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INTRODUCTION GENERALE




INTRODUCTION GENERALE

L’aviation constitue de nos jours un domaine de haute importance, tout du point de
vue civil s’agissent du transport aérien crucial, que stratégique et déterminant quand on

considere I’aspect militaire sur le quel 1’industrie aéronautique a été décisive.

En ce qui concerne I’objectif de cette étude, nous nous intéressons justement aux
conséquences inhérentes a I’utilisation de I’aviation moderne dans les conflits, plus
précisément, il s’agit d’étudier les effets des endommagements provoqués par des tirs de

projectiles sur des avions de combat, les quels & présent sont munis d’aile delta.

Ainsi, le projet mené dans le cadre de notre master, en fin de cycle, se compose de

plusieurs parties :

- Etude bibliographique qui comporte les généralités sur les Ailes Delta.

- Détermination des écoulements sur ces ailes, ainsi que les efforts aérodynamiques et le

phénomene tourbillonnaire qui se développe autour de I’ Aile Delta.

- Etude expérimentale des endommagements qui comporte une présentation de la

soufflerie, des moyens de mesure et les résultats expérimentaux obtenues.

- Présentation des résultats de simulation avec le code de calcul Fluent d’une aile delta.
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I. Historique sur P’aviation

I.1. L’aviation durant la premieéere guerre mondiale
Au début de la premiere guerre mondiale, il n’existait qu’une aviation dite ‘pour voir de
I’autre coté de la colline’ qui était limitée a de l'observation, de la surveillance et au
renseignement. C'est a la bataille de Verdun que le commandement militaire a commencé a
comprendre que l'avion pouvait apporter beaucoup plus et on entrevoyait les liens qui
pouvaient exister entre une bataille terrestre et une bataille aérienne. L'armement des avions
était inexistant et reste pendant quelques temps encore trés sommaire. Ce sont les pilotes qui

demandent a étre armés de fusils, de mitrailleuses puis quelques bombes lancées a la main.[1]

L'Armée francaise crée alors une nouvelle armée, I'Armée de I'Air, avec son propre état-
major. Apres cela, I’aéronautique commence a se développer principalement dans le domaine

militaire mais 1’adaptation de ces avancées est appliquée aux besoins du transport civil.

I.2. L’aviation entre les deux guerres (premiere et
deuxieme)

Les exploits réalisés au cours de la premiére guerre mondiale ont été possibles grace au
courage et a I'habileté des pilotes mais aussi grace aux énormes progres techniques. La finesse
(meilleure plané de l'avion) a été améliorée par la généralisation du monoplan et du train
rentrant ainsi que par la découverte d'alliages nouveaux comme le Duralumin qui offre une
grande résistance pour un faible poids. Grace a cela, une meilleure rigidité de I’ensemble a été

obtenue et les haubans ont été supprimés.

A partir de 1930, toutes les grandes explorations sont terminées. Presque toutes les liaisons
ont été faites. L'aviation a perdu un peu de son caractére aventureux et héroique pour devenir
une routine. L'explorateur est remplacé par le commandant de bord. Les avions deviennent
plus puissants et les performances s'améliorent encore. On assiste a la mise en place de
I'aviation commerciale. Mais aussi a l'aviation de loisir. Le vol & voile commence a se faire

connaitre et a devenir un sport populaire. [1]
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I.3. L’aviation durant la deuxieme guerre mondiale

Durant cette seconde guerre mondiale entre 1939 et 1945, les belligérants disposent
d’importantes flottes aériennes. De nombreuses batailles aériennes historiques ont des
conséquences humaines et matérielles desastreuse, on peut citer la bataille d’ Angleterre, ou
Pearl Harbor qui ont fait plus de 17000 morts. [1]

Figure I.1: Image montrant les conséquences de la bataille aérienne de Pearl

Harbor

Les avions de bombardement prennent de plus en plus d’importance et cela continue encore
de nos jours ou ils jouent un role determinant dans les conflits. Ces avions sont de plus en

plus des monoplans et moins souvent des biplans, grace aux innovations en maticre d’ailes.

Les avions de transport militaire deviennent donc un nouvel atout de guerre et leur
importance est comparable a celle des chasseurs ou des bombardiers. Il faut bien entendu
transporter le plus d’hommes et de mateériel possible, tout en dotant ces appareils de systéemes
de navigation de plus en plus perfectionnés, capables de franchir tous les obstacles. Les
avions équipés de radars font leur apparition et aident dans le repérage et notamment dans la
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localisation des avions ennemis. Les planeurs jouent le role d’avion de transport dans de
nouvelles missions.

Pendant cette seconde guerre mondiale, tous les avions possédent des structures
métalliques a 1’exception du De Havilland Mosquito (Figure 1.2). Cet avion britannique
utilise un bombardier léger en bois a grande vitesse dépourvu d’armement défensif. Il entre en
service en mai 1942, accomplit de nombreuses missions avec succes et multiplie les exploits.
Son habitacle pressurisé lui permet de voler & une altitude de 12000 metres, il est propulsé par
deux moteurs et est capable de transporter une bombe de 1815 kg grace au matériel utilisé qui

est le bois, beaucoup plus léger que n’importe quelle autre structure metallique. [1]

Figure I.2: Un avion de type Mosquito en action

I.4. L’aviation durant I’apres- guerre : intensification de

l'usage de I’'avion
La seconde guerre mondiale entraine littéralement une révolution de 1’aviation. En effet,
C’est juste apres ce conflit que ’on entre dans 1’ére du jet ou 1I’ére de 1’avion a réaction. Un

avion a un moteur beaucoup plus petit et beaucoup plus puissant.

Cette invention a une importance capitale étant donné que quasi la totalité des avions
aujourd’hui sont des avions a réaction. Ces quelques chiffres a I’échelle mondiale illustrent
bien le phénoméne de popularité de 1’avion a réaction qui prend part a la vie de plus en plus

de personnes. [1]
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1945, 9 millions de passagers

1946, 18 millions de passagers

1947, 21 millions de passagers

1948, 24 millions de passagers, transportés par 1’avion DC3, un avion commercial
maniable et slr. (Selon le site de lycos.fr histoire de [’aviation)
Cependant, un des inconvénients principal de I’avion a réaction est son coft de production,

tres élevé pour 1’époque.

Le travail de plusieurs ingenieurs durant la seconde guerre mondiale, ont conduit a
I’importance de la forme des ailes d’un avion. On s’est rendu compte que les avions dotés
d’ailes en forme Delta (Figure 1.3) présentent une trainée (force de frottement de 1’air)
nettement plus faible que les ailes droites. Les ailes en forme Delta deviennent donc le modéle
de référence et vont aider I’évolution des avions a venir. En une dizaine d’années les progres

nous ont meneés a gagner plus de 850km/h de vitesse. [1]

Figure I.3: Image d’un avion a ailes en forme Delta

Les améliorations techniques s’orientent ensuite vers de nouvelles conceptions. De

nouveaux métaux comme le titane sont usinés pour faire face a la barriére thermique. De
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nouveaux matériaux apparaissent tels que : les composites, les plastiques, les fibres de le verre

et les élastomeres qui vont avoir une importance capitale dans 1’évolution de 1’aviation.

Le transport aérien devient alors de plus en plus naturel et commun, les compagnies se
multiplient. Les aéroports se transforment, deviennent d’énormes complexes et se basent sur
I¢lectronique et I’informatique. Aujourd’hui le transport aérien est tellement important qu’il
pose des problemes aussi bien de pollution et de bruit dans des zones pres de grands

aéroports, que de surcharge de I’espace aérien. [1]

Pour le militaire, 1’aviation est devenue une des armes les plus importantes. En ce qui
concerne le transport civil, I’avion est aujourd’hui le moyen de transport le plus sdr. On
cherche a transporter de plus en plus de personnes, des projets d’avions géants permettant de
transporter de 600 a 800 personnes sont en cours tels que I’A3XX d’airbus ou le V.L.C.T.
(Very Large Commercial Transport). Cette histoire de 1’aviation permet de mieux comprendre

I’évolution de I’aviation qui continue de progresser jusqu'a ce jour. [1]
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1.2. Les ailes d’avion

Il existe plusieurs typologies d’ailes d’avions différentes qui sont représentées dans
I’annexe Al. Pour cette étude, notre intérét s’est porté particulierement sur les ailes de type
Delta (A).

1.2.1. Définition des ailes de type Delta
Dans cette configuration, ’aile forme quasiment un triangle isocele dont le sommet se trouve
a I’avant de I’avion et la base correspond au bord de fuite de 1’aile et les plans fixes de
I’empennage disparaissent. Cette forme a été privilégiée sur de nombreux chasseurs
supersoniques car elle garantit peu de remous et assure une bonne résistance structurelle pour
un poids léger. Différents typologies au sein méme de ce modeéles sont connus tels que les
ailes Delta simples, avec empennage, a géométrie variable ou méme des ailes Delta gothique

comme representées dans la (figure 1 .4) ci-dessous.

Il faut savoir que toutes les ailes d’avions partagent un profil commun. Avant de
détailler et de donner plus d’informations concernant ces ailes de type Delta, nous allons

commencer par donner quelques généralités sur les profils d’ailes d’avions.

Simple avec empennage géométrie variable gothique

Figure 1.4 : Quelques exemples d’ailes d’avion de type Delta

1.2.2. Caractéristiques d'un profil

Le profil d’une aile se détermine par différents parametres comme suit:

[.2.2.1. Caractéristique géométriques d’un profil [2]

La figure 1.5 ci-dessous résume la composition géométrique d’une aile d’avion.
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Figure L.5: Caractéristiques géométriques d'un profil d’aile

A : Bord d'attaque.

B : Bord de fuite.

AMB : Extrados.

ANB : Intrados.

d : Distance du bord d'attaque a la fleche maximale.

La corde : Est la ligne droite qui connecte le bord d'attaque avec le bord de fuite
(Segment AB).

L'angle d'attaque : Est I'angle entre la corde du profil et la direction de I'écoulement a
I'infini (désigné par la lettre i ).

La ligne moyenne est I'ensemble des points milieux des segments perpendiculaires a la

corde (exemple milieu de MN). On l'appelle aussi squelette du profil ou courbure
moyenne. La forme de cette ligne moyenne est la base dans la determination des
caractéristiques aérodynamiques des profils dailes. Une courbure non-nulle,
correspondant a un profile dissymetrique, engendre une portance méme a un angle
d'incidence nulle.

La fleche maximale (f) : La plus grande ordonnée de la ligne moyenne par rapport a la
corde AB.
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e L'épaisseur maximum du profil (e): C’est la distance maximum entre I’extrados et
’intrados.

e L'épaisseur relative (e/c) : Est le rapport de I'épaisseur maximum & la corde du profil.
e Courbure relative (f/c) : C'est le rapport de la fleche maximal a la corde du profil.

1.2.2.2. Les différents types de profils d’ailes d’avion

Dans la figure 1 .6 ci-dessous sont représentés les différents types d’ailes d’avion.

a- Profil biconvexe symétrique : La ligne moyenne est rectiligne (confondue avec la corde)
b- Profil biconvexe dissymétrique : La ligne moyenne est a simple courbure (intrados et

extrados convexes)

c- Profil en plan convexe : La ligne moyenne est a simple courbure (intrados plat et extrados

convexe)

d- Profil creux: La ligne moyenne est a simple courbure (intrados concave, extrados

convexes)
e- Profil en double courbure : La ligne moyenne est a double courbure.

f- Profil supercritique : Double courbure inversée .extrados trés tendu (grand rayon de
courbure).Dans la zone du bord d’attaque de 1’extrados rayon de courbure mini forte.

Epaisseur relative de I’ordre de 17%.
e ———————
e — %
¢ & f ®

Figure 1.6 : Différents types de profils d’ailes d’avion
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1.3. Les caracteristiques de I’aile Delta

I.3.1. Les caractéristiques géométriques de l'aile Delta

Ce sont des ailes en tOle triangulaires, a squelette plan, d’épaisseur constante égale a 1
mm et possédant un axe de symeétrie. On en distingue 4 types principaux qui sont représentes
dans la figure ci-dessous (figure 1.7)

AN A

Aile Delta simple échancrée

Aile Delta simple

A A

Aile double Delta Aile double Delta échancrée

Figure 1.7 : Différentes configurations d’une aile d’avion de type Delta

Il existe un autre type d’aile d’avion Delta dit ‘ogive’. Ces ailes sont ont une forme
déterminée par I’intersection de deux arcs de cercle de méme rayon comme le montre la

figure 1.8. Ce type d’ailes ne sera pas abordé dans cette étude.

Figure 1.8 : Schéma d’une aile d’avion de type Delta ogive

10
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Les caractéristiques géométrique d’une aile de type Delta sont résumées dans le
schéma de la figure A.9 ci-dessous.

A

\ 4

A

Figure 1.9 : Schéma résumant les caractéristiques géométriques d’une Aile Delta

lo:- corde

B :angle d’'apex
L:lenvergure

6 : angle defuite

@: fléche du bordd attaque

e: épaisseur de l aile

11
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1.3.2. L’allongement
La forme de I’aile selon son profil et son allongement, influe également sur la résultante

aérodynamique. L’allongement d’une aile est défini par I’équation ci-dessous.

_ 2L _ B
A—€0—4tg(2) ........................................................................... (1.1)
A : Lambda
{, : La corde

L : Envergure

I.4. Les caractéristiques aérodynamiques et ses composantes

1.4.1. Aérodynamique : constituée par la partie de la physique qui étudie les

effets de I’air et des gaz sur les déplacements des corps solides.

[.4.2.Mécanique du vol : définie par I’étude des forces s’exergant lors du vol
de I’aéronef comme illustré dans la figure 1.10.

Portance
ortance Résultants

Asrodynamiqus

__ T @i reés

.

Figure .10 : Forces aérodynamiques d’une aile d’avion

e Laforce (ou résultante) aérodynamique (Fa) : c’est la force générée par I’ensemble des
surpressions de I’intrados et des dépressions de 1’extrados. Elle augmente avec la vitesse et

I’angle d’incidence ;

12
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e [’angle d’incidence : c’est I’angle formé entre la corde de 1’aile et la trajectoire du

vent relatif ;
e Le centre d’application de la force aérodynamique s’appelle le centre de poussée.
e FormuleFa:%pSV2Ca;
e La force aérodynamique se décompose en deux forces.

I.4.3.Fonctionnement aérodynamique d’une aile d’avion

Le vent relatif passe sur I’extrados de 1’aile et sur son intrados. Il en résulte une
dépression sur I’extrados et une surpression sur 1’intrados. Cette différence de pression crée
une force qui porte I’avion : la portance Fz. Cet écoulement crée aussi une force résistance qui

tend a freiner ’avion : la Trainée, ceci est réesumeé dans la figure 1.11. [3]

Portance

dépression

¢ acrodynamuque

o gatre de poussée a2
Vent relatif NG o PO Trainée
—r‘ e S ik T,

surpression

Figure 1.11 : montrant la zone dépression et la surpression sur une aile d’avion

I.4.4.Composantes des forces et moments aérodynamiques

d’une aile d’avion [4]
Le torseur d'efforts tridimensionnel dans le repére structure est constitué de 3 forces et

de 3 moments comme illustré dans la figure 1.12:

13
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e La force de trainée Fx, la force de dérive Fy, la force de portance Fz ,

e Le moment de roulis Mx, le moment de tangage My, et le moment de lacet Mz .

moment N

X roulis

portance Z

Z

Figure 1.12: Moments et efforts aérodynamiques d’une aile d’avion

Dans le cas bidimensionnel, en considérant le plan vertical, seuls les forces de trainée et

de portance et le moment de tangage sont significatifs.

e La portance (Fz) est la composante aérodynamique perpendiculaire aux filets d’air du
vent relatif. C’est une force, aussi appelée sustentation, dirigée du bas vers le haut, et qui a
son centre en un point de 1’aile: le centre de poussée. Elle est opposée au poids de 1’avion et
doit lui étre au moins égale pour que I’avion s’¢éléve. Elle résulte de la pénétration dans 1’air

de l’aile.

o Laformule: Fz=Yap VES Cz oo (L2)

Cz: coef ficient de portance
p: densité de I air
S:surface de l aile
V:vitesse

14
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e La trainée (Fx) est la composante aérodynamique paralléle aux filets d’air du vent
relatif, c’est la force opposée au déplacement de 1’avion et qui résulte de sa résistance a 1’air.

