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PREFACE

[

L’aviation est bien jeune, mais posséde
déja toute une technique. Dans les premiers
temps la technique était fondée sur quelques
principes généraux et sur les résultats de
hardis essais; les expériences faites dans les
laboratoires aérodynamiques ont donné de
précieux renseignements qualitatifs et numé-
riques, qui ont guidé Uévolution de la cons-
truction; d'ailleurs la science difficile de
Ua¢rodynamique s'est développée, et d’un
heureux concours entre les indications de la
théorie et les résultats de I'expérience sont
sorties des conceptions et des formules qui
fournissent une aide de plus en plus précise
aux ingénieurs de I’Aéronautique.

Lorsqu’a ét¢ établie il y a quelques années
une nouvelle édition de 'Aviation de Paul
Painlevé et Emile Borel, que les auteurs
avaient bien voulu me demander de remanier
en tenant compte des progres de la locomo-
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PREFAGE .~

tion aérienne, il a semblé qu'il convenait de
conserver a cet ouvrage le caractére de géné-
ralité que lui avaient donné ses auteurs, et
le directeur de la nouvelle Collection scien-
tifique, M. Emile Borel, avait demandé 2
M. Toussaint d’écrire pour cette collection
un autre livre qui présenterait de maniére
approfondie I'état actuel de la technique de
l'aviation. Clest ce livre qui parait aujour-
d’hui. M. Toussaint, trés pris par ses tra-
vaux et par la direction d'un important
laboratoire aérodynamique, n'a pu l'achever
que récemment. Il n'y a pas lieu de regretter
ce délai : pendant ces quelques années les
applications de la théorie se sont étendues,
la technique a progressé, les laboratoires ont
beaucoup travaillé, accumulant des donndes
nouvelles, et 'on peut présenter maintenant
une vue d'ensemble plus compléte que cela
n’elit été possible ily a quelques années.

M. Toussaint était particuliérement qualifié
pour le faire : il dirige I'Institut Aéro-
technique de Saint-Cyr, fondé par Henri
Deutsch de la Meurthe, et qui, par accord
entre |'Université de Paris et le Service
Technique de I'Aéronautique, participe aux
travaux scientifiques et aux essais de toutes
sortes auxquels ce Service accorde, 4 juste
titre, une importance primordiale; il a eu

puog
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loccasion dans l'enseignement qu’il donne
a la Sorbonne comme collaborateur des
chaires d’Aviation et de Mccanique des
fluides, d’exposer en grande partie les pro-
blemes traités dans son livre; il est aussi le
président du Comité Technique charge, a
I'Office National des Recherches et Inventions,
de l'examen des inventions nouvelles concer-
nant l'aviation.

Le directeur de la Collection, les éditeurs
et Pauteur m’ont fait l'honneur de me de-
mander d'écrire quelques mots en téte de ce
petit livre. Je dois m'excuser d’avoir accepte,
car je ne m'occupe plus d'aviation que de
maniere assez indirecte. Mais j'al eu grand
plaisir & raviver le souvenir excellent des
années pendant lesquelles M. Toussaint et
moi avons travaillé a la création de I'Institut
Aérotechnique et au développement des
méthodes d'expérimentation appliquées a
laviation. Je suis heureux aussi d'avoir l'oc-
casion d'exprimer un vaeu : cest que I'avia-
tion apporte une aide de plus en plus grande
a I'étude de I'atmosphere.

On observe en un grand nombre de points,
a la surface de la terre, les propriétés météo-
rologiques et clectriques de Tatmosphere.
Mais pour avancer dans la connaissance de
ces propriétés, il faut étendre les mesures aux
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Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



PREFACE

régions élevées. Il existe d’excellents obser-
vatoires de montagne, mais ils sont fixes et
répartis de maniére irréguliere, et les
phénomenes (d'ailleurs extrémement intéres-
sants) s’y présentent dans des conditions
spéciales, qui dépendent du relief avoisinant.
A ces observations il faudrait en ajouter de
trés nombreuses dans l'atmosphére libre,
assez loin du sol pour que linfluence des
accidents du relief soit amortie; 1'étude
détaillée de 'atmosphére libre est nécessaire
au progres de la météorologie dynamique et
¢lectrique. On obtient il est vrai de précieux
renseignements avec les ballons sondes munis
d’appareils enregistreurs et il a été fait déja
de trés intéressantes observations en ballon
monté ou en avion. Mais je crois qu'il serait
possible et tres important de généraliser les
mesures météorologiques et électriques en
avion, de perfectionner et de multiplier
Vavion-observatoire. Cette application de
I'aviation a la recherche scientifique serait
d’ailleurs trés favorable au développement
de l'aviation elle-méme, car une meilleure
connaissance de l'atmosphére contribuerait
certainement au progrés de la navigation
aérienne. : '
Ch., Maurain,

~ Doyen de la Focults des Sciences de Paris,

pIve
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_ Les formes et les performances des avions
actuels sont en relation directe avec les pro-
gres réalisés en aerodynamlque La diminu-
tion des résistances a I'avancement, le perfec-
tionnement des voilures sustentatrices dans
la forme du profil et dans les proportions
générales, 1'étude des organes de stabilité et
de propulsion sont les directives générales
qui président 4 la conception de l'avion.
_Ndus avons donné aux chapitres 1et u qui
traitent de ces questions une ampleur su{ﬁ-._
sante en vue de faire connaitre tout ce qui
doit contribuer 4 la solution aerodynamlque_
la plus rationnelle. -
La derniere étape en ce probléme réside
luctablement dans I'expérimentation au
boratoire aérodynamique et & I’aerodrome.;
. chapitre m traite de ces essais dont la
hmque operato:re est en progres contz-i
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INTRODUCTION

L’exposé didactique (chap. 1v) sur I'aviation
actuelle laisse une large place a [laviation
militaire qui synthétise les progres de I'indus-
tric acronautique dans sa magnifique évo-
lution. Nous avons ¢galement traité a ce pro-
pos de l'augmentation des performances de
montée et de vitesse par Uemploi de moteurs
suralimentés et des conséquences possibles
pour une aviation future. ,

Enfin nous avons consacré le chapitre v a
I'exposé des problemes d’aérotechnique con-
cernant spécialement la sécurité. Cette impor-
tante question doit également constituer une
des directives de conception d'un avion nou-
veau. .

Nous souhaitons que ce travail de sélection
parmi la quantité considérable de documents
et de résultats concernant 'aviation actuelle,
soit utile & tous ceux qui s'intéressent aux
progres de l'aviation.

S VIE
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ETUDE AERODYNAMIQUE DE L'AVION

a) Généralités. Objet de I'étude. — L'étude
aérodynamique de l'avion a pour but la recherche
des formes et proportions a donner aux divers
éléments constitutifs, 4 1'état isolé et dans les
ensembles, pour Uobtention des meilleures qua-
lités de sustentation (envol, montée, atterrissage),
de pénétration (vitesses horizontales), de stabilité,
de manceuvrabilité, de controlabilité (sécurité).
L'amélioration du rendement de 1'avion et 1'aug-
mentation de la sécurité de vol sont donc direc-
tement liées a cette étude. _

L’ingénieur qui établit un projet d’avion nou-
veau a besoin de connaitre non seulement : les.
caractéristiques aérodynamiques des formes d'é-
léments qu'il envisage d'adopter, mais encore :
I'évolution de ces caractéristiques avec les modi-
fications de forme qui peuvent s'imposer du fait
des exigences de construction. La solution défini-
tive & 1'étude d'une machine aérienne est toujours
un compromis entre des exigences plus ou moins
contradictoires, mais en fait on peut dire que la
solution la plusrationnelle sera toujours obtenue
en satisfaisant aux exigences de robustesse,
d'aménagement, d'armement, d'équipement, etc,
imposées par les programmes, avec des disposi~

218  Toussamr, —1
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EAVIATION ACTUELLE

tions ayant, par ailleurs, les meilleures caracté-
ristiques aérodynamiques.