C’est donc la résistance a I’avancement, on cherche a la réduire au maximum.

o FOrMUIE i FXZ Y2 p V2 S CXuutriiie e e, (1L3)

Cx:coefficient de trainée
p: densité de I air
S:surface de l aile
V:vitesse

e Moment de tangage : pour une section bidimensionnelle de corde C.

o Laformule: My=22p V2SS Cm C2 . .. i (L4)

Cz:coefficient de portance
p: densité de I air

S:sur face de l aile
V:vitesse

I.4.5.Les types de Trainées d’'une aile d’avion

Cette Trainée est composée de quatre Trainées différentes (figure 1.13).

e La Trainée de profil: due a la couche limite, aux écoulements turbulents et
tourbillonnaire sur I’extrados ainsi que les différents frottements de 1’air visqueux sur la

surface de aile.

e La Trainée induite : ¢’est le résultat de I’écoulement, en bout d’aile, de la surpression
(intrados) vers la dépression (extrados), cette Trainée est d’autant plus grande que différence
de pression est grande. Ce déplacement d’air forme alors une Trainée tourbillonnaire que 1’on

voit aux extrémités des ailes, et que I’on appelle « vortex ».

De plus, il existe sur 1’extrados, une convergence des filets d’air vers le fuselage. Sur
I’intrados, les filets d’air dévient vers I’extérieur de 1’aile. Lorsqu’un filet d’air supérieur
rencontre un filet d’air inférieur, apres le bord de fuite, il se forme 1a aussi des tourbillons, qui
vont se fondre dans les vortex. En général, les vortex absorbent environ 8%de la puissance de

I’avion.

15
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e La Trainée de forme : Prend en compte des parametres physiques, visibles tels que la
rugosité des ailes et du fuselage, mais aussi la propreté extéricure de 1’appareil.

Donc, un avion propre aura une Trainée moindre qu’un avion sale.

L’aile est en effet un obstacle pour ’air et elle le freine car elle s’oppose au déplacement de

I’air. Cette force est représentée par un vecteur parall¢le au vent relatif et partant de 1’aile.

e La Trainée d'onde : Engendrée lors des écoulements transsoniques, ou apparaissent

des ondes de chocs

Figure 1.13: schéma montrant les différentes forces exécrées sur un avion de

chasse

A noter que si un avion n’était soumis qu’a ces deux forces, il reculerait et monterait sans
arrét. D’ou I’importance du poids d’un avion (qui s’oppose a la portance) et la force de

traction créée par son moteur (qui s’oppose a la trainée).

o Effet de gravité d’un avion : La position du centre de gravité dépend de la répartition
du poids, de la cellule et de la répartition du chargement, mais il faut y ajouter également le
déplacement du centre de gravité en vol du a la consommation de carburant, du déplacement

de passagers et également pour un avion de combat du largage de matériel ou de Bombes.

16
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e Le poids P : c’est la force qui entraine notre aile vers le bas, dont la formule est : P =

mg

e Le centre de poussée : est le point d’application des forces aérodynamiques et il se

déplace suivant I’angle d’incidence, il n’est donc pas fixe.

e Le foyer: est le point d’application des variations de portance. Il est fixe. Il

correspond au centre de gravité aérodynamique d’un profil.

e Les coefficients Cz et Cx : sont respectivement les coefficients de portance et de

Trainée. lls varient en fonction :

e De la forme du profil
e De I’angle d’incidence
Cz: c’est le coefficient de portance. Il est en quelque sorte ’aptitude a transformer le

courant d’air en portance.

Cx: c’est la caractérisation d’un défaut qui est de fabriquer de la trainée avec le méme

courant d’air.

1.4.6. Les facteurs influents sur la résultante
aérodynamique
e Lasurface alaire : c¢’est-a-dire la surface totale sur laquelle sont appliquées les forces.
Plus la surface offerte au courant d’air est grande plus elle est importante.

La surface alaire d’un avion est la surface totale de la voilure, y compris celle qui traverse le

fuselage.

e La vitesse de déplacement : I’intensité de la surface augmente avec le carré de la

vitesse de 1’avion.

e La masse volumique de I’air : ’air dans lequel évolue ’avion est pesant et possede
une masse volumique p. Plus I’air est dense, plus la résultante est grande. la masse volumique

de I’air est de 1,225 gr/m3 au niveau de la mer et diminue avec 1’altitude.

17
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e La forme de I’aile (profil et allongement) : La forme de 1’aile selon son profil (en
coupe) et son allongement (rapport entre sa longueur et sa largeur) influe sur Fa. Un profil
fortement cambré posséde un bon rendement aux vitesses faibles (60 a 100 km/h), alors qu’un
profil peu cambré convient mieux aux vitesses ¢€levées. Sur un grand nombre d’avions
modernes, il est possible de modifier la courbure du profil en vol grace & un systeme

dénommé volets de courbure.

Un grand allongement est plus favorable aux faibles vitesses alors qu’un faible
allongement convient aux vitesses élevées. Un des autres avantages d’un grand allongement
est de diminuer les tourbillons en bout d’aile. En effet, au bout de I’aile, la dépression de
I’extrados et la surpression de I’intrados se rejoignent créant des tourbillons dénommeés

vortex.

e La position de ’aile par rapport au vent relatif : le vent relatif est le vent ressenti &
bord de I’avion du fait du déplacement de celui-ci, le vent relatif souffle donc toujours suivant

la trajectoire de I’avion.

Pour repérer 1’orientation de 1’avion par rapport au vent relatif on définit un angle : ’angle
d’incidence a entre 1’axe longitudinal de 1’avion t la direction du vent relatif ou entre 1’axe
longitudinal de 1’avion et sa trajectoire. Lorsque 1’incidence de 1’aile augmente, I’intensité de
la résultante aérodynamique (Ra) augmente, passe par un maximum pour un angle

d’incidence compris entre 15° et 18°, puis décroit brusquement. On dit que 1’aile décroche.

e L’état de surface des ailes : les salissures (insectes) et le givrage des ailes provoquent

des décollements des filets d’air pouvant entrainer un angle d’incidence de décrochage plus

faible.

1.5. Les matériaux dans ’aviation générale

Un matériau est caracterisé par ses differentes propriétés physiques (masse volumique,
résistance mécanique et thermique...etc.). Chaque matériau est constitué de deux domaines :

le domaine élastique et le domaine plastique.

18
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Les matériaux sont souvent soumis a des contraintes différentes suivant les domaines de
leur utilisation. 1l existe différentes sortes de contraintes mécaniques applicables a un

matériau :

e Lestractions : allongement longitudinal (force tirant sur les cotés)

La compression

Le cisaillement : glissement des sections

La torsion

La flexion

Toutes ces contraintes sont exécrées sur des avions en vol, a 1’atterrissage et au décollage.

Les parties qui sont les plus exposées a ces contraintes sont les ailes.

> Matériaux d’aile d’avion

La partie supérieure des ailes d’un avion subit essentiellement des compressions donc les
matériaux utilisés sont pour la partie supérieure sont des alliages d’aluminium résistant a la

compression et ayant une bonne stabilité.

La partie inférieure des ailes subites des tractions et les matériaux choisis sont également
des alliages d’aluminium plus tolérants a la fatigue et aux dommages que ceux de la partie

supérieure.

Le reste des ailes est en matériaux composites.

|1.6. Domaine d’utilisations de ’aile Delta

Dans le domaine civil, lI'aile Delta a éte utilisée uniquement par les supersoniques franco-

anglais, Concorde et soviétique Tupolev Tu-144.

Dans le domaine militaire, I'aile Delta est utilisée notamment pour les avions suivants :
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En France : Mirage Ill et 5, Mirage 1V, Mirage 2000, Mirage 4000 et Rafale ;

e Aux Etats-Unis : Convair F-102 Delta Dagger et F-106 Delta Dart, Convair B-58
Hustler, Lockheed A-12 Oxcart et SR-71 Blackbird ;

e Au Royaume-Uni : Gloster Javelin, Avro Vulcan (aile en ogive) ;

e En Union soviétique : Mikoyan-Gourevitch MiG-21, Soukhoi Su-9 et Su-11, Soukhoi
Su-15;

e En Suéde: Saab 35 Draken (aile en double Delta), SAAB 37 Viggen, Saab JAS 39
Gripen;

Dans d'autres pays : Eurofighter Typhoon, Avro CF-105 Arrow, Chengdu J-10.[5]
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Introduction

Apres avoir mentionné les caractéristiques géométriques de 1’aile delta, nous allons nous

intéressés a 1’étude aérodynamique sur I’extrados des ailes delta.

Differents chercheurs se sont intéressés a améliorer les caractéristiques aérodynamiques a
I'extrados d'une aile delta qui est formé par des structures tourbillonnaires, en déterminant les

efforts et les moments aérodynamiques supportés par ces ailes en plein vol.

Les études aérodynamiques sur les ailes delta ont été introduites en partie a cause de la
compressibilité de I'écoulement en vitesse transsonique et pour réduire I'augmentation de la

traTnée.

De plus, lorsque l'aile delta évolue a basse vitesse, son incidence doit étre élevée pour
bénéficier d'une portance supplémentaire causée par les tourbillons. Cette portance
supplémentaire et I'amélioration des caractéristiques aérodynamiques permettent une plus

grande agilité, en particulier a basse vitesse, des avions militaires.

En effet, I’aile delta génere de la portance a des angles d'incidence beaucoup plus hautes que

les ailes traditionnelles de faible fléche.

L'apparition de ces tourbillons a des plages d'incidences tres faible permet une réduction

locale de la pression et donc d'augmenter la portance de laile.

Cependant, l'augmentation du gradient de pression adverse consécutive a une élévation
d'incidence peut entrainer une désorganisation soudaine du tourbillon. Cette désorganisation
de I'écoulement a pour conséquence la création d'instabilités comme par exemple I'éclatement
tourbillonnaire, qui peuvent alors impacter sur la manceuvrabilit¢ du drone ou d’avion

militaires, et donc nuire a I'exécution des missions qui lui sont confiées.
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I1.1. Généralités sur I’aérodynamique

I1.1.1. Définition

L’aérodynamique (du grec aer =air et dunamis =force) est la science qui a pour objet
I’étude des mouvements de 1’air autour des corps. En d’autres termes, il s’agit des
phénomenes mis en jeu chaque fois qu’il existe un mouvement relatif entre un corps et 1’air
qui I’entoure. Le corps peut se déplacer dans le fluide immobile (avion en vol) ou étre fixe

dans le fluide en mouvement (aile d’avion dans une soufflerie).

I1.1.2. L’air

L'air est le mélange gazeux qui constitue 1’atmosphére terrestre (voir météo).Comme tous
les gaz, il est composé de molécules extrémement mobiles les unes par rapport aux autres.
Il est invisible, ce qui rend la compréhension des phénomenes relatifs au vol de l'avion

d'autant plus difficiles.

I1.1.3. Caractéristiques de l'air

En mouvement, un fluide comme l'air par exemple est caractérisé par 7 grandeurs :

e Masse volumique p: la masse volumique est la masse par unité de volume. Elle

s'exprime donc en kg/m3 et varie avec l'altitude.

e Pression P : la pression est la force exercée sur une surface unité perpendiculairement
X F o . .
a cette surfacep = 5 Elle s'exprime en N/m2 ou en Pascal Pa et est tres petite. On

utilise donc couramment le bar qui vaut 10° Pa.

e Température T : la température s'exprime en degrés. On utilise deux échelles :
I'échelle Celsius °C et I'échelle kelvin °K (rappelle : T (K) =T (°C) + 273).

e Compressibilitt X : la compressibilité rend compte du fait que la masse volumique
varie lorsque la pression varie. Elle est le rapport entre une variation d'effet (différence

de p) et une variation de cause (différence de P)

e Vitesse V : la vitesse est bien sir, la distance parcourue par unité de temps. Elle

s'exprime en m/s mais on peut également utiliser le nceud Kt.
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e Pression dynamique Pyq : la pression dynamique caractérise I'énergie cinétique d'un
fluide. La force résultant de la pression dynamique sur une surface perpendiculaire « S

» vaut :
e 1Corpsaurepos:Pq="'p V>
e Force = Pression x Surface => Force aérodynamique =Py x S=%p V2 S

e Viscosité dynamique p : la viscosité caractérise la cohésion interne d'un fluide.

Résistance au déplacement des molécules les unes sur les autres.
Les forces de viscosité sont des forces tangentielles de contact entre deux couches du fluide.

En aérodynamique, on n'utilise jamais directement la viscosité, mais un coefficient sans

dimension: le nombre de Reynolds Re (R), il chiffre I’influence de la viscosité, sans unité.
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11.2. Rappels de mécanique des fluides

I1.2.1. Equations de Navier-Stocks [6]
La mécanique des fluides est régie au plan macroscopique par les équations de Navier-
Stokes issues des principes de conservation habituels de la mécanique : conservation de la
masse et de la quantité de mouvement. Dans le contexte aérodynamique et du vent a basse

altitude, ces equations se simplifient :

e Les vitesses rencontrées sont largement inférieures a la vitesse du son et la masse

volumique de l'air est supposée constante. C'est I'nypothése d'incompressibilité ;
e Latempérature de l'air est constante ;
e L’air est un gaz léger dont le poids propre est négligé devant les autres forces.

Ces équations sont complétées par une loi de comportement du fluide. L'air sera considéré
comme un fluide newtonien. Cette loi de comportement suppose une relation linéaire entre les
contraintes de cisaillement et le gradient de vitesse, via la viscosité p qui traduit les effets de
frottement interne au fluide. Toutes ces hypothéses permettent d’obtenir les équations de

I'aérodynamique basse vitesse.

Les équations de Navier-Stokes sont réduites alors a I'équation de continuité et de la

quantité de mouvement : Vev=0

p(g_j) +p(V e T = —TP + V2 V4 DG oo (IL1)

Ou est la vitesse, p la pression, p la masse volumique, g l'accélération due aux forces de
volume et de surface et t le temps. Ce systéme d’équations aux dérivées partielles doit étre

muni de conditions aux limites, notamment sur les parois solides, et initiales.

I1.2.2. Equation de Bernoulli [7]

L'équation de Bernoulli est trés utile en aérodynamique. Naturellement elle contient des

hypothéses simplificatrices par rapport aux équations de Navier-Stokes :
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e Fluide non visqueux.

e Ecoulement irrotationnel.
Prot1 — Priotz = Py — Py = = pVE — 2 pV? —pgz)) = AP =2 p(VE —VE)......(1.2
tot1 — Protz = P2 — Py = 5 pVi = - pVi + (pgz; — pgz PV =V5)... (I1.2)
P,,+1 = pression totale.

Cette relation est largement utilisée en soufflerie pour calculer la vitesse moyenne a partir
de la mesure des pressions statique et totale a I'aide d'un tube de Prandtl (souvent appelé un
tube de Pitot double).

11.3. Quelques paramétres adimensionnels

Les essais en soufflerie représentent un moyen d'obtenir des informations fiables sur les
écoulements et leurs effets sur les structures. Or il convient de respecter des régles de
similitudes afin que le probleme simulé en soufflerie sur maquette a échelle réduite, soit bien

représentatif du cas réel.

I1.3.1. Le nombre de Mach Ma

C’est le rapport de la vitesse du vent avec la célérité du son :

14

M A = —. (T1.3)
a

Avec

Lavitesse duson: @ = JYTT .. ..o e (TL.4)

Et y=1.4pour I"air
V est la vitesse de 1’objet par rapport a son environnement.

Voici la classification adoptée suivant la valeur du nombre de Mach :
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Ma < 0,3 : I'écoulement est incompressible et les effets de densité sont négligés. Dans
I'air, un écoulement peut donc étre supposé incompressible pour des vitesses allant

jusqu’a’ V=03 et ‘a’ =100 m/ s.

e 0,3 < Ma<0,8: I'écoulement est subsonique. Les effets de densité sont importants

mais il n'y a pas d'onde de choc.

e 0,8 < Ma < 1,2 : I'écoulement est transsonique. Des ondes de choc apparaissent

divisant I’écoulement en différentes régions subsoniques et supersoniques.

e 1:2<Ma<3:I'écoulement est supersonique. Des ondes de chocs apparaissent et il n'y

a pas de région subsonique.

e 3 < Ma: I'écoulement est hypersonique. Les ondes de chocs et autres phénomeénes sont

particulierement intenses.

I1.3.2. Le nombre de strouhal St

Avec:
f : fréquence d’émission des tourbillons.
D : longueur caractéristique (diameétre du fil dans les expériences de strouhal).

V vitesse de I’écoulement non perturbé.

I1.3.3. Le nombre de Froude Fr

FT, - L ........................................................................... (H6)

JgLc
Avec .
Vv - vitesse (en m/s)

g - accélération de la pesanteur (9,81 m/s2)

Lc - longueur caractéristique
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I1.3.4. Le nombre de Reynolds
Le nombre de Reynolds caractérise un écoulement et en particulier la nature de son régime
(laminaire, transitoire, turbulent). Il représente le rapport entre forces d'inertie et forces
visqueuses. La viscosité d’un fluide est sa capacité a s’écouler, elle varie en fonction de la
température du fluide ou des actions mécaniques auxquelles il est soumis. On distingue deux

types de viscosité :

- la viscosité dynamique (notéeu), qui est le facteur de proportionnalité s’opposant au

déplacement de deux plaques, séparés par le fluide, I’une par rapport a 1’autre.

- la viscosité cinématique (notéev), qui est la viscosité dynamique divisé par la masse

volumique du fluide.

Le nombre de Reynolds Re se calcule grace aux formules suivantes :

e Uy lavitesse du fluide & I’infini en m.s™

e -D le diametre de la veine ou longueur caractéristique de 1’écoulement, en m

e -v laviscosité cinématique du fluide, en m®.s™

Naturellement, il existe d'autres contraintes de similitude pour des essais en soufflerie : en
particulier les parametres liés a la turbulence et la couche limite atmosphérique doivent étre

correctement reproduits.

Le nombre de Reynolds est le plus important nombre sans dimension en dynamique des
fluides. En effet, il montre que 1’écoulement se perturbe au-dela d’une certaine vitesse, pour
un méme fluide et un méme tube. Il a été mis en évidence en 1883 par Osborne Reynolds, lors
d’une étude sur I’écoulement d’un fluide dans une conduite rectiligne. Il en a deduit les

résultats qui suivent :
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> Si Re <2000, le régime est LAMINAIRE

Colorant bleu dans le
tube plus fin

Colorant bleu porté
par le fluide

Cylindre contenant le fluide

Figure I .1:1e régime LAMINAIRE

Sur I’image ci-dessus, 1’expérience consiste a envoyer un fluide, a une certaine vitesse
dans un cylindre et de visualiser son régime. En envoyant un filet de colorant bleu qui se
laisse porter par le fluide dans a un cylindre contenant ce fluide colorant bleu dans le tube plus
fin. Ici, le régime est laminaire car on voit que le colorant suit une trajectoire rectiligne

lorsqu’il est porté par le fluide.

» Si 2000 < Re < 3000, le régime est intermédiaire
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Figure I1.2:le régime intermédiaire

Sur cette deuxiéme image, I’expérience est la méme, mais I’écoulement est intermédiaire :
on commence a voir que le colorant ne suit plus de trajectoire rectiligne, mais qu’il commence

a se disperser dans le cylindre.

» Si Re > 3000, le régime est TURBULENT

Figure I1.3:le régime TURBULENT

Sur cette derniére image, 1’expérience est toujours la méme mais 1’écoulement est turbulent
car on voit clairement que le colorant ne suit pas de trajectoire définie, il se disperse dans tout

le cylindre.

Par exemple, il serait possible de montrer, grace a notre soufflerie de département génie
mécanique de ’universit¢ U.M.M.T-O, les différents régimes d’écoulement autour d’un profil

d’aile particulier a I’aide des colorants :
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laminaire

Figure I1.4:les différents régimes d’écoulement autour d’un profil d’aile

I1.3.5. Le fluide idéal

Le fluide idéal est défini par plusieurs parametres dont :

e Ecoulement laminaire : vitesse stationnaire en un point
e Non-visqueux : pas de perte d’énergie
e Incompressible : densité unique

e Irrotationnel : pas de tourbillon

I1.4. Les charges aérodynamiques [6]
Les charges aérodynamiques peuvent s’évaluer localement sur une structure a I’aide de la

distribution de pression a la paroi, ou bien globalement grace a un torseur d’efforts.

> I1.4.1. Définition des actions de pression et de

frottement

L’action de la pression s’effectue en vertu du principe de Cauchy selon la normale a la
paroi et proportionnellement a la pression statique p. L’effort élémentaire de pression dF

exercé sur un ¢lément de surface ds de vecteur normal unitaire ‘n’ s’écrit simplement :

Le signe moins est conventionnel et dépend du sens choisi pour le vecteur 7
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En pratique la pression est rendue adimensionnelle. Comme elle dépend de la vitesse de
I’écoulement, on a coutume de la présenter sous la forme d’un coefficient de pression noté Cp

donné par :

Les valeurs de référence utilisées sont des grandeurs moyennes généralement prélevees a
I’amont de la maquette par exemple a I’aide d’un tube de Prandtl. La pression de référence
choisie en pratique est souvent la pression statique en amont. Ainsi, un coefficient de pression
ne pourra jamais avoir une valeur supérieure a 1 car en appliquant le théoreme de Bernoulli en
stationnaire, la valeur maximale possible de p est la pression d’arrét po ce qui donne bien un

coefficient au maximum égal a 1.

A Darriére d’une structure non profilée, le coefficient de pression est négatif, sans borne
inférieure en théorie. La trainée de ce type de structure est principalement occasionnée par
cette forte dépression.

L’action de la pression ne représente pas la totalité 1’effort exercé localement par ’air sur
la surface d’une paroi solide. En effet, ’écoulement d’un fluide visqueux produit une couche
limite caractérisée par un gradient de vitesse a la paroi. Ce gradient est selon I’hypothése d’un
fluide newtonien linéaire avec les contraintes de cisaillement qui en découlent. Il s’ajoute
donc a I’effort de pression, normal a la paroi, un terme de frottement, tangentiel qui est d a la

viscosité du fluide. On définit ainsi le coefficient de frottement par:

Ty, :c’est la contrainte tangentielle a la paroi. En pratique pour les structures non profilées, ce
terme de frottement est négligeable devant 1’action de la pression. L’ordre de grandeur des
coefficients de frottement est de 1072, & comparer a 1 pour des coefficients de pression. Pour
les structures tres profilées comme une aile d’avion, le terme de frottement contribue au
contraire de maniere équivalente a I’effort de trainée de sorte qu’il n’est pas possible de le

négliger.
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IL.5. Les efforts aérodynamiques sur aile Delta

I1.5.1. Prévision théorique

La résultante des efforts appliqués a I’aile Delta admet une composante selon 1’altitude

70, La portance, et une selon la direction de 1’écoulement X0, la Trainée. La composante

perpendiculaire a D’extrados est appelé effort normal. Nous supposons [’écoulement
symétrique, de sorte qu’il n’y ait pas d’effort selon la direction transversale .si le centre
d’application de I’effort résultant est différent du centre de gravité de 1’aile, un moment de

tangage est créé autour de 1’axe transversal YO.

Les coefficients adimensionnels d’effort normal, et de moment de tangage, sont définis par :

CN— N ettt ettt aia e (m.11)

=T
§P0U05aile

C,_

1 2
7P0U (S gile ©

Ou: (poUZS4./2) est une mesure du flux de quantité de mouvement disponible dans

I’écoulement.
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Figure I1.5 : géométrie de I'aile Delta repere terrestre fixe (X0,Y0,Z0) et repere

lies a la maquette (X,Y,Z).

I1.5.2. Effort potentiel
On se déplace dans le cadre de la théorie des corps élancés. Cela suppose une aile de faible
rapport d’aspect (AR<<I) et de négliger les dérivées longitudinales par rapport aux dérivées
transversales(d/0X « 9/0Y,0/0Z), on considére donc 1’écoulement bidimensionnel dans

chaque section perpendiculaire a la corde de I’aile.

En supposant I’écoulement irrotationnel, le potentiel des vitesses associé au champ
perturbé ¢'vérifie I’équation de Laplace dans une section droite de 1’aile :
62<pl 62(pl _

aY*? + aZ*

Avec les conditions aux limites de paroi imperméable et de repos a I’infini :

un=0enZ=90

lim”X”_,oo (p,(X) = @y enf|X|| @ 00 oo .(H.14)

Nous avons défini un probléme de Neumann pour ¢ , il existe donc un unique potentiel de

vitesse, a une constante additive prés, solution de ce probleme et vérifiant les conditions aux

limites.

W FUgsiNA =0 en  Z =0 .ccoiiiiiiiiiiiieieiie e (I1.15)

Dans chaque section droite (Y , Z) ,une solution exacte de cet écoulement est obtenu au
moyen d’une transformation de Joukovski .I’expression du potentiel des vitesses a 1’abscisse
X et sur la paroi de I’aile est alors :

@' = FUgsina/s2(X) — V2. i, (11.16)

Ou les signe ‘“+’ et ‘—* désignent respectivement 1’extrados et 1’intrados de 1’aile, 1’équation
de Bernoulli nous permet d’exprimer le saut de pression induit entre 1’intrados et I’extrados de

I’aile .en ne conservant que les termes au premier ordre, il vient :

Ap =p; — Pe
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2 2 .
= U COSASINA = .., .17
s(X)

Les coefficients aérodynamiques se déduisent alors des relations suivantes :

C = = cosasina (T1.18)
N’p -_ tan (p ................................................................. .

C = COSZQASIM M. e 1119
Mx =o,p 3tan ¢ ( )

I1.5.3. Prévision de la circulation
Ainsi une contribution a I’effort normal provient de I’intensité des tourbillons. Nous

tentons ici d’évoluer cette intensité qui est définie par le saut de vitesse tangentielle.

2Ug sin aY

y(X,Y) = [GQI/aY]Z:iO = \/ﬁ ................................................ (I1.20)

La circulation des tourbillons est alors obtenue en intégrant cette distribution de verticité
sur une demi-envergure :

2sina X

y(X,Y)dY = n g CoT (T1.21)

O _ L st
cUp cUy 70
I1.5.4. Position des tourbillons
Nous adaptons ici une méthode utilisée par SAFFMAN pour prévoir 1’éclatement des
tourbillons de sillage d’un profil d’aile d’envergure finie. Le repere choisi est le repere
terrestre (X0, Y0, Z0). On considére les équations d’Euler pour un écoulement stationnaire de

fluide incompressible.

On définit un volume de contrdle contenant 1’aile et se déplacant en translation rectiligne
uniforme a la vitesse U0. L’écoulement amont est supposé uniforme de vitesse (U0,0,0) et de
pression PO. En sortie, la vitesse est (U0O+U, V, W) et la pression est PO+P. la forme intégrale

de I’équation bilan de quantit¢ de mouvement dans le repére terrestre s’écrit :

POUO ff UdYOdZO = ff _deOdZO —Nsina ...........coooiiiiiiiiiiinn. (H22)
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POUO ff VdYOdZO =0 (H23)

PoUo [fWAYydZy = —NCOST .ooovivniiiiiiiiieiieiieeiceie e, (11.24)

Par intégration par partie, on transforme les intégrales de vitesses en moments d’ordre 1 de

la vorticité. La vorticité des tourbillons étant confinée sur leur axe. Les équations () et () se

réduisent a :
Zo,c Zo,c 0 e e (11.25)

2Y T
;'C o C0SE  ee (I1.26)

Ou (YO,C,ZO,C) est la position des tourbillons dans le plan vertical passant par le bord de fuite
de la maquette, ce bilan ne permet pas d’estimer 1’altitude des tourbillons. Dans le repére (X,

Y, Z) : lie a la maquette, leur éclatement est conservé : Y, =Y,

I1.6. Formation des tourbillons a I'extrados d'une aile Delta [9]

Depuis les années cinguante, de nombreux chercheurs se sont intéressés au développement de
I'écoulement au-dessus des ailes Delta. H. Werle (1953-1954) a mis en place des études
expérimentales permettant de visualiser I'écoulement tourbillonnaire au-dessus d'une aile

Delta dans un tunnel hydrodynamique.

A partir de ces expérimentations, il a pu observer I'enroulement d'une couche de
mélange issue du bord d'attaque formant un tourbillon a I'extrados de l'aile. I a notamment
remarque l'influence de l'incidence sur la phénoménologie de I'écoulement tourbillonnaire.
Avec toutes ces visualisations, le phénomene d'éclatement tourbillonnaire a été d’écrit comme

une zone de remous.

Dans les expeériences de Werle, le développement du tourbillon prend naissance au
niveau de l'apex de l'aile. La topologie de I'écoulement tourbillonnaire a I'extrados d'une aile
Delta est principalement dominée par la formation du tourbillon d'apex, de plus, la trajectoire

du tourbillon suit le bord d'attaque de I'aile Delta.
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Sigrarom a défini que I'enroulement de la couche de cisaillement issue du bord
d'attaque se produit a des valeurs de vitesses tels que : u, < u;, avec u, la composante de
vitesse normale au bord d'attaque et u; la composante tangentielle. La condition nécessaire en
fonction de l'angle de fleche ‘B> de l'aile Delta pour former un tourbillon dapex est
U, cos B < U, sin B. Il définit ainsi I'angle de fleche minimum que doit avoir l'aile Delta :
B > 45°.

Par ailleurs, en plus de lI'angle de fleche de l'aile, d'autres facteurs ont une influence
sur l'existence de I'écoulement tourbillonnaire & l'extrados de l'aile Delta : le nombre de
Reynolds, la vitesse amont, la forme du bord d'attaque et l'incidence de l'aile qu’on a définie

avant.

11.7. Influence de I'angle de fleche de I'aile sur la formation des tourbillons
L’écoulement autour des ailes Delta peut étre trés différent suivant l'angle de fleche de 1'aile.
En effet, dans la littérature la topologie de I'écoulement entre les angles de fleche 45°et 80°
est définie en deux catégories :

I1.7.1. Aile Delta a forte fleche

Comme explicite précédemment, I'écoulement se sépare au bord d'attaque formant une
couche de cisaillement a l'extrados et une couche limite a l'intrados. Cette couche de

cisaillement s'enroule pour créer un tourbillon sur la surface supérieure de l'aile.

Lorsqu'un gradient de pression adverse apparait sous la couche de cisaillement,
I'écoulement se sépare a nouveau et crée un tourbillon secondaire. L'écoulement secondaire se
redirige vers le bord d'attaque, sous le tourbillon principal. Ce tourbillon est donc localise

entre le tourbillon primaire et le bord d'attaque.

Ce tourbillon secondaire possede une vorticité de signe oppose et sa formation est donc
lice au gradient de pression adverse sous la couche de cisaillement. L'apparition du tourbillon

secondaire modifie la trajectoire du tourbillon primaire vers l'intérieur de l'aile.

En outre, le ceeur du tourbillon primaire s'éloigne de la paroi de l'aile au fur et @ mesure de son
d’enveloppement vers 'aval comme le montre ces Figure II. 6 et Figure IT .7.
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U, \ortex core

Vortex breakdown

Figure I1.6 : L’ecoulement a I'apex de l'aile
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- Vortex core

. W
Primary vortex —_|

Secondary vortex —|

Inboard chordwise flow

Lateral flow beneath primary vortex

Tip flow beneath secondary vortex

Figure I1.7: illustration de 1'écoulement tourbillonnaire

I1.7.2. Aile Delta a fleche modérée
L’écoulement autour des ailes Delta a fleche modérée ressemble a celui autour des ailes a
forte fleche comme I'ont montré Taylor et Gursul lors de leur étude d'une aile de 50 degrés de

fleche.

Le décollement de la couche limite au bord d'attaque se produit de la méme fagon,
entrainant I'apparition d'un tourbillon d'apex a l'avant de l'aile. Cependant une différence
majeure les distingue, a savoir que les tourbillons primaires sont plus proches de la paroi dans
le cas des ailes a fleche modérée. Les interactions avec la couche limite a la paroi de l'aile
sont donc plus fortes. Par conséquent, le nombre de Reynolds de I'écoulement a un effet non

négligeable sur la formation du tourbillon secondaire.