Les connaissances nécessaires pour mener 4
bien cette étude constituent une des parties les
plus importantes de la Technique Aéronautique
moderne : c’est en quelque sorte « I’Aérodyna-
mique appliquée ». Avant la guerre 1gig4-1918
cette science se réduisait presque uniquement 2
U'ensemble des résultats expérimentaux obtenus
dans les Laboratoires aérodynamiques. Pendant
la guerre et durant ces quelques années l'aéro-
dynamique théorique a fait de notables progres.
I1 en résulte que lingénieur d’aéronautique a
maintenant la possibilité de calculer et discuter,
a priori, un grand nombre des formes et pro-
portions a donner aux principaux éléments des
avions. Par ailleurs les travaux continuels et
intensifiés effectués dans les laboratoires aérody-
namiques ont maintenu a jour et complété la
documentation expérimentale 4 laquelle il est
indispensable de recourir.

Nous nous proposons dans ce premxer chapm-e'
de faire un exposé succinct, mais assez complet
cependant, des connaissances d'aérodynamique
appliquée qui sont indispensables a I'étude aéro-
dynamique de 'avion. :

Nous subdiviserons cette étude en deux par-
tles pﬁncxpaies : ‘

° I’étude aérodynamique des elements av état'
1solé

a° L’étude aerodynamlque des ensembles d’élé-
ments.

L'étude des elements a l'état isolé permet de
définir les caractéristiques aérodynamzques fon-
damentales de ces éléments

2a2g
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ETUDE AE‘ROBYNAMIQ UE DE L AVION

I’étude des ensembles d’éléments, juxtaposés
ou superposés, fait connaitre les influences ou
interactions que les éléments exercent les uns
sur les autres,

L’étudeaérodynamique des éléments de Pavion
a 1'état isolé comprendra :

a) L'étude des éléments non sustentateurs ;

‘b) L’étude des éléments sustentateurs ;

¢) L'étude des ¢léments ou organes de stabi-
lite et de manceuvrabilité ;

d) L'é¢tude des éléments ou organes propul-
SEUTS.

Les éléments non sustentateurs sont ceux qui
ne donnent, en général, aucune réaction verticale.
appréciable.

Leur résistance aérodynam:que est donc pres-
que uniquement une résistance & I'avancement.
L’ensemble des résistances des éléments non
sustentateurs constitue les résisiances pas-
sives de Vavion. Daprés ce qui précéde ces élé-
ments seront principalement : les fuselages, les
coques, les trains d'atterrissage, les flotteurs, les
armatures : haubans et montants, les accessoires
divers tels que : radiateurs, réservo:rs groupes
moteurs, équipements, etc.

On comprend parfois dans les résistances pas-
sives d'un avion les résistances a4 'avancement
des organes de stabilité dont U'effet sustentateur‘
est nul ou faible.

Le but de V'étude aérodynamique sera de ré-
duire au minimum la valeur de toutes ces resis-
tances passives. -

- Les ¢léments sustentateurs sont ceux qui, dans
le mouvement relatif de Uavion par rapport &
Tair, fournissent une réaction verticale suscepti-

B3
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L AVIATION ACTUELLE

ble d’équilibrer le poids total de l'avion. Ces
organes sont constitués par les surfaces portantes
gui sont des ailes monoplanes ou multiplanes.

La réaction sustentatrice ou « réaction utile »
s'accompagne toujours d'une résistance a 1 avan-
cement qui est en quelque sorte le prix de la
sustentation. C’est pourquoi ces résistances s’ap-
pellent parfois résistances actives pour les dis-
tinguer des résistances passives mentionnées plus
haut, Par des formes et par des proportions
appropriées on peut faire en sorte que la résis-
tance & l'avancement des organes sustentateurs
soit la plus petite possible, pour une sustenta-
tion donnée. Cest 14 un des buts pnncxpaux de
T'étude aérodynamique de l'avion.

Les organes de stabilité sont ceux qui fournis-
sent des réactions verticales ou horizontales, de
grandeur relativement faible, mais qui, agiss'ant
a4 une distance importante du centre de gravité,
peuvent changer l'attitude de l'avion sur sa tra-
jectoire. Ces organes sont constitués par les
empennages horizontaux et verticaux et par les
ailerons de gauchissement. Les réactions verti-
cales qui se développent sur I'empennage hori-
zontal et sur les portions d’ailes du fait des aile-
rons, sont faibles et s’exercent tantdt dans un
sens tantét dans l'autre. Elles peuvent étre négli-.
gées pour leur effet réellement sustentateur. On
congoit néanmoins que, par Uintermédiaire d'un
« bras de levier » important, ces petites réactions
puissent produire un « moment » ou « couple »
appréciable par rapport au centre de gravité de
Vavion. C'est ce « moment » qui provoquera les

‘rotations » de l'avion autour du centre de gra-
vité et qui permetira de maintenir ou de modi-

P4E
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ETUDE AERODYNAMIQUE DE L'AVION

fier la position d'équilibre de 'avion sur sa tra-
jectoire. Il en est de méme pour les réactions
horizontales transversales qui se développent sur
l'empennage vertical. Les organes de stabilité
sont donc aussi des organes de manceuvrabilite,
Les organes propulseurs sont ceux qui, dans
le mouvement relatif de l'avion par rapport &
I'air, fournissent des réactions susceptibles d’équi-
librer I'ensemble des résistances a Uavancement
actives et passives. Ces propulseurs sont des hé-
lices actionnées par le ou les moteurs de l'avion.
Elles transforment I'énergie mecamque des mo-
teurs en une puissance utile qui est égale au pro-
duitdesréactionspropulsives parlavitesserelative
de 'avion par rapport & l'air (vitesse aérodyna-
mique de Uavion). €ette transformation d’énergie
se fait, comme toujours, avec une certaine perte
et le rapport de la puissance utile fournie par les
propulseurs & la puissance totale des moteurs est
plus petit que 'unité, Ce rapport caractérise le
rendement des propulseurs, L'étude aérodyna-
mique des organes propulseurs a pour but essen-
tiel de déterminer 1'hélice qui s’adapte bien a la
puissance du moteur et qui, dans ces conditions,
fournit pour l'avion en vol le maximum de réac-
tion propulsive, c¢'est-a-dire fonctionne avec le
meilleur rendement. _
Remargite. — On saitque : sila puissance utile
fournie par 'hélice devient supérieure & la puis-
sance absorbée par les résistances a 'avancement,
V'excés dela puissance utile provoquera la montée

de avion.