Un deuxiéme tourbillon corotatif se forme au-dessus des ailes Delta a fleche modérée a

des incidences peu élevées.
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11.8. La portance tourbillonnaire

Des 1966, Polhamusa étudie la contribution de portance relative a la présence de tourbillon
a I'extrados d'une aile Delta et a divisé les efforts portants en deux parties : des efforts dits
potentiels et des efforts dus a la dépression provoquee par le tourbillon a la surface de l'aile.
La présence des tourbillons contribue fortement a I'augmentation de la portance. Les fortes
accélérations axiales dans le cceur des tourbillons de type jet permet de créer une dépression a
I'extrados de l'aile et d'augmenter significativement le coefficient de portance. Cette portance
dite tourbillonnaire augmente avec l'incidence et peut étre évaluée en fonction de la fleche de

l'aile.

Outre le tourbillon primaire, le tourbillon secondaire induit également une diminution de
pression plus faible a l'extrados de 1'aile. L’influence des efforts d'origine tourbillonnaire est
plus importante a mesure que l'incidence de laile est grande. Parallelement, avec
I'augmentation de I'angle de fléche, les tourbillons ont une contribution plus importante sur la
portance de l'aile. Par ailleurs, le phénomeéne d'éclatement tourbillonnaire qu’on verra par la
suite remontant vers I'apex avec l'incidence, la portance de l'aile chute brutalement lorsque

I'éclatement apparait a I'extrados de l'aile.

Une premiére conséquence est que I'éclatement tourbillonnaire dégrade fortement la

portance, d'autant plus que l'aile possede un angle de fleche éléve.

I1.9. Effet de I'incidence sur le tourbillon d*apex [9]

L'analyse des données expérimentales présentée par Zohar et Re-El montre que
l'augmentation de la dépression augmente parallelement a I'incidence. Wentz et kolman ont
étudie l'intensité des tourbillons ainsi que leurs dépressions générées a l'extrados de l'aile
Delta. Les observations expérimentales montrent que l'intensité et la dépression provoquées
par les tourbillons d'apex augmente avec l'incidence. De plus, le corps du tourbillon se

déplace vers l'intérieur de l'aile avec l'augmentation de I'incidence.

Par ailleurs, d'autres études ont montré que la distance du cceur du tourbillon d'apex a

I'extrados de l'aile Delta augmente également avec I’incidence.
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Deux autres chercheurs Crippa et Rizzi ont montré qu'une augmentation de I'incidence
déplace le point de séparation et la formation des deux tourbillons corotatifs vers I'apex de
I'aile Delta (bord d'attaque arrondi).

Par conséquent, la zone d'écoulement attache située entre I'apex de l'aile et le point de
séparation se réduit au fur et a mesure de I'augmentation de I'incidence.

En revanche, le tourbillon situe plus a lI'intérieur de l'aile se dissipe plus rapidement.

I1.10. L’éclatement tourbillonnaire

L'éclatement tourbillonnaire désigne le changement abrupt de la topologie d'un écoulement
de type jet tournant (Figure I1.8) Les tentatives pour retarder son apparition ont fait appel a
une grande variété de méthodes de contréle. La diversité de ces techniques est pour une large
part consécutive au fait que le mécanisme de base, responsable de 1’éclatement, échappe
encore a la théorie. Ce nom recouvre en fait des structures assez diverses.

Expérimentalement, I'éclatement tourbillonnaire a été observé pour la premiere fois dans le
sillage des ailes Delta, son apparition et son évolution nuisent a la stabilité et a la maniabilité
des avions supersoniques en induisant une chute brutale de portance aux angles d’incidence
élevés.

Le phénomene apparait également dans les tornades et les trombes : il est alors bénéfique
car il en accélere le déclin. Par ailleurs, I’éclatement tourbillonnaire est fréquemment utilisé
comme accroche flamme en combustion pour optimiser le mélange dans les injecteurs et en

stabiliser le fonctionnement.

sS=0 S=06 S=13 )
- + + - Swirl
jet Eclatement
SRS
' AEREHILS
f,*' e
# - 7 R %
- \
. -

(c)

Figure I1.8 : Régimes d’écoulement observés successivement en augmentant le

swirl S (le tourbillon) depuis le jet sans rotation jusqu’a I'éclatement.
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Introduction

Dans cette étude, différents outils ont été utilisés dont un appareil dit soufflerie. Celle-
ci est un dispositif expérimental qui permet d’effectuer un grand nombre d’expériences,
évaluer et enrichir les connaissances de tout ingénieur ou technicien dans le domaine de la
mécanique des fluides, Utilisée en aérodynamique pour visualiser et simuler les conditions
rencontrées par tout corps se déplacant dans 1’air, réalisant une simulation expérimentale sur

une maquette, en général a échelle réduite en respectant les parametres de similitude.

Le corps étudié dans une soufflerie et fixé dans un écoulement artificiel d’air ou de
gaz, c'est I'équivalent des conditions réelles. On effectue des mesures tres précises souvent
impossibles en vol, de fagon plus rapide et moins onéreuse, La soufflerie permet aussi de
constituer des cas de tests pour valider les calculs.

Le département de génie mécanique de l'universitt U.M.M.T-O a une soufflerie
aerodynamique de marque DELTALAB dans le but d'offrir un outil de pointe dans le domaine
d'étude de I'écoulement d'air subsonique autour de profils, ailes d'avion ou autres types de
profils. Cet appareil peut servir aussi bien pour des finalités de recherche que d'enseignement.
Différents types de mesures peuvent y étre faits, que ce soit I'analyse des forces de portance et
de trainée a l'aide d'une balance aérodynamique, de la mesure de la répartition des pressions

autour d'une aile et mesure du sillage d'une aile.

Ces mesures seront faites pour une aile delta a différentes vitesses et angles d'incidence, puis
seront comparer entre elles, avec des prédictions numériques. Dans Cette étude deux objectifs

pédagogiques majeurs ont été abordés :

e La mesure des forces de portance et trainée pour une aile Delta avec et sans

endommagement en écoulement subsonique par deux vitesses différentes.

e Une comparaison des résultats experimentaux entre eux et avec des simulations

numériques.

Nous allons développer dans les pages qui suivent le déroulement de ces experiences, les

moyens de mesures et les résultats obtenus, et leur analyse.
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II1.1. Présentation de la soufflerie

Cette soufflerie de type aspirante subsonique a faible vitesse (M<0.3) (figure III.1),
génére un écoulement d'air dans une veine d'essai transparente de section 30x30 cm et de 100
cm de longueur, avec des vitesses réglables de 0 & 45 m/s par I’intermédiaire d’une turbine
entrainée par un moteur électrique, dans laquelle différents accessoires (profils d'ailes, tube de

Pitot...) peuvent étre intégres pour vérifier les lois de I'aérodynamique subsonique.

La vitesse de l'air est en fonctions de I'ouverture ou de la fermeture de la vanne
réglable. Les ailes sont maintenues par un support tubulaire, de facon a perturber le
moins possible 'écoulement a I'aval de l'aile.

Ainsi on peut effectuer de nombreuses et différentes expériences qui consiste par
exemple a:

o La mesure de vitesse d'écoulement et tracé les profils de vitesse en différentes
sections de la veine d'essai.

e La mesure de répartition de pression sur intrados et extrados d'un profil
d'aile.

e L’étude de la répartition de pression autour d'un cylindre.

e La mesure de portance, Trainée et moment de portance avec une balance

aérodynamique sur différents profils d'aile en fonction de I'incidence.

Figure I11.1 : Soufflerie subsonique du département génie mécanique UMMT-0O
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1-convergent.

2-tube de Pitot.

3-veine d’essai.
4-divergent.

5-diffuseur.

6-table.

7-balance aérodynamique.
8-moteur électrique.
9-interrupteur.

10- variateur de vitesse.
11- I’indicateur de contrainte.

12-multi-manomeétre.

I11.2. Instruments de mesure

Nous avons utilisé dans ce laboratoire un certain nombre d'instrument de mesure pour

effectuer nos tests.

III.2.1. Balance aérodynamique

Balance aérodynamique (figure III.2) est une composante qui permet de mesurer la
portance et la Trainée de modéles aérodynamique en soufflerie.

Il s'agit d'un instrument de mesure de marque DELTALAB qui donne la force exercer sur

la balance en mV.

Figure III .2 : Image d’'une balance aérodynamique
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I1I.2.3. Les jauges de contrainte et le pont de Wheatstone

III.2.3.1. Principe des jauges
Sous sa for'"R‘1 '~ plus simple, une jauge (figure II1.3) est constituée d’un isolant électrique
et d’un fin fil (micrometres) conc¢ , Ir collé sur un support. Cette feuille trés mince est
arrangée suivant la forme de la figure (la jauge en bleue), les brins de fil constituant la jauge
étant principalement alignés suivant la direction de mesure, on peut admettre que le fil subit

R4
les mémes déformations que la surface sur 1aquelle la jauge est collée.

La résistance d’un fil conducteur est définit par la loi de Pouillet :

Ou R est la résistance électrique

p La résistivité du matériau

L la longueur du fil

s la section du fil

Et avec n=nombre de fil on aura :

\J

R o= (LI.1) Figure II1 .3 : Jauge

La jauge subit la méme déformation ce qui entraine une variation relative de sa résistance

électrique : [10]

AR AL
R _k. (—) = K e (111.2)
R L
Avec la variation de longueur :

AL
S (111.3)

La mesure de la variation relative de la résistance est obtenue a 'aide d’'un pont de
Wheatstone qui est un ensemble de quatre résistances, alimenté par une tension

continue E=Va-Vc appliquée entre les point B et D. [10]

Le pont de Wheatstone (Figure 1I1.4) est en équilibre si les points B et D sont au méme

potentiel, comme suit : R1.R3=R2.R4
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B

SR

A<ﬂ c E

R1 R4

.

Figure II1.4: pont de Wheatstone

Si on rompt I’équilibre en donnant aux résistances des petites variations AR1, AR2, AR3,
AR4, il apparait entre B et D une différence de potentiel AE= Vd-Vb dite tension de
déséquilibre. [10]

III.2.3.2. Principe de fonctionnement
Le modele (la maquette d’aile Delta) sera supportée par un bras rigide relié au mécanisme
de mesure de la balance. Le bras transmettra I'effort appliqué directement sur la maquette a

une cellule de charge a jauge de déformation.

La cellule de charge sera reliée a un indicateur de contraintes (figure III.5)qui
transformera le déséquilibre du pont de Wheatstone AE, du a la déformation mécanique des
jauges, en un signal électronique qui sera traité en (amplification, filtrage, conversion....) puis
a la sortie out put de I’indicateur des fils électriques reliant & un micro-ordinateur équiper
d’un logiciel ESAM qui calcule la valeur moyenne de la portance et la trainée a chaque essai

et affiche I'effort mesuré sur 1’écran.

Figure III .5: Indicateur de contrainte
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I1.2.3.3. Multi-manometre
Ce multi-manomeétre (figure II.6) non inclinable de 24 tubes verticale qui débouchent
d’un réservoir rempli de I’huile avec pu = 856.418 kg/m®. Il permet de déterminer la
distribution de pression sur des points précis de la maquette, grace a la différence de la
hauteur du liquide entre chaque deux tuyau en peux déduire la différence de pression.

Figure III .6 : Multi-manometre

III.2.3.4. Tube de Pitot (mesure de vitesse)
Le tube de Pitot (figure I11.7), équipé de son systéeme de déplacement sur la profondeur de la
veine d’essai permettra d’effectuer des mesures de pression. Appelé aussi tube de Pitot-
statique ou tube de Prandtl, il est constitué de deux tubes coudés concentriques avec des
orifices en communication avec le fluide dont on veut mesurer la vitesse, ils sont disposés de

facon particuliére :

- Le tube extérieur s'ouvre perpendiculairement a I'écoulement du fluide. La pression a
I'intérieur de ce tube est donc égale a la pression ambiante ou pression statique.

- Le tube intérieur est paralléle & I'écoulement du fluide, et est ouvert en son bout, face
au flux. La pression a l'intérieur de celui-ci est donc la pression totale, somme de la

pression statique et de la pression dynamique.
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Figure II1.7: Image d’un tube Pitot

La relation de Bernoulli (relation fondamentale dans la mécanique des fluides) nous
donne :

1 1
P, + Epair V12 + Pair ghl =P, + Epair V22 + Pair th ......................................... (H_[4)

P, : La pression au point n°1 (P rorale) P, : la pression au point n°2 (p statique)
V; : La vitesse de I’air au point n°1 V, : la vitesse de I’air au point n°2
h : L’altitude au point n°1 h, : Ialtitude au point n°2

p,;, - La masse volumique de I’air. Phuile - La masse volumique d’huile.

Or, comme nous I’avons dit, Vi = 0 (point d’arrét) et h; = h, (méme altitude).
Onadonc:P;-P,= %pair D (I11.5)

La différence de pression P - P; est directement mesurée, a I’autre extrémité des tubes,
grace au tube en U.
On a la relation suivante, dans le tube en U:

1 1
P1 + Ephuile V12 + Phuile ghl = PZ + Ephuile VZZ + Phuile th .............................. (H_IG)
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Or V1=V, =0 (les niveaux d’huile sont fixes)
donc, P1-P2 = pryite g (N2 —ha)

ONa: P1-Po= pruite G- AN oo (LI.7)

PRINCIPE DU TUBE PITOT

_— FLUX D'AIR
/ Ps

—— | & i
— /S

La vitesse au point n° 2 peut donc s’écrire : % Pair VE= Phuite 9-AN oo (111.8)

Soit: V, = /”h;ﬂ ....................................................................... (I11.9)
air

III.2.4. Le support pour mesurer la portance et la trainée

Le support est fait d’une barre mi-cylindrique de 10 mm de diameétre et de 270 mm de
longueur, avec une des extrémités cylindrique sur une longueur de 45 mm et relié a la balance

aérodynamique par I’intermédiaire d’un encastrement de 40 mm.[10]

Le mouvement de torsion qui pouvait intervenir lors des essais en soufflerie a été éliminé a

I’aide d’une goupille fixée au niveau de la balance aérodynamique.
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A 60 mm de I’autre extrémité il y’a un trou de 4 mm de diamétre taraudé pour la fixation des
ailes sur le support avec une vis compatible pour que les ailes soient au milieu de la veine
d’essai de la soufflerie.[10]

Figure I11.9 : le support

III .3. Etalonnage de la balance aérodynamique

Il est nécessaire avant toute mesure d’étalonner la balance sur un banc d'essai avec des poids
de masse connus. Nous pouvons alors tracer les courbes d’étalonnage de la balance pour la
portance et la trainée (figure II1.10 et II1.11). [10]

Portance(N)

o® 0 ———————.—————————
] 100 200 300 my 400 500 s00

Figure I11.10: Etalonnage de la balance aérodynamique pour la portance

La courbe de forme y=ax avec la pente a = 0.00833
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5 - m"

Trainée (N)

O 3 T T T T T T T T T T T
o 100 200 0 400 200 oon

Figure II1.11: Etalonnage aérodynamique pour la trainée

En conclusion, nos balances sont bien étalonnées, sur ce, nous pouvons continuer a faire
les essais.
III.4. L’erreur expérimentale

Pour mesurer la portance et la Trainée diverses erreurs expérimentales sont susceptibles de
s’ajouter aux mesures, ces erreurs experimentales commises sont dues essentiellement a la
détermination préalable des vitesses d’écoulement avant chaque essai sur une maquette
utilisée , éventuellement aux erreurs commises lors de la lecture des valeurs de I’angle

d’incidence et aux effets de température en particulier sur la masse volumique.

III .5. Reéalisation des maquettes d’aile d’avion de type Delta

Nous avons congu trois maquettes d’aile d’avion de type Delta ayant différents angles
d’apex B= 80°,60° et 45°, posseédant la méme surface alaire, pour étudier le comportement des
forces aérodynamiques (portance et trainée) exercées sur chacune de ces maquettes et faire la

comparaison des résultats obtenus.

Les maquettes sont réalisées a partir d’une feuille de plexiglas d’épaisseur de 5 mm, dans

I’atelier de hall technologie du département ’G.M*’.