L'étude des ensembles d’élements d’avions
comprendra :
~a) L étude del’ ensemble aile + fuselage

25§
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L' AVIATION ACTUELLE

b) L’étude de Vensemble : aile - fuselage -
emprennages ;

¢} Létude de Uavion complet,

L'ensemble (aile 4 fuselage) et par extension
(aile - ¢léments non sustentateurs) montrera les
interactions, parfois considérables, qui se produi-
sent entre les organes sustentateurset les organes
de résistances passives.

Cette étude conduit, en définitive, & celle de
Pavion-planeur non empenné.

L'é¢tude de I'avion-planeur empenné correspond
alors aux ensembles (&), Elle montrera les inter~
actions importantes entre les ailes et les empen-
nages et le role effectif des empennages sur le
planeur. %

Enfin 1'étude de Pavion complet montrera les
interactions dues aux hélices sur les ailes, les fu-
selages et les empennages. Elle aboutit en défi-
nitive aux caractéristiques aérodynamiques de
Vavion et permet le caleul des performances
daprés les équations générales qui régissent le
mouvement en régime de vol.

b) Notations et définitions. ~— Nous utllxserons
principalement les notations et définitions nor-
malis¢es par le « Reglement sur 'usage inter-
national des termes et symboles employés en
technique aéronautique ». Pour ce qui concerne
Vétude aérodynamiquede 'avion, nous rappelle-
rons de suite les principales notations suivantes:

La résistance aérodynamique d'un corps est
caractérisée par un coefficient de résistance, ou-
résistance unitaire, défini comme suit:

F, étant la résultante générale des actions
aérodynamiques (exprimée en kilogs), ‘

v, etant la vitesse du  mouvement relatif ou

-  sbe
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ETUDE AE‘RODYNAMIQUE DBE LAVION

vitesse aérodynamigue (exprimée en meétres par
seconde).

a, étant le poids spécifique de 1’a1r fou du
ﬂulde) (exprimé en kilogs par métre cube),

£, ¢tantl’accélérationdela pesanteur (exprimeée
en metres par seconde == m/sec”).

S, étant la surface caractéristique de 1'élé-
ment, ¢’est-a-dire la section au maitre-couple ou
la surface portante (exprimée en metres carrés),
alors, le coefficient absolu de résistance aérody-
namique sera :

F
W

2y

C=

~Fréquemment, on désigne par

I av?
2g

la pression dynam1que ou pression vive due d la
vitesse V., :
On aura ainsi :
- . \
F
C s '—S“; .
~ Sila résultante générale F est progetee suivant
trois axes rectangulaires OX, OY, OZ; & chacune
des ‘composantes F,, F, F,, correspondra un
coefficient unitaire C,, Cy, C, défini comme le
coefficient de résultante, soit'donc :
. __Fy .k
C::—-'S_g"; Cy—-»‘s'g‘,’ Ca-—- Sq‘
' La position et le sens pos1t1f des axés OX 0Y,
OZ, sera, en général, celui indiqué par la- ﬁgure

o : gyﬁ
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LAVIATION ACTUELLE

ci-contre, avec le sens positif des moments ou rota-
tions correspondant 4 ces axes.

Fig. 1. — Axes de référence ef sens positif des rotations
et des moments autour des axes,

On définit, de méme, un coefficient unitaire de
moment C,, par la relation

Chp — —i\—]é—
S5q ¢
dans laquelle : ‘

M, est le moment de I par rapport 4 un
point A (exprimé en métres-kilogrammes).

[ est une longueur caractéristique de l'élément
(cordedel’aile par exemple) (exprimée en metres).

Ces coefficients unitaires C, C,, C,, C,, C,, ainsi
définis sont « sans dimensions » et seront numé-
riquement les mémes quelles que soient les unités
adoptées pour exprimer les quantités qui servent
a les calculer.

En ce qui concerne les organes propulseurs
nous aurons 4 envisager la traction ou sustenta-
tion,le couple et la puissance absorbée et enfin le
rendement propulsif.

F étant latraction fournie par 'hélice (en kgs).

pda
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ETUDE AERODYNAMIQUE DE L'AVION

C étant le couple absorbé (en m >< kgs).

P, étant la puissance absorbée (en kilogram-
meétres/seconde). ‘

D et n le diameétre et le nombre de tours par
seconde, les coefficientscaractéristiques d’un pro-
pulseur seront

- i
b7 piDA
8, = Py  2mC
ﬂﬂﬂaDn_nﬂDn

et le rendement propulsif

% ..Y_)_ﬂ.
K u(nD By |
Avec
v
T=9D

Les coefficients o, et 3 sont alors proportionnels
a la densite de l'air et on pourra les remplacer,
pour le cas d'une densité relative & == p/p,, par
les coefficients :

wz=o,d . et B Bl

. § 1. — Erupe DEs FLEMENTS NON SUSTENTATEURS
OU DES RESISTANCES PASSIVES

11 ne suffit pas, comme nous 'avons déja dit,
de connaltre la résistance aérodynamique méme
d'un grand nombre de formes d’éléments. Il faut
en outre ! connaitre ou pressentir 1’évolution de
cette résistance aérodynamique avec les modifi-
cations de ces formes. Ceci nous améne & étendre
un peu l'exposé de cette étude des résistances
passives en indiquant les causes générales qui
produisent la résistance aérodynamique.

2o
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LAVIATION ACTUELLE

a) Les causes de la résistance aérodynamique.
- Considérons une plaque plane et mince, un
disque circulaire par exemple, disposée norma-
lement &4 un courant dair (fig. 2). Par expé-
rience nous verrons qu'elle subira de la part de
ce courant d’air une résistance, dirigée dans le
sens du courant. En la mesurant, on trouverait
que la grandeur de cette résistance est propor-

e
.
e f( ,\‘
i
v 1 R
i AY ’l
.
P
R ol

Fig. 2, — Disque circulaire nermal au courant d'air de vitesse V.
K == Résistance aérodynamique globale, ' o

tionnelle & la surface S de la plaque et au carré
V*de la vitesse du courant. En étudiant les faits
d'une maniére plus approfondie, nous verrons
que sur la face avant du disque, les chocs, les
changements de direction et de vitesse des
particules fluides ont fait naitre une augmenta~
tion de pression. Cette surpression dynamique
s'étend assez réguliérement sur toute cette face
antérieure et s'annule rapidement vers la péri-
phérie de la plaque. :

Les particules d’air qui ont été arrétées par la-
plaque et qui glissent dans toutes les directions’
sur la face avant, échappent, sur la zone périphé-
rigue, ala contrainte que leur impose la plaque.

B i0 €
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ETUDE AERODYNAMIQUE DE L'AVION

Elles suivent alors, en arriere de celle-ci, des
trajectoires plus ou moins irréguliéres, certaines
étant entrainées dans des mouvements tourhil-
lonnaires d'olt elles s'échappent finalement
quand d’autres viennent les y remplacer. Les
trajectoires rectilignes réguliéres ne se retrouve-
ront que trés loin en arriére de lobstacle. On
dit couramment qu'il s’est produit sur la péri-
phérie de la plaque un décollement général des
filets fluides, Ceux-ci auraient dii, théoriquement
(pour un fluide idéal sans viscosité interne et
incompressible) contourner la plague et suivre
en arriére des trajectoires symetriques de celles
qu'on observe en amont. La théorie montre
qu’'alors la résistance de lair sur la plaque elit
eté nulle, par suite de 'équilibre des pressions
dynamiques sur les deux faces de la plaque.

Mais, dans les fluides réels, du fait de la visco-

————

B
I
e el

- I S
1

v u.ﬂ..ﬂ"“'

—— ¥ ]
— i

— e
Ay e

k3

Fig. 3. — Répartition des pressions dynamiques sur’
e disque circulaire.

“ AV == Zone deb surprossions sur la face « avant s, - AR == Fone des
depressions sur la face « arsiore o, .

sité proijﬁabfement, des décollements des filets
fluides se sont produits & la périphérie du disque
mince. L’expérience montre qu’il se produit, de
ce fait, sur la face postérieure, un vide relatif,
¢’est-a-dire une zone de dépressions dynamiques.
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Ces dépressions sont réparties & peu prés unifor-
mément sur toute l'aire de la face postérieure
(ﬁg 3).

On vérifie enfin que Ueffet totalisé des surpres-
sions amont et des dépressions aval correspond
effectivement 4 la résistance totale de la plaque.

Considérons maint_enant (fig. 4) une plaque
planeextrémement mince disposée parallélement

Fig. 4. — Mesure de la résistance due au froitement superficiel
sur une plaque mince paralléle au courant d'air de vitesse V.

aucourantd’airen lasuspendant, parexemple, par
des fils trés fins, de résistance aérodynamique
connue. L'expérience montre que dans ce cas il
v a encore une résistance 4 l'avancement due 2
T'action du courant sur les faces latérales de la
plaque mince. Cette résistance ne peut s'expli-
quer par les surpressions et par les dépressions
dynamiques sur les bords antérieurs et posté-
rieurs de la plaque, soit que celle-ci soit idéale-
ment mince, soit qu'on ait éliminé l'action de
ces pressions par un artifice expérimental appro-
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prié. Il existe donc une autre cause des résis-
tances aérodynamiques, et elle réside dans les
actions tangentielles exercées par le fluide sur
les deux faces latérales de la plague. On dit que
ces actions tangentielles sont dues au frottement
du fluide sur la plaque et la résistance corres-
pondante prend le nom de résistance due au frot-
tement superficiel.

- En résumé, les causes principales des résis-
tances aérodynamiques sont : '

1* Les surpressions dynamiques normales pro-
voquées, en général, 41" « avant » des corps par
les chocs, les changements de direction et de
vitesse des particules d’air ;-

2° Les dépressions dyndnnques normales pro—
voquées, en général, « a arriére » des corps par
les mémes causes que ci-dessus et aussi par les
décollements des particules de la surface du
corps ;

3* Les actions tangentielles provoquées sur
toute la surface « immergée » par le frottement
superficiel de I'air au contact de cette surface.

b) La résistance due aux pressions et aux
dépressions dynamiques. — Suivant notre pro-
gramme d’application pratique nous allons exa-
miner comment nous pourrons améliorer les
qualités de pénétration de la plaque normale,
c’est-a-dire comment nous pourrons diminuer la
résistance considérable qu'elle oppose a son
déplacement dans Vair.

L’aerodynamique théorique nous apprend que
nous ne pourrons rien gagner au point de vue de
la surpression dynamique gui régne sur la face
avant, sans changer la forme géométrique de
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3

cette face. On vérifie, en effet; que la forme des
trajectoires fluides & U'avant, et la grandeur de la
surpression qui en résulte sont presque iden-
tiques a celles qu’on peut caleuler théoriquement
pour un fluide idéal sans frottement.

D’autre part, il est logique de penser que le
décollement généralisé sur la périphérie du
disque est dit a la brutalité du contournement
‘de la face avant 4 la face arricre et a 'impossibi-
lité pour le fluide d’obtempérer a une telle con-
trainte.

Dans ces conditions, il est logique de chercher
aameéliorer les circonstances de 1'écoulement : en
remplagant le disque circulaire par une sphére
d’égal diamétre. Pratiquement ceci se traduirait
par la construction d’un carter. ou enveloppe
sphérique autour de 1'obstacle primitif. Cette
technique du carénage des formes « peu aérody-
namiques » étant familiere a Pingénieur aéro-
naut:que, nous l'avons appliquée au cas théo—
rique envisagé ici.

Examinons alors ce qui se passe avec la sphére.
Nous constatons tout d’abord que la résistance
totale est diminuée de plus de la moitié.

Sur Uhémisphére avant (fig. 5) la zone des sur-
pressions ne s’étend plus a toute la section diamé-
trale, Elle est limitée maintenant & une calotte
sphén’que, dont le cercle de base a un diamsétre
qui est les 7/10° du diamétre de la sphére.

De plus, ces surpressions sont réparties avec
une intensité décroissante depuis le sommet de
la calotte jusqu’au cercle de hase, ol la surpres-
sion s’annule. Il s’ensuit : que la surpression
moyenne sur la calotte sphénque est notable~
ment mféﬂeure ala surpression moyenne qm
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regnalt tout & I'beure sur la face avant du dlsque
mince.

Aun dela de la calotte sphérique nous obser-
vons, sur le segment sphérique complémentaire,
une zone de depressmns dynamiques d’intensité
croissante en allant vers 1'équateur de la sphére.
L'action résultante de ces dépressions sera’
dirigée en sens inverse de la résistance due aux
surpressions. Cette action résultante est donc

Fig. 5. = Distribution des pressions dynamiq_ues sur une sphére

- {premier régime d’écoulement).
+

. . ¢ . .
une résistance négative, ou propulsion, qui vient
en déduction de la résistance effective due aux
surpressions. L'expérience montre que la résis-
tance a 'avancement, due 4 Uensemble des réac-
tions sur I'hémisphere avant, estdevenue le 1/18°
de ce qu’elle était sur la face avant du disque.
Mais on observe, en méme temps, que Uinten-
sité des dépressions sur Vhémisphere arriere est
notablement augmentee@ar rapport aux valeurs
trouvées dans le cas du disque. L’amehorauon
totale s'en trouve diminuée.
~ Une étude speciale de D'écoulement de la:r
autour de la sphére nous montre alors que le
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décollement général des filets fluides est encore
situé vers I'équateur (fig. 6 a). En outre, la gran-
deur et la direction des vitesses du fluide, en cette
zone équatoriale, sont tout & fait différentes de ce
qu'elles étaient dans le cas du disque. On peut
attribuer & ces conditions différentes de 'état du
fluide, aux points de décollement, l’augmkentation
de lintensité des déprebsmns arriere dans le
cas de la sphére,

A wrail dire, ces conditions défavorables ne se

#. Premier régime. décollements #. Deuxiéme régime, décolloments
situés sur Uéquateur, situés en arriére de U'équateur.

Fig. 6. — Les deux régimes d'¢coulement d'un fluide réel ;
autour d'une spheére.

produisent, autour de l'hémisphére arriére, que
dans des conditions spéciales de l'expérience;
c¢'est-a-dire : quand la vitesse du courant d’air ou
quand les dimensions de la sphére sont infé~
rieures & certaines valeurs critiques, Si la vitesse
du courant ou les dimensions de la sphere et plus
généralement le produit « vitesse >< dimensions »
sont augmentés on constate que la zone du décol-
lement général des filets fluides se déplace sen-
siblement vers l'arriére.