Nous avons dessiné les ailes avec toutes les dimensions nécessaires sur une feuille de
papier que nous avons collé sur la feuille de plexiglas et a I’aide d’un traceur nous avons tracé
les ailes puis nous les avons decoupes par une scie manuelle afin de les ajuster avec une

fraiseuse.
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Apres les essais en soufflerie sur les 3 maquettes sans endommagement, nous avons pris
ces 3 dernieres et nous les avons endommagées a 1’aide d’une perceuse et une fraiseuse on

faisant des percages de trous des diametres bien définis.

II1.6. Dimension des maquettes d’ailes et leurs endommagements
Les caractéristiques géométriques des maquettes realisées sont définies par :
_ Ly x1;_ 16.03 % 09.55

S; = 5 5 = 76.40 cm? et]'angle d apex p = 80°

L, x1, 13.20x 11.50 s v , o
S, = 5= > = 76.40 cm” et ] angle d apex 3 = 60

_Lyxl; 11.24x13.57

= 76.40 cm? et ] angle d apex B = 45°

T2 2
Avec:
Ailes Caractéristiques géométriques en (Cm)
B(°) I(cm) L(cm) S(cm?) A
80° 09,55 16,03 76,40 3,36
60° 11,50 13,20 76,40 2,31
45° 13,57 11,24 76,40 1,66

Figure 111.12 :Tableau des caractéristiques géométriques des maquettes d’ailes

Delta

Apres la réalisation des maquettes d’ailes Delta, nous faisons des percages de trous

avec différents diamétres comme les montrent les figures II1.13, II1.14 et II1.15 ci-dessous:
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Figure I11.13 : apex 80°

Figure I11.14 : apex 60°

X
¢

A
-
v

Figure II1.15 : apex 45°
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I .7. Calcul de Cz et de Cx

Pour pouvoir comparer et tester les capacités, 1’efficacité et la qualité aérodynamique
de notre aile, nous allons définir deux vecteurs qui donnent la résultante des forces
aerodynamiques. Ces 2 vecteurs sont nommés coefficients, le premier est le coefficient de la
portance, qui se note Cz, et qui dépendent de 1’angle d’attaque et de la forme de 1‘aile, comme

le montre la formule :

Fz

Le deuxieme vecteur est le coefficient de la trainée qui dépend de la répartition de la
pression (la trainée due a la forme) et du frottement contre la surface (la trainée de frottement,

qui crée une résistance). Ce coefficient se note Cx. Cette relation nous donne la formule

suivante:
Fx
Cx = T G e e s (III.11)
FPair V=S
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I11.8. Analyse des résultats de Cz et de Cx

II1.8-1: Apexf3=80°

V=20,3m/s
1,4 -
1,2
1,0 -
0,8
N
o
0,6 —&— Aile sans endommagement
—— Aile avec endommagement de 5% de S
0,4 Aile avec endommagement de 10% de S
02 —¢— Aile avec endommagement de 17% de S
’
—#— Aile avec endommagement de 25% de S
00 —m—mm———7————1
0 20|ncidence (°)40 60
V0=20,3m/s
1,2
1,0
0,8
x
O
0,6 —o— aile sans endommagement
—— aile avec endommagement de
0,4 5%de S
aile avec endommagement de
10% de S
02 —— aile avec endommagement de
’ 17%de S
—¥— aile avec endommagement de
25%de S
00 —/mmmmm———r———————7—————
0 20incidence (°)40 60

Vo=30m/s

1,4

1,2

1,0

0,8
N
(]
0,6 —4— aile sans endommagement
—— Aile avec endommagement de 5% de S
0,4
Aile avec endommagement de 10% de S
02 =3¢ Aile avec endommagement de 17% de S
’
—¥— Aile avec endommagement de 25% de S
00 +————— —_—
0 20incidence (°)40 60
Vo=30m/s
1,2 +
1,0 ]
0,8 -
o] i/
0,6 / —— aile sans endommagement
—fi— Aile avec endommagement de
04 5% de S
! Aile avec endommagement de
10% de S
—— Aile avec endommagement de
0,2 17%des
—¥— Aile avec endommagement de
25%de S
20 —mm
0 20incidence (°)40 60

Figure 111.16 : évolution de Cz et Cx en fonction de I'incidence pour I'aile d’angle

d’apex 3=80° avec les deux vitesses Vo=20,3m/s et Vo=30m/s.
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1,2

1,0

0,8

8.6

0,4

0,2

0,0

I1.8-2: Apex =60°

V=20,3m/s

—4— aile sans endommagement

—— aile avec endommagement de 5% de S
—A— aile avec endommagement de 10% de S
—— aile avec endommagement de 17% de S

—¥— aile avec endommagement de 25% de S

0 20incidence (°)40 60

V=20,3m/s

—&— aile sans endommagement

—i— aile avec endommagement
de 5% de S

—#— aile avec endommagement
de 10% de S

—>— aile avec endommagement

1 de17%de S

0 20 60

incidence (")40

Vo=30m/s

0,8
S —&— aile sans endommagement
0,6 —{— aile avec endommagement de 5% de S
—a— aile avec endommagement de 10% de
0,4 s
—— aile avec endommagement de 17% de
0,2 >
’ —¥— aile avec endommagement de 25% de
S
o0 7
0 20incidence (°)40 60
Vo=30m/s
1,4
1,2
1,0
0,8
x
(&}
0,6
—&— aile sans endommagement
0,4 —i— aile avec endommagement de
5% de S
~—A— aile avec endommagement de
0,2 10% de S
—>— aile avec endommagement de
17% de S
00 +—">>——Ft——--"r"—""+———

0 20 60

incidence (°)40

Figure 111.17 : évolution de Cz et Cx en fonction de I'incidence pour 'aile d’angle

d’apex B=60°avec les deux vitesses V9o=20,32m/s et Vo=30 m/s.
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1,6
1,4

1,2

1,0
38 |

0,6 1

0,4

0,2

0,0 -

1,4

1,2

1,0

II1.8-3: Apex 3=45°

V=20,3m/s

—&— aile sans endommagement

—i— aile avec endommagement de 5%

deS
: —a— aile avec endommagement de 10%
h deS
1 —¢— aile avec endommagement de 17%
deS
T T T T T T T T T T 1
0 20incidence (°)40 60
V=20,3m/s
] —&— aile sans endommagement
—— aile avec endommagement
de 5% de S

~—A— aile avec endommagement
de 10% de S

—— aile avec endommagement
de17%de S

0 20incidence (°)40 60

V(o=30m/s

1,4 +

1,2

1,0 1

0,8

N

o

0,6 ] —&— aile sans endommagement

—— aile avec endommagement de 5% de S

—A— aile avec endommagement de 10% de

0,2 - s
] —¢— aile avec endommagement de 17% de
] S

0,0 T T T T T T T T T T T T T T 1
0 20incidence (°)40 60

Vo=30m/s

1,4

1,2

1,0

0,8

x

o

aile sans endommagement

—— aile avec endommagement de 5%

deS
~A— aile avec endommagement de 10%
0,2 deS
—— aile avec endommagement de 17%
deS
0,0 T T T T T T T T T T T T T T 1
0 20incidence (°)40 60

Figure 111.18 : évolution de Cz et Cx en fonction de I'incidence pour 'aile d’angle

d’apex =45°avec les deux vitesses Vo=20,32m/s et Vo=30m/s.
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Nous avons fait varier I’angle d’incidence des ailes de 0° a 40° avec un pas de 5°afin
d’obtenir les différentes évolutions des coefficients de la portance Cz et la trainée Cx que
nous montrent ces figures 111.16. 111.17. 111.18.

III .9. Interprétations des courbes

II1.9.1. La portance

On remarque que les évolutions de coefficient de portance, avec un Cz qui croit
d'abord rapidement avec I'angle d'incidence entre 0° et 15°, puis plus lentement entre 15°
jusqu'a 30° en genéralisant toutes les courbes de Cz pour les deux vitesses V(=20,30m/s et
Vo=30m/s. Au-dela de cet angle, en général, il décroit brusquement par suite du phénoméne
de décrochage. On remarque aussi que dans toutes les courbes le coefficient de portance Cz

augmente avec I’augmentation de vitesse.

I11.9.2. Effet de '’endommagement sur la portance

On remarque que dans les courbes obtenue avec I’endommagement de 5%, 10%, 17%,

\ 10 .
25% de S a x = ?sont confondue avec celle de sans endommagement pour ’aile delta

d’angle d’apex =80°.

Et de ce qui des ailes delta d’angle d’apex p=60° et p=45°, on remarque que dans les
R 10 .
courbes obtenue avec 1’endommagement de 10%, 17%, 25% de S a x = - elles croient

jusqu'a I’incidence entre 18° a 25° puis il y’a une chute importante.

I11.9.3. La trainée

Pour de ce qui est les évolutions de coefficient de trainée Cx avec I'angle d'incidence,
par exemple moyen, avec des valeurs faibles pour les petits angles d'incidence de 0° a 15° et
sensiblement croissantes pour les angles d'incidence situés entre 15° et 20°, puis avec une trés
forte valeur lorsque le décrochage apparait ceci est valable pour toutes les courbes des trois

ailes.

Et on peut remarquer aussi que la trainée augmente avec I’augmentation de la vitesse

dans toutes les courbes de Cx.
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111.9.4. Effet d’endommagement sur La trainée

Contrairement a la portance, la trainée ne décroit jamais mais elle passe par une valeur

minimum pour un certain angle d'incidence a une valeur maximum.

Sur ces trois ailes delta de différent angle d’apex f=80°, =60° et f=45°. On peut voir
que y’a un important décalage des courbes de I’endommagement de 17%, 25% par rapport a

celles de 10%, 5% et la courbe de sans endommagement.

II1.9.5. Le point de décrochage
Voici un petit tableau qui montre un intervalle de 10°, ou le point de décrochage peut se

trouver, pour les trois ailes Delta de différents apex B avec et sans endommagements.

Apex 80° | Apex 60° Apex 45°
Sans endommagement 15°-25° 20°-30° 25°-35°
Avec 5% d’endommagement 15°-25° 25°-35° 25°-35°
Avec 10% d’endommagement 15°-25° 20°-30° 25°-35°
Avec 17% d’endommagement 10°-20° 10°-20° 15°-25°
Avec 25% d’endommagement 10°-20° 15°-25° 15°-25°

Figure LI .19 :tableau montrant l'intervalle de positionnement de I'angle de

décrochage.

III .10. La polaire et la finesse

Il est intéressant de pouvoir déterminer la valeur de I’incidence du décrochage, Ceci est
possible gréace a la polaire ainsi que la finesse max. La polaire représente le coefficient de
portance Cz en fonction du coefficient de la Trainée Cx. La finesse est le rapport entre le
coefficient de portance Cz et le coefficient de trainée Cx, un rapport que 1’on cherche a rendre
le plus élevé possible, étant donné que la portance est une force utile et la trainée est une force
nuisible.

portance _ 1/2pSV?Cz _ Cz

Finesse = — = e T e ———————— (1.12)
trainée 1/2pSV2Cx Cx
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I1.10.1 : Apex 3=80°

e La polaire
V(=20,3m/s
1,4 7 1,4
1,2 1,2
1,0 1,0
0,8 - 0,8
N - N
b ] —— aile sans endommagement o
0,6 - 0,6
] ‘ —1— aile avec endommagement de
] 5% de S
0,4 - aile avec endommagementde| (4
] 10% de S
g —¢— aile avec endommagement de
02 - 17%de S 0,2
! ] —¥— aile avec endommagement de !
. 25% de S
0,0 — T T T T T T T T T T T 0,0
0,0 0,5 Cx 1,0 1,5

Vo=30m/s

—&— aile sans endommagement

—— Aile avec endommagement de
5%de S
Aile avec endommagement de
10% de S

—— Aile avec endommagement de
17%de S

—#— Aile avec endommagement de
25% de S

o
o

0,5 Cx 1,0 1,5

Figure III .20 : évolution de la polaire pour I'angle d’apex 3=80° avec deux vitesses

V0=20,32m/s etu Vo=30 m/s

La finesse
Vo=20,3m/s

—&— aile sans endommagement

—fli— aile avec endommagement de
5% de S

o aile avec endommagement de
10% de S

—¢— aile avec endommagement de
17% de S

—¥— aile avec endommagement de

25% de S

20incidence (°)40

T T R T B B B A B A S V2R

Vo=30m/s

—&— ailesans endommagement

—i— Aile avec endommagement
de5%deS
Aile avec endommagement
de 10% de S

= Aile avec endommagement
de17% de S

—#— Aile avec endommagement

de 25% de S

20incidence (°)40

Figure I11.21 : évolution de la finesse pour I'angle d’apex f=80° avec les deux

vitesse V9=20,32m/s et V0O=30m/s.
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I11.10.2 : Apex B=60°

1,4
1,2
1,0
0,8
&6
0,4
0,2

0,0

o
o

La polaire
V=20,3m/s

—&— aile sans endommagement

—i— aile avec endommagement
de 5% de S
aile avec endommagement
de 10% de S

—¢— aile avec endommagement
de17% de S

—¥— aile avec endommagement
de 25% de S

0,5 cx 1,0 1,5

1,4

1,2

0,0

V=30m/s

. —=&— aile sans endommagement

] —fi— aile avec endommagement

] de5%deS

g aile avec endommagement

] ' de 10% de S

1 —¢— aile avec endommagement

h de 17% de S

] —%— aile avec endommagement

] de 25% de S

] T T T T T T T T T T T T T T 1
0,0 0,5 Cx 1,0 1,5

Figure I11.22 : evolution de la polaire pour I'angle d’apex 3=60° avec les deux

vitesses V9=20,32m/s et VO=30m/s.

La finesse :

Vo=20,3m/s

—&— aile sans endommagement

—ii— aile avec endommagement
de5%deS
aile avec endommagement
de 10% de S

—¢— aile avec endommagement
de17% de S

—%— aile avec endommagement

de 25% de S

2

Oincidence (°)40

Vo=30m/s

—o— aile sans endommagement

—— aile avec endommagement
de 5% de S
aile avec endommagement
de 10% de S
—— aile avec endommagement
de 17% de S
aile avec endommagement
de 25% de S

20incidence (°)40

Figure I11.23 : evolution de la finesse pour I'angle d’apex 3=60° avec les deux

vitesses V9=20,32m/s et VO=30m/s.
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I1.10.3 : Apex 3=45°

1,6
1,4
1,2
1,0

3,38
0,6
0,4
0,2

0,0

La polaire
V=20,3m/s

—&— aile sans endommagment

—i— aile avec endommagement de 5%
deS
aile avec endommagement de
10% de S

—— aile avec endommagement de
17% de S

—¥%— aile avec endommagement de
25%de S

o
o

0,5 Cx 1,0 1,5

1,4

1,2

Vo=30m/s

E —— aile sans endommagement

E —i— aile avec endommagement de 5%
. deS

] aile avec endommagement de

1 10%de S

] —¢— aile avec endommagement de

] 17% de S

g —#— aile avec endommagement de

] 25% de S

—_———————————

0,0 0,5 Cx 1,0 1,5

Figure I11.24 : evolution de la polaire pour I'angle d’apex 3=45° avec les deux

vitesses V9=20,32m et Vo=30m/s.

La finesse :
Vo=20,3m/s

—&— aile sans endommagement

—— aile avec endommagement
de 5% de S
aile avec endommagement
de 10% de S

—>¢— aile avec endommagement
de17% de S

—¥— aile avec endommagement
de 25%de S
s'l
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10 i?\gidencegto) 40 50
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Vo=30m/s

—— aile sans endommagement

—— aile avec endommagement
de 5% de S
aile avec endommagement
de 10% de S

—— aile avec endommagement
de17% de S

—¥— aile avec endommagement

de 25% de S

20incidence (°)40

Figure II1.25 : evolution de la finesse pour I'angle d’apex 3=45° avec les deux

vitesses V9=20,32m et Vo=30m/s.
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III .11. Interprétation des courbes de la polaire et la finesse

En principe, la forme générale des polaires et des finesses reste identique mais on releve
toutefois des différences sensibles dans chaque courbe de différents endommagements et

d’angles d’apex.

Il1.11.1. La polaire

Les courbes de I’aile delta d’angle d’apex f=80° sont presque toutes confondues

quelque petites différences prés dans les deux vitesses V(=20,3m/s et V(=28,7m/s

Par contre dans I’angle d’apex B=45° et =60° on voit qu’il y’a une baisse
importante des courbe d’endommagement de 17% et 25% par rapport aux courbes de 10%,

5% d’endommagement et sans endommagement.