Pour un produit « vitesse >< dimensions » suf—
fisamment grand cette zone se situe au voxsmage
d'un cercle paralléle situé a quelque 25 en
arriére dcl équateur (fig. 6 &).
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* 11 se produit donc, aprés un état plus ou moins
troublé, un second régime d'écoulement du
fluide autour de la sphére. Ce régime est carac-
térisé par le fait que les molécules fluides
« épousent » mieux, ou plus longtemps, le con-
tour de la surface sphérique et ne quittent cette
surface qu'en une zone, telle, que les dépressions
dynamiques correspondantes intéressent seule-
ment une calotte sphérique, au lieu de s'exercer
sur I'hémisphére arriére tout entiére. 1l en
résulte ; une diminution appréciable’ de la résis-
tance unitaire de la sphére, qui, pour ce « second
régime », devient voisine du tiers de celle du
premier régime.

Cet exemple, particulierement frappant, cons-
titue un des phénoménes les plus curienx de
l'aérodvnamique expérimentale, il montre bien
tout Uintérét qu'il v a & diminuer la zone d'ac~
tion des dépressions dynamiques dues aux décol-
lements sur les portions arriere du contour des
corps et, si possible méme, & annuler 'étendue
de cette zone d’action, c’est-a-dire & supprimer
complétement les décollements des particules
fluides. Cette remarque est générale en aérody-
namique expérimentale et elle explique la plu-
part des divergences constatées entre les théories
et les expériences. )

On vérifie expérimentalement que U'apparition
du second régime d’écoulement autour de la
sphére, dépend du produit de la vitesse V du
courant par la dimension caractéristique de la
sphére; c'est-a-dire par la grandeur du dia-
métre D. Ceci n'est vrai que pour des spheres
semblablement polies et placées dans un méme
courant d’air. » .

-
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Sur des sphéres rugueuses ou dans un courant
d’air particuliérement turbulent, ou encore pour
des conditions différentes du mode de fixation
des sphéres, le second régime pourrait appa-
raitre plus facilement, c’est-a-dire pour des pro~
duits VD plus faibles que dans le cas de sphéres
polies, soutenues par le pole arriére, dans des
courants d'air aussi peu turbulents que pos-
sible,

Mais ces conditions particuliéres de rugosité a
la surface immergée ou de turbulence du cou-
rant d’air artificiel utilisé¢ dans les expérimen-
tations ne nous intéressent pas directement dans
le but pratique que nous poursuivons. Nous ne
retiendrons de ce qui précede que le fait essen-
tiel suivant. Sur les corps de forme arrondie et
polis, le mode d’écoulement de 'air est suscep-
tible de varier notablement avec le produit
vitesse > dimensions. Il en résulte que la résis-
tance znitaire d'un corps rond, de trés petites
dimensions ou expérimenté a de faibles vitesses,
peut n'avoir aucun rapport défini avec la résis-
tance w#unitaire d'un corps de méme forme,
‘ayant de grandes dimensions ou se déplagant &
une vitesse suffisamment grande. Cette remarque
est absolument fondamentale pour l'interpréta-
tion et Vapplication pratiques d'un grand
nombre de résultats obtenus dans les labora-
toires aérodynamiques. Nous y reviendrons plus
loin en traitant de la question des lois de simili-
tude en aérodynamique. :

Revenons au probleme prathue qui nous
préoccupe et pour lequel les dimensions et les
vitesses sont, en général, susceptibles de nous
placer dans le second régime, c’est-a-dire : dans le
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régime de moindre résistance unitairedesspheéres.

L'amélioration apportée par ce second régime
laisse encore subsister une zone d'action impor-
tante pour les dépressions dynamiques dues aux
décollements. Par analogie avec ce que nous
avons dit en passant du disque circulaire mince
a la sphere circonscrite, nous devons penser que
la contrainte imposée aux molécnles fluides,
pour suivre le contour de I'hémisphére arriére,
est encore beaucoup trop sévére. Et cette consi-
dération nous amene a circonscrire &4 la sphére
un ellipsoide de révolution dont le grand axe
sera orienté dans le sens du courant (ou du mou~
vement relatif). .

Adnsi nous constaterons, & nouveau, une dimi-
nution notable de la résistance unitaire globale
et l'étude détaillée nous montrerait que le
bénéfice est d : en partie, a lamélioration des
conditions de 1'écoulement sur le demi-ellip-
soide avant; mais surtout : & la réduction de la
zone d'action des décollements du fluide sur le
demi-ellipsoide arriere. _

Nous sommes ainsi logiquement amenés a
« allonger » de plus en plus ce demi-ellipsoide
arriére, jusqu’a le transformer en une forme dite
« fuselée » se terminant par une pointe aigué i
Varriére. ‘

La meilleure solution, dans la conception d’'un
tel tracé de la méridienne du corps de révolution
optimum, nous sera fournie par I'aérodynamique
théorique. On peut, en effet, calculer les méri-
diennes des corps de révolution qui, dans un
fluide idéal (c’est-a-dire dans un fluide qui
n'exercerait sur la surface immergée aucun frot-
tement superficiel) seraient des lignes de cou-

219 &

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



LAVIATION ACTUELLE

rant théoriques. Ces méridiennes se confon-
draient donc avec les trajectoires théoriques que
les molécules du fluide idéal peuvent suivre : sans
subir de perte d'énergie et par conséquent : sans
appliquer de résistance aérodynamique globale
au contour suivi.

L'expérience a montré que de tels tracés ont
effectivement la résistance minimum dans le
finide réel., On a méme vérifi¢ que la loi de dis-
tribution des surpressions et des dépressions
dynamiques le long d'une méridienne théorique
était conforme a la distribution théorique sauf
pour les zones extrémales arriere. Cette petite
divergence donnée une valeur effective & la résul-
tante de ces actions normales au contour {alors
qu’elle serait nulle théoriquement).

11 semble bien que ce soit 14 le prix normal et
irréductible di 4 la viscosité du fluide réel,
viscosité qui perturbe 1'écoulement théorique
sur la parol solide immergée, et tend 4 main-.
tenir, dans ces zones extrémales arriére, une
petite zone d’action des dépressions dynamiques
due aux décollements postérieurs,

Remargue. — A cette faible résultante dueaux
actions élémentaires normales, la viscosité du
fluide réel ajoute les actions tangenttelles dues
au frottement superficiel. Nous y reviendrons
plus loin. :

Les mémes conclusions peuvent &tre atteintes
en partant dune plaque plane rectangulaire et
en la remplagant successivement par un cylindre
circulaire, puis par un cylindre 4 base elliptique
et enfin par un cylindre dont la directrice serait
tracée comme il a été dit pour la méridienne des
corps fuselés de révolution:
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En résumé, les résistances dues aux pressions
etaux dépressions dynamiques normales peuvent
étre réduites considérablement : en donnant au
contour extérieur de l'élément une forme conve-
nablement profilée.

Nous allons donner, ci-aprés, quelques précisions numé-
riques concernant l'exposé des résistances dues aux pres-
sions dynamiques normales.

La résistance unitaire : C) = 5 d'un disque cireulaire

mince, placé normalement & un courant d’'air, est trouvée
expérimentalement égale 4 1,12 (kg 1 m?: m: sec.).

Les surpressions dynamiques 4 'avant du disque corres-
pondent & 74 p. oo de cette résistance totale @ soit
Ceav) == 0,83. Les dépressions sur la face arriére corres-
pondent de méme & 206 p. 1oo du total, soit Ciary == 0,29
en appelant Ciavy et Ciary les résistances unitaires partielles
correspondant achacune des faces du disque. L'expérience
montre aussi que, dans le cas du disque, iln'y a qu'un
seul régime d'écoulement possible, la zone des décolle-
ments postérieurs restant constamment fixée sur le péri-
métre circulaire, 11 en est ainsi toutes les fois que les décol-
lements sont localisés sur une aréte vive du contour
extérieur. -

En remplacant le disque par une sphére de méme dia-
métre la résistance upitaire totale devient C, = 0,51 pour
le premier régime d’écoulement, aux valeurs faibles du pro-
duit' V > D. Dans ces conditions la zone des surpressions
dynamiques est limitée 4 une calotte sphérique dont le
diamétre est 0.7 D) et le coefficient unitaire correspondant
est Cllay) == 0,225, Le segment sphérique complémentaire
est soumis 4 des dépressions dynamiques et le coefficient
unitaire correspondant est C'uy) == — 0,179, Enfin I'hémi-
sphére arriere est soumise 3 des dépressions dynamiques
dontle coefficient unitaire correspondant est : Car) = 0,465.

Ainsi Ihémisphere avant ne donne qu'une résistance
faible, caractérisée par le coefficient ; '

Clav) = Clav) b Cay) == 0,325 — 0,179 == 0,040,

~ Au second régime d’écoulement, on trovverait, pour la
' B2 &
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résistancetotalede la sphére: C == 0,16. L hémisphére avant
donperait une résistance partielle de l'ordre de celle indi-
quée précédemment @ et, par suite, 'hémisphére arricre
aurait une résistance unitaire qui serait seulement le quart
de ce qu'elle était au premier régime.

Enfin, si nous remplagons le disque primitif par une
forme fuselée (fig. 7], analogue 2 celle des carénes de bal-
lons dirigeables, nous trouverons upne résistance unitaire

DEPRESSIONS )
T SURPRESSION:
- — : ,—-Jh—-—s{
.- \
C=0,033 % )

Fig. %, — Distribution des pressions dynamiques
sur une carene de dirigeable.

totale C == 0,0331, s0it : 1/34 de la résistance du disque et
1/5 environ de la résistance de la sphére au second régime..
Pour cette caréne, les coefficients partiels, correspondant
aux différentes zones, s'établissent comme il est indigué
ci-dessous :

Zonedesurpressionsdlavant @ Clay)==o.0877
— dépressions  — 1 Oy s=——0,0586
Zonede dépressionsilarriere - Cliar) ==0,0341)
=~ surpressions = - + Cgry==-—0,0301)

}C{av}=o,ozgl
C:ar)=0:004=
Total . . . C  =x0,0331

‘Comme on le voit, la résistance partielle due & la por-
tion antérieure de la caréne a ¢té diminuée par rapport a
celle de I'hémisphére avant. Mais c’est surtout la résis-
tance de la portion arriére qui est devenue extrémement
faible par suite de la disparition, presque totale, de la
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zone des décollements; ce qui améne la production sur la
pointe arrié¢re d'une zone de surpression, dont la résultante
est un effet propulsif. Ces surpressions arriére sont indi-
quées par Paérodynamique théorique. D’ailleurs, la dis-
tribution expérimentale des pressions normales sur le
contour d'une caréne & méridienne théorique, s'accorde
remarquablement avec les valeurs calculées par la
théorie. :

En complément de ce qui précéde nous indiguerons ci-
aprésl'évolution des résistances unitaires pour le cas d'une

P I = R

C=098
£=0,0435

e
—
—_—
JE—
>
\Y «
. S
"
e
—
i
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Fig. 8. — Résistances aérodynamiques d'une plaque rectangulaire,
d’un cvlindre circulaire et d'un mentant fusclé d'avions.

plague normale rectangulaire, d'un cylindre circulaire et
d'un cylindre & directrice fuselée (fig. 8.

La résistance unitaire d'une plaque rectangulaire varie
quelque peuavec son allongement, c’est-d-dire avec le rap-
port de la longueur 4 la largeur. Pour des allongements
voisins de 5 cette résistance unitaire est sensiblement égale
4 1,2. Les surpressions dynamiques sur la face avant cor-
respondent & 7o p. Ioo de la résistance totale, soit
Clav) == 0,84. Les dépressions dynamiques sur Ia face arriere
correspondent alors & Clar) = 0,36.

S5i on remplace cette plague rectangulaire par un
cylindre circulaire de mémes dimensions transversales la
réfistance unitaire totale devient : C == 0,98 (fig. g et 10}
pour une certaine valeur duproduit « vitesse >< diamétre »,
Dans ces mémes conditions, les coefficients partiels pour
les différentes zones s'établissent comme suit :
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Zone dessurpressionsi Vavant 1 Clgyy = o,soo; soit Clay)=0,310
—  dépressions = 1 Cay)==——0,100 (av) =0
Zonedesdépressionshlarridre Clary== 0,670
Total. . . . C =o0,980

#. Ecoulement d'un fluide réel avec décollements ot sillage 4 tourbillons
alternes de Bemard Karman.

Fig. 9. — L'écoulement autour d'un cylindre circulaire.

Commie pour la sphére, le gain trés notable sur la résis-
tance du demi-cylindre antérieur est partiellement détruit
par Uaugmentation de la résistance due aux dépressions
sur le demi-cvlindre arriére, Mais, en augmentant suffisam-
ment le produit vitesse =< diameétre, on obtiendrait une
résistance unitaire totale C = 0,330 correspondant 4 un
deuxiéme régime d’¢coulement.

Enfin, sion remplace le cylindre circulaire par un cylindre
4 directrice fuselée, la résistance unitaire due aux pressions
dynamiques, pour une méme section transversale, séra
considérablement diminuée. Par exemple, pour un eylindre
de ce genre, on a trouvé € == 0,0435 et les résistances uni-
taires partielles s'établissent comme ilest indiqué ci-aprés @
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. , .
Zone de surpressions i lavant C'layy== 0,244 ) 501t Cay == 0,073

) —_— dépreseions —_ c,'|av)=""°:3174
onededépressionsiliarriere 'y == 0,108  _ .
= 6
— surpressions = - C"(a,)::n-o,u;os; 30} Car =+-0,1163
Total, . . . C = 00435

\ =
o~

Fig. 1o, — Distribution des pressions dynamigues
sutr un cylindre circulaire.

On voit que la portion antérieure donne une résistance
négative ou propulsion et que la portion arriére donne une
résistance effective notablement plus faible que celle du
demi-cylindre circulaire arriére.

Au total : la résistance de forme d'unm ontant fuselé
{ayant un allongement de profil transversal égal a 3.5)
arrive & eétre le 1/7 de celle ducylindre au denxi¢me régine,
le 1f22,5 de celle du cylindre au premier régime et le 1/27.5
de celle de la plaque rectangulaire normale.