II1.11.2. La finesse
Le rapport optimum entre le coefficient de portance et le coefficient de trainée (Cz/Cx) qui
permet d'obtenir simultanément une grande portance pour une faible trainée et qui détermine
la finesse maximum pour nos courbes avec les différentes tolérances endommageées et angles

d’apex.

La finesse maximum dans notre cas des angles d’apex p= 80° ,60°, 45° avec toutes les

tolérances endommagées (% d’endommagement) sont dans un intervalle entre [5°-10°].

II1.12. conclusion

Les variations de l'angle d'incidence et les variations de tolérances endommagées (%
d’endommagement) sont susceptibles de perturber profondément I'écoulement de I'air autour

de I’aile Delta et entrainant alors des variations concomitantes de portance et de trainée.

Ces variations accélérent ’apparition du phénomene de décrochage qui s'accompagne d'une
brusque chute de portance et dune forte augmentation de trainee.
Tout accroissement supplémentaire de I'angle d'incidence ne tend qua amplifier le

phénomeéne.
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1V .1. Introduction :

La CFD, “Computational Fluid Dynamics” (« Dynamique des Fluides Numérique »),
est un ensemble de méthodes numériques permettant d’obtenir une solution approximative
d’un probléme de dynamique des fluides et/ou de transfert thermique, qui se présente presque

toujours sous forme d’un programme ou d’outils informatiques.

Les équations qui interviennent sont celles de la mécanique des fluides, résolues par
des méthodes numeériques. La solution est approximative et non pas exacte pour plusieurs
raisons. Premierement, parce qu’on résout les équations de Navier-Stokes numériquement en

les discrétisant.

Deuxiémement, pour des raisons de limitation de la puissance de calcul et de la mémoire,
certains termes des équations a résoudre sont remplacés par des modeles empiriques qui ne
sont pas exacts ; c’est en particulier le cas lorsque les écoulements a modéliser sont en

régimes turbulents.

Cependant, grace au développement des méthodes numeériques et a des calculateurs de
plus en plus puissants avec une grande capacité de mémoire, la CFD permet d’avoir des
solutions trés satisfaisantes. Ceci est encore plus vrai dans la plupart des domaines de
I’industrie ou trés souvent une prédiction de ’ordre de grandeurs de valeurs moyennes est

amplement suffisante.

La simulation se présente presque toujours sous forme d’un programme ou d’outils

informatiques. Ces derniers sont couramment appelés des environnements de simulation [11].
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1VV.2. L’Outil de simulation Gambit et Fluent

IV.2.1. L’outil Gambit
Gambit est un logiciel qui permet de créer des maillages pouvant étre utilisés en particulier

sous Fluent.

Cet outil est un logiciel de DAO (Dessin Assisté par Ordinateur) et de génération de
maillage. Il permet aussi de réaliser des géométries en 2D ou 3D et de construire le maillage.
Largement répandu dans I’industrie (automobile, aéronautique, spatiale, ...etc.) en raison de
son interface graphique puissante. Il permet de générer un maillage structuré ou non structuré
en coordonnées cartésiennes, polaires, cylindriques ou axisymétriques. Il peut réaliser des
maillages complexes en deux ou trois dimensions avec des mailles de type rectangle ou

triangle.

IV.2.2. Définir la géométrie

La géométrie comprend les positions physiques de points caractéristiques définissent
la zone que I'on a a mailler: coordonnées spatiales des quatre sommets d'un carré; du point de
départ et du point d'arrivée d'une ligne; du centre et de lI'ouverture angulaire d'un arc de cercle.
Il faut pouvoir représenter la zone a étudier par un ensemble de figures géométriques simples

raccordées les unes aux autres.

Dans le cas d’une géométrie simple engendrée par un assemblage de droites ou bien
surfaces, il suffit de donner au logiciel les dimensions en (mm) de chaque point et la maniére
dont la quelle ils sont reliés les uns aux autres. Dans le cas d’une géométrie trés compliquée,
on a recours au préprocesseur (gambit) afin d’indiquer, dans le systtme de coordonnées
choisi, les coordonnées des points délimitant chaque géométrie de forme potentiellement

irrégulicres. 11 est ensuite possible d’introduire une zone dans 1’espace.

Enfin pour caractériser la géométrie de I’aile on a choisi un systéme de coordonnées

cartésiennes.

IV.2.3. Construction d'un maillage [12]

Pour construire un maillage, il est bon de suivre la démarche suivante:
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e définir la géométrie.
e réaliser le maillage.

e définir les paramétres des zones de calcul.

Pour des maillages structurés, on peut faire la liaison entre la géométrie et le maillage,
Aussi, avant de réaliser le maillage, il faut spécifier par écrit d’une part la géométrie adoptée
pour définir la zone a mailler, d’autre part les numéros des mailles correspondant aux points
caractéristiques de la géométrie. Un nceud pourra alors étre repéré par ces coordonnées

physiques x et y ou indices | et J.

Par ailleurs, il peut étre avantageux de définir des points intermédiaires qui ne sont pas
indispensables a la définition de la géométrie mais qui permettent de délimiter les zones dans
lesquelles les mailles seront adaptées pour raffiner le maillage pres des parois par exemple ou

bien pour épouser au mieux la forme des obstacles, parois ou autres.

IV.2.4. Vue globale [12]

Aprés avoir lancé le logiciel, I’interface d’utilisation apparait, comme la montre la figurelV.1

TR T a2l

{1 w via Opaam

098 ile—
I—ry

. 4— Menu secondaire

Menu général

e

e BRI ID e

o @ -j'-‘ ~. 4— Menu d'affichage
I | ) )
T e
o] G5 B B 4w | W EXE— - FWITIE -~

Figure IV.1: Interface GAMBIT
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Et on a la présentation du menu principale sur la figure 1V.2

Operation

9| 8| i

— ]
i s, fﬁﬁ | g o] g"ﬁ | | @] L

Point Maillage: Conditions au Systémes de
Ligne Ligne limites. coordonnées.
Face Face Types de matériaux

Volume Volume

Groupe Groupe

Figure IV.2: menu principale de gambit

L’utilisation de Gambit est simple : principalement il faut prendre les menus en haut a droite
et effectuer les taches en partant du menu de gauche pour aller jusqu’a celui de droite (ou

normalement on doit avoir fini notre maillage).

Important : Avant méme de créer la géométrie il faut choisir le type de solver sur la figure

IV .3. C’est-a-dire le type de logiciel (ici fluent) qu’on va utiliser par la suite.

Solver I

FIDAP
FLUENTAUNS

Les versions de fluent
disponibles.

RAMPANT
MNEKTON
POLYFLOW
ANSYS

Generic

Figure IV.3 : Option pour choisir le logiciel
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CHAPITRE IV

IV.2.5. Commandes pour la construction de la géométrie [12]

Elle est créée a partir de points, de cotés, de surfaces, de volumes ou d’un groupe de

tous ces éléments. On peut effectuer des opérations d’union, d’intersection, de séparation

d’effacement de décompo

sition.

Creéation de ligne (line):

Création de points

(Vertex).

Glisser un point virtuel:

Créer un point.

Création de volume.

Manipulation des objets.

Création de face.

Déplacer / Copier - = .
: B a,‘:"m I:‘b 1 é? <—Effacement des points.

Un point.
Convertir les points non

réels en points réels.

Exemple création de

point.

- v _° v

— Create Real Vertex r

Coordinate Sys. [csusi 4]

Type Cartesian

— Global Local

z:r z:h
Label
Apply | Reset |  Close |

Recollement de points.

Changement la couleur d'un point.

Affiche les informations

d’un point.

Figure IV.4 : Menu création des éléments de la géométrie.

IV.2.6. Le ma

illage

La génération du maillage (2D ou 3D) est une phase trés importante dans une analyse CFD,

vu son influence sur la solution calculée. Un maillage de trés bonne qualité est essentiel pour

I’obtention d’un résultat de calcul précis, robuste et signifiant. La qualit¢ du maillage a un

sérieux impact sur la convergence, la precision de la solution et surtout sur le temps de calcul.
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CHAPITRE IV

Vu que notre aile est triangulaire on utilise une grille suivant les frontieres du domaine

(<<body-fitted>>) qui est triangulaire et on impose la taille des pas d’espace dans les trois

directions du domaine.

La géométrie est faite on construit sa grille de résolution en subdivisant les arétes des blocs en

petits segments et on précise que les grilles

ne varient pas avec le temps. (Voir les figures

IV.5et IV.6.).
-
Grid Sep 07, 2016
FLUENT 6.3 (3d, dp, pbns, S-A)
Figure IV.5 : aile delta apex 80° sans endommagement
Vi
Grid Sep 17, 2016

FLUENT 6.3 (3d, dp, pbns, S-A)

Figure IV.6 : aile delta apex 80° avec endommagement de 17% de S
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IV.2.7.Exportation du maillage de Gambit [12]
Une fois que la géométrie a été créée, que les conditions aux limites ont été definies, il faut
exporter le maillage, en point. msh (mesh = maillage en anglais) pour que Fluent soit capable

de le lire et de ’utiliser.

Rurn Journal ...
Clean Journal ...
View File ...

Import -

Export = ARiSsST

Parasolid ...
IGES .
STEPR s
Mesh ...

Exit

Figure IV.7 : Exportation du maillage.

On peut ensuite fermer Gambit en sauvegardant la session (si on souhaite la rouvrir) etlancer

Fluent.

IV.3. L’outil FLUENT

Fluent est un logiciel de calculs numériques en dynamique des fluides CFD
(computational fluid dynamics) destiné a effectuer de simulation numeériques des problemes

d'écoulements fluides.
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Le package Fluent s'appuie sur la méthode de volume-fini pour résoudre les équations

régissant le mouvement d'un fluide en écoulement et comprend des modéles physiques

differents tels que:

Ecoulements 2D ou 3D ;

Ecoulement stationnaire ou instationnaire ;

Ecoulements incompressibles ou compressibles (subsoniques, transsoniques,
supersoniques ou hypersoniques) ;

Ecoulements non visqueux, laminaires ou turbulents ;

Fluide Newtonien ou non ;

Transfert de chaleur forcé, par conduction, par convection ou les deux (conjugue) ou
radiatif ;

Ecoulements avec changements de phases ;

Ecoulements en milieu poreux.

L'ensemble géométrie et génération de maillage se fait a I'aide du logiciel Gambit qui

constitue un préprocesseur livré avec Fluent, dans notre cas 1’aile.

IV.3.1. Etapes a suivre en générale [13]

Fluent version : on choisit 3D

File—Read—Case : pour I’importation de la géométrie.

Grid—Check : ceci permet de vérifier si le maillage importé ne contient pas d’erreurs
ou de volumes négatifs.

Grid—Scale : il faut toujours vérifier que les dimensions affichées correspondent aux
dimensions physiques du probléme.

Define—Models—solve : pour le choix du solveur.

Segregated solver : est le plus approprié pour les ecoulements incompressibles
Coupled solver, les solveurs <<coupled implicit>> et << coupled explicit>>, sont
plutot réservés aux écoulements compressibles a grande vitesse. C’est 1a aussi qu’on
choisit le régime d’écoulement ; permanent ou instationnaire.

Display— Grid— : affichage de la grille et vérifications des conditions.

Define— Models— Viscous : choix du modeéle de turbulence.

Define— Operating —Conditions : avant de choisir les conditions aux limites, il faut

choisir d’abord la valeur de la pression de référence << operating conditons >>
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e Define— Bounday conditions : ensuite, il faut fixer les valeurs des conditions aux
limites.

e Solve— Controls —Solution : le choix de la solution.

e Solve —lterate : lancement du calcul pour commencer les calculs il faut d’abord

choisir le nombre des itérations.

Les trois grandes méthodes numériques utilisées dans les codes tridimensionnels sont les

différences finies, les éléments finis et les volumes finis.

La méthode des volumes finis, consiste a discrétiser le domaine de I’écoulement en une
multitude de volumes de controle puis d’effectuer des bilans (de masse, de quantité de
mouvement .....) sur ces petits volume. Pour cette raison, la formulation fait apparaitre des
intégrales triples de volume. L’avantage déterminant des volumes finis par rapport aux autres
méthodes est qu’ils sont conservatifs ; en bref, tout ce qui sort d’un volume de controle entre

dans un autre.

IV.4. Définir les parametres des zones de calcul

IV.4.1. Conditions aux limites :[10]

On définit les conditions aux limites par la commande <<Define-Boundary conditions>>

e Les parois de 1’aile sont solides, et I’écoulement est freiné au contact de ces parois
(conditions de non glissement)

e milieu extérieur : a I’entrée I’air arrive a une vitesse constante et une température
statique de 30 C° a la pression atmosphérique 101325 Pa et ressors a méme pression.

e Le débit est constant.
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CHAPITRE IV

. FLUENT [3d, dp, sepregated, lam]
Fie: & [USIEH Sobe Adkc Sufae Dispay Pob Repit Palel R

[ane.

Midels ¥
Wateriak..

G Interfazzs..,

sl 1
[ymiarne Mech »
Vicing Flares. .

prig pp  Tubo Toookgy.,

. Injectians..,
LLLLCHL
geeh TR -1.128152e+ 82, ma;
VB oty Field Funcins,,, | 1-2 000002402, M
Z-€l -1.108863e+02, ma
Profiles. .
Uolume lhi
ning P421berdn
MART | oy Defined y FUs010482
te e 60870+07

Face area statiskics:
nininum face area (n2): 4.419573e+0@
naxinum face area (n2): 9.695851e+ 42
Checking nunber of nodes per cell.
Checking nunber of faces per cell.
thecking thread pointers,
Ghecking nunber of cells per Face.
Checking face cells.
Checking bridge faces.
Checking right-handed cells.
Ghecking face handedness.
Checking element type consistency.
Checking boundary types:
Checking face pairs,
Ghecking periodic boundaries.
Ghecking node count.
Checking nosolve cell coeunt.
Checking nosolve Face count.
Ghecking Face children.
Ghecking cell children.
Checking storage.

Done ..

Roundary Canditions

Zone lype
gir A
bal

ba?

bi

default-interioi
Entree

exlrados

facel

face?

face]

fared

intrados ;-

1]

S

Qo l Cnpiu‘ Close ‘ Help |

’—'
s demarrer

T FLLERT [3d, do, sag

EJ Chapitye 5 - Mirasaft...

Avant de lancer les itérations on doit d’abord initialiser la solution en activant la commande

Figure IV.8 : Les conditions aux limites de la simulation

1V.4.2. Calcul itératif : [10]

<< Initialize-Initialize-solution-Initialisation>>
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epregale

Surface

Display  Plot

Repart  Paralel

Help

CHAPITRE IV

inry  Erecuts Comrands..

air |
shell conduc
Done .

Gria Check

Domain Extents:

z-coordinate: min (m) = —1_.128152e+A2, ma
y-coordinate: min {m) - -1 .5000092+82, ma
z-coordinate: min (m) = -1_198R63p+02, ma

Uolume statistics:
ninimun volumne (mME)s h.928216c+00
maximin volume (m3)z 9 _ATASP1erRd
total volume (m2):= 1.7960887e+07

Face area statistics:
ninimun face area (m2): 4.619570er08
nmaximun face area [(mM2): P.605851e+82
Checking nunber of nodes per cell.
Checking nunber of faces per cell.
Checking thread pointers.
Checking nunber of cells per Face.
Checking face cells.
checking bridge faces_
Checking +ight-handed cells.
checking face handedness.
Checking element type consistency.
Checking boundary types:
Checking fFace pairc.
Checking periodic boundaries.
Checking node count.
checking nosolve cell count.
Checking nosolve face count.
Checking face children.
Checking cell children.
Checking storage.
Done .

Solution Initialization
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¥ Velocity Imfs] !n

¥ Velochty (fs)[g

=1
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Les critéres de convergence sont fixés en activant la

Residual-Monitors>>
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Le calcul itératif est ensuite actionné par la commande <<solver-interat>>
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SIMULATION NUMERIQUE

IVV.5. Résultats de la simulation numérique

IV.5.1. Contours de -Cp numérique a I'’extrados des Ailes

Delta pour une vitesse Vo=20,3 m/s et i=15°

D’apres les figures 1V.9. On remarque que la simulation numérique confirme I’existence de
structure tourbillonnaire se développant a I’extrados de 1’aile delta a apex 80° sans
endommagement, et que le coefficient de dépression -Cp est beaucoup plus important dans

I’aile delta non endommagée.