~ ¢) La résistance due au frottement superficiel de
l'air. — En ne considérant sur le contour exté-

B
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rieur des corps, dont nous venons dindiquer
l'affinement des formes, que les pressions dyna-
miques, nous avons tenu compile seulement des
réactions aérodynamiques normales & chacun
des éléments de la surface extérieure du corps.
Nous avons vu que Veffort résultant de toutes
ces reactions normales pouvait étre tres faible.
Les laboratoires aérodynamiques peuvent éva-
luer la grandeur de cette résistance, dite « résis-
tance de forme » en mesurant la distribution des
pressions le long d'une méridienne ou le long
d’une directrice du corps. ‘

Cependant, si nous mesurons directement la
résistance totale du corps, en le placant sur une
balance aérodynamigue, nous trouverons une
résultante globale : I, plus grande que cette
résistance de forme : T, Par exemple, dans le
cas d’une caréne de révolution nous pourrons
trouver I, = 2 I,. Il v a donc bien, dans tous les
cas pratigues, une autre cause de résistance aéro--
dynamique. Cette autre cause doit étre recher-
chée dans l'action résultante des composantes
tangentielles ou de frottement superficiel, comme
il a été dit précedemment. )

Des expériences, trés minutieuses, exécutées
par M. Stanton au National Physical Labora-
tory de Teddington {Angleterre) etd'autres, plus
récentes, exécutées a Delft (Hollande) par
MM. Burgers et Zijnen, ont montré ; qu’au con-
tact immédiat avec une surface polie, lair
s'écoule en filets paralléles, suivant le processus
de 'écoulement dit « laminaire » ou « & la Poi-
seunille ',

1. L'écoulement laminaire s'observe dans les tubes et pour tous
les fluides, quand la vitesse moyenne da fluide est telle que le
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Dans cette « couche laminaire » la distribu-
tion des vitesses est presque linéaire. La vitesse,
étant nulle 4 la surface, augmente rapidement,
pour atteindre une valeur notable a lextérieur
de la pellicule laminaire. L’épaisseur de celle-ci
est trés faible, elle est de lordre de quelques
centiémes de millimeétre.

Clest par lintermédiaire de cette pellicule
laminaire, que le frottement interne du fluide
exerce, sur la surface immergée, les actions tan-
gentielles dont la résultante constitue la résis-
tance de trottement superficiel.

Au dela de la couche laminaire la distribution
des vitesses est différente, et 'on ne retrouve la
vitesse normale (ou vitesse potentielle} du fluide
qu’a une distance appréciable de la surface frot-
tante. (Par vitesse normale, ou vitesse poten-
tielle, il faut entendre : la vitesse qu’aurait le
fluide s'il n'y avait aucune action de frottement
superficiel.) }

En résumé, la couche fluide dans laquelle les
vitesses sont perturbées du fait des phénoménes
de frottement superficiel, comprend une mince
pellicule laminaire au droit de la paroi et une
couche o 'écoulement-est dit « turbulent ».
L’épaisseur de cette derniére est appréciable.
Ainsi, dans le cas de l'air s’écoulant sur une sur-
face planepolie, la couche perturbée est de Vordre
de 1/50 de la longueur de la surface. Elle sera

rapport VD/, soit inférieur & une certaine valeur critique. {V =
vitesse moyenue; D == diametre du tube; v == coefficient cinéma-~
tigue de viscosité du fluide}. Cette valeur critique est sensiblement
égale A 2.000. (Loi de Reynolds)). )

I1 en résulte que P'écoulement laminaire total, dans les tubes
non capillaires, ne se produira qu'aux faibles vitesses d’éconlement.

By &
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donc de Vordre de 200 millimétres 4 Uextrémite
d'une surface plane de 10 métres de longueur.

C’est dans cette couche perturbée que se dis-
sipe, en mouvements turbulents, I'énergic em-
pruntée au fluide en mouvement; de telle sorte
que la vitesse du fluide diminue depuis sa valeur
« normale » jusqu’a s'annuler a la paroi.

Inversement, sile corps est en mouvement par
rapport au fluide immobile, le Hluide en contact
immédiat avec la surface ducorps sera « entrainé»
avec cette surface. La vitesse d'entrainmement
variera d'abord rapidement dans une' mince pel-
licule, puis plus lentement et avec production de
mouvements turbulents dans une couche d’épais-
seur finie qui augmente avec la longueur frot-
tante.

L'énergie cinétique, ainsi -communiquée au
fluide environnant le corps, sera évidemment
empruntée an corps et se traduira par une résis-
tance 4 'avancement, dite de frottement superfi-
ciel.

Dans le cas de surfaces frottantes rugueuses
les phénomenes sont analogues et plus marqués,
On suppose généralement : que la couche lami-
naire au contact de la paroi rugueuse doit étre
remplacée par une couche tourbillonnaire, dans
laquelle le fluide agit par pressions et dépres-
sions dynamiques sur les aspérités qui constituent
la rugosité de la surface.

La réunion, en arriere du corps, des couches
fluides perturbées par le frottement superficiel,
constituera une zone, d’étendue appréciable, dans
laquelle les vitesses du fluide seront notablement
plus faibles que la vitesse du courant général.

Cette zone de moindre vitesse s’étend trés loin
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en arriere du corps, constituant une sorte de
« sillage » dans lequel les vitesses relatives sont
diminuées. Nous verrons plus loin, que U'influence
du sillage des ailes sustentatrices peut affecter
notablement les réactions aérodynamiques sur
les empennages horizontaux, situés en arriere de
ces ailes. Clest pour arriver & cette notion pra-
tigue importante que nous vpous sommes étendu
quelque peu sur le mécanisme des couches per-
turbées par le frottement superficiel,

La détermination expérimentale de la résis-
tance due au frottement de V'air a été faite dans
le cas des surfaces planes. On a trouve ainsi que
la résistance unitaire de frottement dépend essén-
tiellement du degre de poli des surfaces. Il con-
viendra dans tous les cas de réaliser des surfaces
extérieures soigneusement lissées et vernies. ]

Cette condition est généralement remplie dans
les constructions d’avion, parce qu'il est néces-
saire de raidir 'entoilage des éléments 4 Vaide
de vernis, a 'acétate de cellulose par exemple.
Encore est-il indispensable d'obtenir une surface
bien polie, en procédant a l'application de plu-
sieurs couches de vernis, avec un « pongage »
soigné entre chaque couche. L'emploi de revéte-
ments autres que la toile, les revétements métal-
ligues par exemple, ne devra pas faire oublier
cette nécessiteé des surfaces extérieures polies, *

Pour les corps de forme fuselée, qui nous inté-
ressent particulierement dans cette étude, la dé-
termination des résistances de frottement n'a pu
&tre faite par expériences directes, comme dans
le cas des surfaces planes. On peut seulement
déduire la part de résistance qui incombeau frot-
tement : en faisant la différence entre la résistance
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totale du corps etla résistance due aux pressions.
On constate que la part de résistance due au
frottement de 1'air est loin d’étre négligeable.

Par exemple, pour des carénes de dirigeable,
elle peut atteindre plus de la moitié de la résis-
tance totale, & condition que la surface extérieure
soit bien polie. Sur des modeéles réduits de ces
carénes, on trouve fréquemment que la résistance
de frottement atteint 70 p. 100 de la résistance
totale. Sur des corps cylindriques & directrice
biconvexe bien fuselée, la résistance de frotte-
ment peut constituer la totalité ou la presque
totalité de la résistance 4 'avancement.

Puisque cette résistance de {rottement est
causée par la viscosité du fluide il n'y a aucune
possibilité de la réduire au-dessous d'un certain
minimum qui correspondra :

1”4 des surfaces extérieures bien polies;

2° & des dimensions modérées dans le sens du
mouvement.