On remarque aussi que la concentration ou bien la valeur maximale de coefficient de
dépression —Cp sur I’apex de I’aile et sur les extrémités du trou d’endommagement, puis

décroit en descendant vers le bord de fuite.
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Figure IV.9 : Aile delta d’angle d’apex 3=80° sans endommagement a i=15° et a

Vo=20,3m/s
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Figure 1V.10 : Aile delta d’angle d’apex 3=80° avec endommagement de 17% de S a
i=15°eta Vo=20,3m/s
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SIMULATION NUMERIQUE

IV.5.2. Evolution des coefficients aérodynamique Cz et Cx

1,4 - 1,2 -
1,2 1 1]
1
0,8 -
0,8 -
e} 0,6 -
0,6 - 3
0,4 -
0,4 -
—4— Aile sans endommagement Aile sans endommagement
0,2
0,2 ] —— Aile avec endommagement de 17%
. —— Aile avec endommagement de 17%
0B

T T T T T T T T T T 1 0 T T T T T T T T T T T T T T T 1

0 20incidence (")40 60 0 20 incidence4(0) 60

Figure IV.11 : Evolution de Cz et Cx en fonction de I'incidence (°) pour 'aile d’angle

d’apex 3=80°.

D’aprés la figure 1V.11 : on remarque que les courbes de Cz ont la méme allure, et que la
courbe de I’aile avec endommagement de 17% est 1égérement au dessous de la courbe de
’aile sans endommagement.

Par contre la courbe de Cx avec endommagement de 17% est au dessus de celle de la courbe
sans endommagement jusqu'a I’incidence 20° puis elle passe légerement au dessous de celle
sans endommagement.
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SIMULATION NUMERIQUE

IV.5.3. La polaire et la finesse numérique

La polaire : apex =80° La finesse : apex =80°
1,4 + 3,5 -
1,2 - 3
1 - 2,5 -
0,8 - 2
S S
0,6 - Y,S ]
0,4 1 -
—&—sans endommagment ] —&—sans endommagement
0,2 —fll—avec endommagment de 17% 0,5 —fli—avec endommagment de 17%
0 : T T T T T T T T T T 1 0 T T T T T T T T T T T T T T T T T T T T 1
0 0,5 Cx 1 1,5 0 10 iglgidence‘o(o) 40 50

Figure IV.12 : I'évolution de la polaire et la finesse numériques d’aile d’angle

d’apex 3=80°
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SIMULATION NUMERIQUE

CHAPITRE IV

IV.5.4. Comparaison entre les résultats expérimentaux et

les résultats numériques d’Aile Delta a apex 3=80°
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1
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N
o
0,6
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» Avec endommagement de 17% :
1,4 -
1,2 -
14
0,8
N
o
0,6
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17%de S
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Cx numérique avec endommagment de 17%

—f— Cx expérimental avec endommagment de 17%
0 T T T T T T
0 2

0incidence (°)40 60

Figure IV.13 : comparaison de Cz et Cx des résultats numériques et expérimentaux

pour l'aile d’angle d’apex =80°

Remarque : le décalage des courbes de Cz expérimentale par rapport a Cz numérique a i=0 di

a I’effet du support.
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SIMULATION NUMERIQUE

IVV.6. Conclusion

Dans cette partie, nous avons réalisé une simulation numérique sur une Aile Delta d’angle
d’apex p=80° avec 17% de S endommagé et sans endommagement. De cette simulation
numérique on obtient que :

-L’existence de la structure tourbillonnaire se développant a 1’extrados des ailes f=80°, le
coefficient de dépression —Cp est important dans 1’aile sans endommagement que non
endommagée (voire les figures 1V.9. 1V.10).

-Le coefficient de dépression —Cp sur I’apex de ’aile et sur les extrémités du trou
d’endommagement, puis décroit en descendant vers le bord de fuite (voire figure 1V.10).

-Les résultats numériques ne concordent pas avec tous les résultats expérimentaux.
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Ce travail a été ¢élaboré en réalisant des maquettes d’étude a angles d’apex différents
B=80°, puis B=60° et =45, pour 1’é¢tude des forces aérodynamiques qui s’exercent sur ces

ailes delta.

Par la suite nous avons effectué des expériences sur ces derniéres afin de mesurer le
coefficient de portance Cz et de trainée Cx par 1’application des contraintes sur la balance
aérodynamique a jauge, Apres avoir tiré des résultats des expériences effectuées, nous avons
endommagé ces maquettes et effectué les mémes expériences que les précédentes pour
mesurer le coefficient de portance et de trainée, afin de comparer les résultats des expériences
effectuées sur ces maquettes avec endommagement et ceux des maquettes sans

endommagement.

A la fin de ce travail nous avons réalisé une simulation numérique avec le code de

calcul Fluent, et les résultats de cette étude indiquent que :

Les variations de I'angle d'incidence et les variations de tolérances endommagées
(% d’endommagement) sont susceptibles de perturber profondément I'écoulement de 1'air
autour de l’aile Delta et entrainant alors des variations concomitantes de portance et de

traTnée.

Ces variations accélérent D’apparition  du phénoméne de décrochage qui

s'accompagne d'une brusque chute de portance et d'une forte augmentation de trainée.

Pour toutes les ailes étudiées on constate que I’endommagement de 17 et 25%

implique un décrochage précoce de 1’aile.

Les résultats numériques sont en bon accord avec I’expérimental en particulier pour
I’évolution de la trainée mais I’effet du support amplifie la différence entre la portance

expérimentale et numérique.
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Tableau de résultats expérimentaux:
-m-m—n-——m

0,4109 0,935 412,09 1,22 0,00764 0,21401042 0,4869791 2,27549282
5 0,5437 1,404 412,09 1,22 0,00764 0,28317708 0,7312500 2,58230641
10 0,7443 1,7572 412,09 1,22 0,00764 0,38765625 0,9152083 2,36087599
15 0,9617 1,9738 412,09 1,22 0,00764 0,50088542 1,0280208 2,05240719
20 1,2144 2,0587 412,09 1,22 0,00764 0,63250000 1,0722395 1,69524044
25 1,3626 1,9954 412,09 1,22 0,00764 0,70968750 1,0392708 1,46440628
30 1,5063 1,8903 412,09 1,22 0,00764 0,78453125 0,9845312 1,25492929
35 1,7143 1,8124 412,09 1,22 0,00764 0,89286458 0,9439583 1,05722452
40 1,9335 1,7038 412,09 1,22 0,00764 1,00703125 0,8873958 0,88119989

Table 1 : Cx et Cz de laile delta p=80° sans endommagement a V,=20,3m/s.

-z--m—n-——m

0,8475 1,7003 823,69 1,22 0,00764 0,22070313 0,44278645 2,00625368

5 1,1174 2,8523 823,69 1,22 0,00764 0,29098698 0,74278645 2,55264500
10 1,6369 3,4560 823,69 1,22 0,00764 0,42627604 0,90000000 2,11130796
15 2,0442 3,9199 823,69 1,22 0,00764 0,53234375 1,02080729 1,91757166
20 2,5565 4,1224 823,69 1,22 0,00764 0,66575521 1,07354166 1,61251711
25 2,8417 3,9536 823,69 1,22 0,00764 0,74002604 1,02958333 1,39127986
30 3,0895 3,7338 823,69 1,22 0,00764 0,80455729 0,97234375 1,20854507
35 3,5329 3,6017 823,69 1,22 0,00764 0,92002604 0,93794270 1,01947408
40 3,8901 3,4744 823,69 1,22 0,00764 1,01304688 0,90479166 0,89313899

Table 2 : Cx et Cz de laile delta p=80° sans endommagement a V,=30m/s.

-z--m—n-“—m

0,3463 0,8061 412,09 1,22 0,00764 0,18036458 0,41984375 2,32775050

5 0,4768 1,1068 412,09 1,22 0,00764 0,24833333 0,57645833 2,32130872
10 0,6193 1,5195 412,09 1,22 0,00764 0,32255208 0,79140625 2,45357661
15 0,8752 1,8955 412,09 1,22  0,00764 0,45583333 0,98723958 2,16579067
20 1,0886 2,1437 412,09 1,22 0,00764 0,56697917 1,11651042 1,96922652
25 1,4222 2,3328 412,09 1,22  0,00764 0,74072917 1,21500000 1,64027562
30 1,6802 2,3269 412,09 1,22 0,00764 0,87510417 1,21192708 1,38489465
35 1,9591 2,1545 412,09 1,22 0,00764 1,02036458 1,12213542 1,09973967
40 2,1092 1,8930 412,09 1,22 0,00764 1,09854167 0,98593750 0,89749668

Table 3 : Cx et Cz de laile delta p=60° sans endommagement a V,=20,3m/s.

A2:1



ANNEXE A2

-m-m—n-——m

0,7233 1,5980 823,69 1,22 0,00764 0,18835938 0,41614583 2,20931840

5 1,0404 2,4648 823,69 1,22 0,00764 0,27093750 0,64187500 2,36908881
10 1,3477  3,0503 823,69 1,22 0,00764 0,35096354 0,79434896 2,26333753
15 1,8153 3,7451 823,69 1,22 0,00764 0,47273438 0,97528646 2,06307497
20 2,3054 4,2672 823,69 1,22 0,00764 0,60036458 1,11125000 1,85095861
25 2,8255 4,6345 823,69 1,22 0,00764 0,73580729 1,20690104 1,64024066
30 3,4874 4,6706 823,69 1,22 0,00764 0,90817708 1,21630208 1,33927854
35 4,0616 4,3419 823,69 1,22 0,00764 1,05770833 1,13070313 1,06901221
40 4,3958 3,7220 823,69 1,22 0,00764 1,14473958 0,96927083 0,84671732

Table 4 : Cx et Cz de laile delta p=60° sans endommagement a V,=30m/s.

incidence ()| _Fx | Fz | v | p | s | O | C | Finesse |

0,2972 0,64830 412,09 1,22 0,00764 0,15479167 0,33765625 2,18135935

5 0,3984 1,08240 412,09 1,22 0,00764 0,20750000 0,56375000 2,71686746
10 0,5409 1,35510 412,09 1,22 0,00764 0,28171875 0,70578125 2,50526899
15 0,7301 1,68500 412,09 1,22 0,00764 0,38026042 0,87760416 2,30790302
20 0,9961 2,05520 412,09 1,22 0,00764 0,51880208 1,07041666 2,06324666
25 1,3484  2,26310 412,09 1,22 0,00764 0,70229167 1,17869791 1,67835953
30 1,6981 2,33710 412,09 1,22 0,00764 0,88442708 1,21723958 1,37630292
35 2,0033 2,32180 412,09 1,22 0,00764 1,04338542 1,20927083 1,15898767
40 2,2079 2,17040 412,09 1,22 0,00764 1,14994792 1,13041666 0,98301553

Table 5 : Cx et Cz de laile delta p=45° sans endommagement a V,=20,3m/s.

“ﬂ—n-““m

0,6583 1,2400 823,69 1,22 0,00764 0,17143229 0,32291667 1,88363967

5 0,9195 1,9031 823,69 1,22 0,00764 0,23945313 0,49559896 2,06971180
10 1,2302 2,6243 823,69 1,22 0,00764 0,32036458 0,68341146 2,13323036
15 1,6309 3,0539 823,69 1,22 0,00764 0,42471354 0,79528646 1,87252437
20 2,3866 4,2234 823,69 1,22 0,00764 0,62151042 1,09984375 1,76963043
25 2,8793 4,4237 823,69 1,22 0,00764 0,74981771 1,15200521 1,53638037
30 3,6786 4,6087 823,69 1,22 0,00764 0,95796875 1,20018229 1,25284075
35 4,1743 4,5742 823,69 1,22 0,00764 1,08705729 1,19119792 1,09580049
40 4,6709 4,1802 823,69 1,22 0,00764 1,21638021 1,08859375 0,89494530

Table 6 : Cx et Cz de 'aile delta p=45° sans endommagement a V,=30m/s.
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il P PP P P P O O I PO
( )

0,4404 0,7719 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,24211105 0,42435404 1,75272479

5 0,6104 11,3987 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,33556899 0,76893898 2,29144823
10 0,797 1,6454 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,43815283 0,90456295 2,06449184
15 1,0543 11,9615 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,57960418 1,07833975 1,86047614
20 1,2519 2,1406 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,68823529 1,17680044 1,70988098
25 1,4087 2,0162 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,77443650 1,10841121 1,43124866
30 1,4014 1,656 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,77042331 0,91039032 1,18167546
35 1,5999 11,5361 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,87954920 0,84447499 0,96012250
40 1,7398 11,4977 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,95645959 0,82336449 0,86084607

Table 7 : Cx et Cz de l'aile delta p=80° avec endommagement de 5% de S a x=lo/2 et a
Vo=20,3m/s.

il O I I PO O O I I
( )

0,8737 1,8174 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,24009343 0,49942291 2,08011903

5 1,2271 2,7915 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,33720802 0,76710634 2,27487572
10 1,6771 3,7424 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,46086837 1,02841439 2,23147099
15 2,1220 14,0702 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,58312723 1,11849409 1,91809613
20 2,6495 4,2929 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,72808463 1,17969222 1,62026797
25 2,8223 13,9281 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258 0,77557021 1,07944490 1,39180809
30 3,0743 3,4780 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,84482000 0,95575707 1,13131444
35 3,3493 3,3049 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,92039021 0,90818906 0,98674349
40 3,7244 3,1231 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258 1,02346798 0,85823028 0,83855117

Table 8 : Cx et Cz de l'aile delta p=80° avec endommagement de 5% de S a x=ly/2 et a
Vo=30m/s.

il P PP P P P O O O P e
( )

0,3408 0,7635 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,18735569 0,41973612 2,24031692

5 0,5085 1,2616 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,27954920 0,69356789 2,481022622
10 0,6867 11,6532 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,37751512 0,90885102 2,407455954
15 0,8485 2,0676 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,46646509 1,1366685 2,436770776
20 1,1432 2,3101 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258 0,62847719 1,26998351 2,020731281
25 1,3821 2,3348 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,75981308 1,2835624 1,689313367
30 16692 2,3855 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,91764706 1,31143485 1,429127732
35 1,8221 2,2379 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  1,00170423 1,23029137 1,228198235
40 1,8511 11,8848 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258 1,01764706 1,03617372 1,018205398

Table 9 : Cx et Cz de l'aile delta p=60° avec endommagement de 5% de S a x=ly/2 et a
V0=20,3m/s.
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il P PO P P P O O O PO
( )

0,7525 1,4865 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,20678758 0,40849134 1,97541528

5 1,0983 2,6005 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,30181369 0,71461940 2,36775015
10 1,5218 3,3545 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,41819181 0,92181918 2,20429754
15 1,9993 3,9207 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,54940918 1,07741138 1,96103636
20 2,5196 4,3769 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,69238802 1,20277549 1,73714081
25 3,1261 4,6523 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,85905469 1,27845562 1,48821214
30 3,6397 4,5795 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  1,00019236 1,25845012 1,25820809
35 4,0281 4,2959 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  1,10692498 1,18051663 1,06648295
40 4,1488 3,5936 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  1,14009343 0,98752405 0,86617817

Table 10 : Cx et Cz de I’aile delta B=60° avec endommagement de 5% de S a x=1o/2 et &
Vo=30m/s.

il PO PP P P P O O I PR
( )

0,3041 0,7752 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258 0,16717977 0,42616822 2,54916146

5 0,4362 11,1028 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,23980209 0,60626718 2,52819807
10 0,5914 11,3390 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,32512369 0,73611875 2,26411904
15 0,8109 11,5825 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,44579439 0,86998351 1,95153533
20 1,0854 2,0621 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,59670148 1,13364486 1,89985258
25 1,3353 2,2219 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,73408466 1,22149533 1,66397064
30 1,6497 2,3264 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,90692688 1,27894447 1,41019579
35 1,9287 2,2634 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  1,06030786 1,24431006 1,17353657
40 2,0944 2,0733 412,09 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  1,15140187 1,13980209 0,98992551

Table 11 : Cx et Cz de Iaile delta p=45° avec endommagement de 5% de S a x=1o/2 et a
V0=20,3m/s.

il PO P P P P O O I PR
( )

0,7131 1,2669 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,19596043 0,34814509 1,77660917

5 1,0850 11,8410 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,29815883 0,50590822 1,69677419
10 1,4531 2,4482 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,39931300 0,67276724 1,68481178
15 1,8920 2,9988 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,51992306 0,82407255 1,58498942
20 2,5189 3,7649 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,69219566 1,03459742 1,49466036
25 3,1583 4,0602 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  0,86790327 1,11574608 1,28556501
30 3,7816 4,1958 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  1,03918659 1,15300907 1,10953035
35 4,4047 4,1398 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  1,21041495 1,13762023 0,93985969
40 4,7366 3,7363 823,69 1,22 0,00764 0,000382 0,007258  1,30162132 1,02673811 0,78881476

Table 12 : Cx et Cz de laile delta B=45° avec endommagement de 5% de S a x=lo/2 et &
V0:30m/s.
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il P P P P P O O O P
( )

0,4152 0,9722 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,24139535 0,56523256 2,34152215

5 0,5826 1,358 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,33872093 0,78953488 2,33093031
10 0,7767 1,6797 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,45156977 0,97656977 2,16261104
15 1,01 1,9918 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,58720930 1,15802326 1,97207920
20 1,2332  2,1193 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,71697674 1,23215116 1,71853713
25 1,2774 1,7662 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876 0,74267442 1,02686047 1,38265226
30 1,3293 11,5691 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,77284884 0,91226744 1,18039569
35 1,5072 1,5581 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,87627907 0,90587209 1,03377123
40 1,6898 11,4693 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,98244186 0,85424419 0,86951118

Table 13 : Cx et Cz de I’aile delta p=80° avec endommagement de 10% de S a x=lo/2 et a
Vo=20,3m/s.

il I P S PO O O P I
( )

0,8567 11,6902 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,24904070 0,49133721 1,97291934

5 1,3308 2,9454 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,38686047 0,85622093 2,21325518
10 1,7472 3,6530 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,50790698 1,06191860 2,09077381
15 2,1428 3,9036 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,62290698 1,13476744 1,82172857
20 2,4846 3,9617 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,72226744 1,15165698 1,59450213
25 2,5956 3,3236 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,75453488 0,96616279 1,28047464
30 2,7210 2,9799 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,79098837 0,86625000 1,09514884
35 3,0499 12,8883 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,88659884 0,83962209 0,94701465
40 3,4343 2,7811 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,99834302 0,80845930 0,80980112

Table 14 : Cx et Cz de I’aile delta p=80° avec endommagement de 10% de S a x=lo/2 et a

Vo=30m/s.

il R P S PO O R I P
( )

0,3704 0,6443 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,21534884 0,37459302 1,73947084

5 0,5613 11,1115 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,32633721 0,64622093 1,98022447
10 0,7815 11,5945 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,45436047 0,92703488 2,04030710
15 0,9814 1,7789 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,57058140 1,03424419 1,81261463
20 1,2569 12,0426 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,73075581 1,18755814 1,62510939
25 1,525 2,1948 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,88662791 1,27604651 1,43921311
30 1,5612 11,8332 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,90767442 1,06581395 1,17422495
35 1,6903 1,6501 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,98273256 0,95936047 0,9762172
40 1,8511 1,4449 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876 1,07622093 0,84005814 0,78056290

Table 15 : Cx et Cz de 'aile delta p=60° avec endommagement de 10% de S a x=1o/2 et &
V(=20,3m/s.
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il P P P P P O O I P
( )

0,7399 11,1929 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,21508721 0,34677326 1,61224489

5 1,1429 2,5976 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,33223837 0,75511628 2,27281476
10 1,5807 3,3748 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,45950581 0,98104651 2,13500347
15 2,0076 3,8199 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,58360465 1,11043605 1,90271966
20 2,5578 4,1744 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,74354651 1,21348837 1,63202752
25 2,9269 4,0997 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,85084302 1,19177326 1,40069698
30 3,0148 3,6664 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,87639535 1,06581395 1,21613374
35 3,4994 3,3423 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876 1,01726744 0,97159884 0,95510659
40 3,7371 3,0085 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  1,08636628 0,87456395 0,80503599

Table 16 : Cx et Cz de I’aile delta p=60° avec endommagement de 10% de S a x=lo/2 et a
Vo=30m/s.

il I P S PO O O I I
( )

0,3240 0,5745 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,18837209 0,33401162 1,773148148

5 0,4832 11,1729 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,28093023 0,68191860 2,427359272
10 0,6622 11,4810 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,38500000 0,86104651 2,236484446
15 0,8742 11,7060 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,50825581 0,99186046 1,951498513
20 1,1144 2,1612 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,64790698 1,25651162 1,939339555
25 1,4318 2,3179 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,83244186 1,34761627 1,618871351
30 1,6674 2,3646 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,96941860 1,37476744 1,418136020
35 1,7889 12,0696 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  1,04005814 1,20325581 1,156912069
40 1,8977 11,7515 412,09 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  1,10331395 1,01831395 0,922959372

Table 17 : Cx et Cz de I’aile delta p=45° avec endommagement de 10% de S a x=lo/2 et a
V0=20,3m/s.

il P PP P P P O R I P
( )

0,6985 11,2945 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,20305233 0,37630814 1,85325697

5 1,0073 2,2680 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,29281977 0,65930233 2,25156358
10 1,6344 3,1552 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,47511628 0,91720930 1,93049437
15 1,8543 3,3491 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,53904070 0,97357558 1,80612630
20 2,3249 39653 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,67584302 1,15270349 1,70557873
25 3,0603 4,4917 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  0,88962209 1,30572674 1,46773192
30 3,5014 4,4098 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  1,01784884 1,28191860 1,25943908
35 3,6748 3,6451 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  1,06825581 1,05962209 0,99191792
40 4,0855 3,4522 823,69 1,22 0,00764 0,000764 0,006876  1,18764535 1,00354651 0,84498837

Table 18 : Cx et Cz de I’aile delta p=45° avec endommagement de 10% de S a x=lo/2 et a
V0:30m/s.
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il P P P P P PR VO P P
( )

0,4851 11,0919 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,30702532 0,69107595 2,25087610

5 0,6712 1,4340 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,42481013 0,90759494 2,13647199
10 0,8722 1,7420 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,55202532 1,10253165 1,99724833
15 1,0402 11,8279 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,65835443 1,15689873 1,75725822
20 1,1637 11,7283 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,73651899 1,09386076 1,48517659
25 1,2915 11,5327 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,81740506 0,97006329 1,18675958
30 1,3378 11,4103 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,84670886 0,89259494 1,05419345
35 1,4657 11,3395 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,92765823 0,84778481 0,91389779
40 1,6220 11,2909 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  1,02658228 0,81702532 0,79586929

Table 19 : Cx et Cz de I’aile delta p=80° avec endommagement de 17% de S a x=lo/2 et a
Vo=20,3m/s.

il P I I PO [ R P P
( )

0,9936 11,9913 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,31343849 0,62817035 2,00412640

5 1,4390 12,8736 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,45394322 0,90649842 1,99694232
10 1,8059 3,2803 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,56968454 1,03479495 1,81643501
15 2,2040 13,2493 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,69526814 1,02501577 1,47427404
20 2,4228 3,107 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,76429022 0,98012618 1,28240052
25 2,5749 2,7569 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,81227129 0,86968454 1,07068235
30 2,6945 2,6589 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,85000000 0,83876972 0,98678790
35 2,1916 2,5489 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,69135647 0,80406940 1,16303157
40 3,2258 2,4253 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 1,01760252 0,76507886 0,75184450

Table 20 : Cx et Cz de I’aile delta p=80° avec endommagement de 17% de S a x=lo/2 et a
Vo=30m/s.

il P PO P P P PO VO P P
( )

0,422 0,7383 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,26708861 0,46727848 1,74952606

5 0,5962 11,3371 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,37734177 0,84626582 2,24270379
10 0,8268 1,668 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,52329114 1,0556962 2,01741654
15 1,0085 11,8693 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,63829114 1,18310127 1,85354486
20 1,1274 11,7338 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,71354430 1,09734177 1,53787475
25 1,236  1,6278 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,78227848 1,03025316 1,31699029
30 1,3795 11,5533 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,87310127 0,98310127 1,12598767
35 1,5492 11,4904 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,98050633 0,94329114 0,96204492
40 1,7117 1,3762 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  1,08335443 0,87101266 0,80399602

Table 21 : Cx et Cz de Iaile delta p=60° avec endommagement de 17% de S a x=lo/2 et a
V0=20,3m/s.
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il P PP P P P O VO P P
( )

0,8555 11,4399 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,26987382 0,45422713 1,68310929

5 1,2154 2,5260 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,38340694 0,79684543 2,07832812
10 1,6061 3,1143 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,50665615 0,98242902 1,93904489
15 19118 3,4287 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,60309148 1,08160883 1,79344073
20 2,1977 3,2645 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,69328076 1,02981073 1,48541657
25 2,3884 3,0656 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,75343849 0,96706625 1,28353709
30 2,7288 12,9493 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,86082019 0,93037855 1,08080474
35 2,9491 2,8510 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,93031546 0,89936909 0,96673561
40 3,3107 2,5995 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  1,04438486 0,82003155 0,78518138

Table 22 : Cx et Cz de I’aile delta p=60° avec endommagement de 17% de S a x=lo/2 et a
Vo=30m/s.

i I P I P PO O O P P
( )

0,3886 0,8211 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,24594937 0,51968354 2,11296963

5 0,5649 11,2353 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,35753165 0,78183544 2,18675871
10 0,7192 11,4553 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,45518987 0,92107595 2,02349833
15 0,9343 11,6876 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,59132911 1,06810127 1,80627207
20 1,1824 11,8206 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,74835443 1,15227848 1,53974966
25 1,3903 11,7855 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,87993671 1,13006329 1,28425519
30 1,5308 1,6794 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,96886076 1,06291139 1,09707342
35 1,6003 1,5491 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  1,01284810 0,98044304 0,96800599
40 1,7609 1,3508 412,09 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  1,11449367 0,85493671 0,76710772

Table 23 : Cx et Cz de Iaile delta p=45° avec endommagement de 17% de S a x=lo/2 et a
Vo=20,3m/s.

il PO P P P P P R PP I
( )

0,7436 11,2678 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,23457413 0,39993691 1,70494889

5 1,1413 11,9762 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,36003155 0,62340694 1,73153421
10 1,5265 2,7778 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,48154574 0,87627760 1,81971831
15 1,7850 3,1412 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412 0,56309148 0,99091483 1,75977591
20 2,2835 3,5603 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,72034700 1,12312303 1,55914166
25 2,6092 3,5582 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,82309148 1,12246057 1,36371301
30 2,9596 3,4699 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  0,93362776 1,09460568 1,17242194
35 3,3031 13,2544 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  1,04198738 1,02662461 0,98525627
40 3,5891 12,9392 823,69 1,22 0,00764 0,0012988 0,0063412  1,13220820 0,92719243 0,81892396

Table 24 : Cx et Cz de Iaile delta p=45° avec endommagement de 17% de S a x=lo/2 et a
V0:30m/s.
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il I P S PO O PO P I
( )

0,5202 0,9447 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,36377622 0,66062937 1,81603229

5 0,6603 11,2691 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,46174825 0,88748252 1,92200514
10 0,8509 1,4727 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,59503497 1,02986014 1,73075567
15 0,9966 11,5698 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,69692308 1,09776224 1,57515552
20 1,1593 11,5359 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,81069930 1,07405594 1,32485120
25 1,2237 11,4507 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,85573427 1,01447552 1,18550298
30 1,2190 11,3077 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,85244755 0,91447552 1,07276456
35 1,3364 1,2547 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,93454545 0,87741259 0,93886560
40 1,4211 1,1679 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,99377622 0,81671329 0,82182816

Table 25 : Cx et Cz de Iaile delta p=80° avec endommagement de 25% de S a x=lo/2 et a
Vp=20,3m/s.

il I I S PO O O I I
( )

1,0025 11,5466 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,34930314 0,53888502 1,54274314

5 1,3854 12,4914 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,48271777 0,86808362 1,79832539
10 1,6499 2,7272 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,57487805 0,95024390 1,65294866
15 2,0189 2,9242 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,70344948 1,01888502 1,44841250
20 2,3485 12,9470 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,81829268 1,02682927 1,25484351
25 2,5834 12,8082 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,90013937 0,97846690 1,08701710
30 2,5633 2,4248 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,89313589 0,84487805 0,94596808
35 2,7075 2,3251 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,94337979 0,81013937 0,85876269

40 2,9879 2,1955 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 1,04108014 0,76498258 0,73479701

Table 26 : Cx et Cz de I’aile delta p=80° avec endommagement de 25% de S a x=lo/2 et a
Vo=30m/s.

il O P S PO O R I P
( )

0,4224 0,6052 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,29538462 0,42321678 1,43276515

5 0,5963 11,2248 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,41699301 0,85650350 2,05399966
10 0,7332 11,3796 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,51272727 0,96475524 1,88161483
15 0,9287 11,5534 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,64944056 1,08629371 1,67266070
20 1,0175 11,5805 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,71153846 1,10524476 1,55331695
25 1,1576 1,4529 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,80951049 1,01601399 1,25509675
30 1,2013 11,3875 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,84006993 0,97027972 1,15499875
35 1,3561 11,3033 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,94832168 0,91139860 0,96106481
40 1,4399 1,1991 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 1,00692308 0,83853147 0,83276616

Table 27 : Cx et Cz de 'aile delta p=60° avec endommagement de 25% de S a x=1o/2 et &
V=20,3m/s.
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il P P P P P O O I P
( )

0,9403 11,5936 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,32763066 0,55526132 1,69477826

5 1,2440 2,4097 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,43344948 0,83961672 1,93705787
10 1,5653 12,8206 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,54540070 0,98278746 1,80195489
15 1,9049 12,9948 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,66372822 1,04348432 1,57215601
20 2,1599 2,9375 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,75257840 1,02351916 1,36001666
25 2,4195 2,8076 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,84303136 0,97825784 1,16040504
30 2,6171 2,6180 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,91188153 0,91219512 1,00034389
35 2,7513 2,4370 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,95864111 0,84912892 0,88576309
40 2,9798 2,2718 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 1,03825784 0,79156794 0,76240016

Table 28 : Cx et Cz de I’aile delta p=60° avec endommagement de 25% de S a x=lo/2 et a
Vo=30m/s.

il PR A S PO VO A P P
( )

0,3698 0,6923 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,25860140 0,48412587 1,87209302

5 0,5049  1,1072 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,35307692 0,77426573 2,19290948
10 0,6666  1,3527 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,46615385 0,94594406 2,02925292
15 0,7977  1,5387 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,55783217 1,07601399 1,92892064
20 0,9766  1,5628 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,68293706 1,09286713 1,60024575
25 1,1519  1,5533 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,80552448 1,08622378 1,34846774
30 1,2354 1,5218 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,86391608 1,06419580 1,23182774
35 1,3364 1,3550 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,93454545 0,94755245 1,01391798
40 1,4862  1,2421 412,09 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 1,03930070 0,86860140 0,83575561

Table 29 : Cx et Cz de I’aile delta p=45° avec endommagement de 25% de S a x=lo/2 et a
V0=20,3m/s.

il I I I I PO O O P I
( )

0,8565 1,3664 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,29843206 0,47609756 1,595329831

5 1,1078 11,6868 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,38599303 0,58773519 1,522657519
10 1,4740 2,3366 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,51358885 0,81414634 1,585210312
15 1,8095 2,6044 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,63048780 0,90745645 1,439292622
20 2,1989 2,7793 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,76616725 0,96839721 1,263950157
25 2,5263 12,7862 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,88024390 0,97080139 1,102877726
30 2,8472 2,7263 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 0,99205575 0,94993031 0,957537230
35 3,2020 12,3950 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 1,11567944 0,83449477 0,747970019

40 3,2146  2,1385 823,69 1,22 0,00764 0,00191 0,00573 1,12006969 0,74512195 0,665246065

Table 30 : Cx et Cz de aile delta p=45° avec endommagement de 25% de S a x=1o/2 et &
Vo=30m/s.
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