C’est ainsi qu'une méridienne de caréne et
qu'une directrice de montant fuselé ne doivent
pas avoir un allongement « de profil » exagéré.
(L’allongement du profil étant le rapport de la
dimension paralléle au courant a la dimension
transversale maximum.) Dans 'un et l'autre cas
Pexpérience montre, qu'avec un allongement de
3 4 4, la forme fuselée peut étre d'un tracé cor-
rect et Uon obtientainsi le minimum de résistance
totale : parce que la résistance de forme est mini-
mum et que la résistance de frottement est limi-
tée au strict nécessaire pour l'obtention du proﬁl
optimun.

Comme précé&emment nous allons donner ci-aprés
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quelques précisions numériques concernant la résistance
due au frottement superficiel.

. Les expériences les plus récentes et les plus completes
sur la résistance due au frottement de 'air pour des sur-
faces planes ont ¢té exceutées : par Gibbons en Amérique
(First annual Report of the U, 5. National Advisory Com-
mittee for Aeronautics; report n° o) et par Wieselsherger,
au laboratoire de Gottingen en Allemagne (Ergebnisse der
Aerodynanischen Versuchsanstalt ju Goltingen, 1#° Lie-
ferung; Résumé par M. Lapresle dans len? 1 de la Revue
générale de l.&eronaungue 1922, P. 145). .

Il résulte de ces expériences, que la résistance unitaire
ou- coefficient de frottement Cp pour une surface plane
entoilée et enduite avec 6 couches de vernis, peut étre
exprimée, en fonction du nombre de Reynolds VL/,, par la

relation :
RN ETS
Cp == 0,0320 ( I.)
U encore : A
: o,00012
C oo e
i {VI:)D’“

V, étantla vitesse {en m : sec);

L., étant la longueur de la surface. dans le sens du mou-
vement ten m);

v, étant le caafﬁctent cinématique de v1sc031té de l'air
(v == 0,00001440 & 15° et 700 millimétres).

La résistance totale Fy, due au frottement de Pair sur
une surface plane dont la surface frottante tfotale est
Si{métre carré}, sera donnée par

Fip == Cfb‘

lon kg

Pourde l'air a 15° et 700 millimétres, avecdes dimensions Lo
voisines de 1 métre, on trouve Cp = 0,004 quand la vitesse
'V == 35 a 40 m : sec. Si on rapporte cette résistance 4 la

surface 1 5 = "} S; (S est la surface projetée ou surface

portante, habituellement considérée en aérotechnigue) on
aura un coelficient unitaire de résistance a 'avancement
Cepqui sera égal & 2 Cp. Ainsi, dans les conditions indi-
quées plus haut, et en 'absence de toute résistance due
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aux pressions dynamicques, la résistance minimum d'une
surface portante plane sera C, = 0,008.

Il est a noter que la méme surface revétue dune foile
non vernie aurait une résistance de frottement qui serait
le double de la valeur précédente, Cette augmentation est
due principalement aux petits filaments qui existent 4 la
surface des toiles et qui doivent augmenter I'épaisseur de
1a couche d’air perturbée par le frotlement. En « flam-
bant » cette toile on supprime les filaments et la résistance
de frottement est notablement diminuée.

Pour faciliter le calcul des résistances unitaires de frot-
tement nous avons établile tableau suivant qui correspend
4 la formule indiquée ci-dessus.

VL (m*:sec). .jo,100{0,300| 1,00 | 5,00 | 10,00 | 20,00
Cpv v v 0,008710,0068 0,00012]0,00483 |0, 00435 ]0,00392
VL (m®:sec). .| 40,00 ‘.oo 80,00 | 100,00 1.000
Cpow o v o o 1| 0.00354 [ 0,00333 | 0,00319 | 0,00311 | 0,0022

Exemple numérique. — Calculer la résistance due au
frottement de Vair : sur une surface plane rectangulaire,'de
10 métres denvergure et de 2 métres de profondeur, se
déplagant dans U'air 4 une vitesse de 50 m: sec (180 km : h).

Le produit VL est dans ce cas @

VI = 50 x 2 == 100 m®; sec.
Le tableaun dﬁnna
CJ.= 0,00311

La résistance de frottement sera par suite (avec S =
40 métres carrés).

[ Fp== 19,4 kilogs,
La puissance absorbée correspondante serait :
P,« == 10,4 2 50 == gj0 Iulogrammétres

Ss 'on suppose que Phélice propulsant cette surface aun
232 &
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rendement de 0,758, la puissance motrice nécessaire pour
vaincre la résistance de frottement calculée sera

0
Pp== —7—5—2%)5—5- = 17,3 chevau;.

Revenons maintenant 4 U'exemple, déja mentionné, de la
résistance d'un modcle de caréne pour ballon dirigeable,
Nousavons dit que la résistance unitaire due aux pressions
dynamiques ou résistance de forme était Cyg == 0,0331.
L'expérience montre que ce coefficient est sensiblement
constant pour toutes les vitesses comprises entre 13 et
5o m. sec. Dans ces limites, la résistance due aux pressions
dynamiques est proportionnelle au carré de la vitesse.

Cette méme carene a donné, sur la balance aérodyna-
mique, des résistances globales beaucoup plus grandes et
dont les coefficients unitaires C; diminuent quand la vitesse
croit, o y o
Par différence entré C, et'CryOn aura la résistance uni-
taire Cyyy due au frottement de l'air sur cette caréne. Ce
caleul est indiqué ci-dessous :

Pour Vemsom:ses C,==o0,105 d'oi C()==0,105 —0,033 =0,072
— Ve=zom:see C,==0,096 Cipy==0,000 —0,033 ==0,063
— Ve=gomisec C,==0,0905 Cv,)z..-o,ogpyw—-q,en::o,ogw

On voit que, pour cette caréne relativement allongée,
(/D == 7,7) la part due au frottement superficiel atteint en
moyenne 05 p. 100 de la résistance totale. Sur la caréne en
vraie grandeur, sous réserve que la surface extérieure soit
polie et vernie, la part due au frottement serait sans doute
un peu moins grande parce que la résistance unitaire Cg
diminue quand le produit « vitesse > dimensions » aug-
mente. Les expériences systématiques sur cette question
sont assez peu nombreuses et de toutes maniéres une
extrapolation des résultats relatifs 4 des modéles réduits
est toujours un ped risquée, Cependant, pour fixer les idées
4 ce sujet, nous avons rassemblé les meilleurs résultats
connus et nous proposons de représenter la résistance uni-
taire Cp par la relation :

__oo05G
(;f— {VI.]+°’8"
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Llexposant 0,33 montre que C diminue rapidement quand
VL augmente,

Pour les apphca.tlons a P'aviation cette valeur C; peut
étre suffisamment apprechée, Toutefois, dans le cas des
fuselages d'avion, la résistance de forme prendra fréquem-
ment des valeurs importantes en raison de I'imperfection
des formes ou de leur altération par la présence d'organes
ou d’1mped1mentas accessoires (radiateurs, évents, pare-
brises, habitacles, armement, etc.).

Complétant nos indications précédentes sur la résistance
d'un montant fuselé¢ d’aviation, nous dirons que ce montant,
dont la résistance unitaire de forme était Cyy = o 0430,
avait (pour le méme VL) une résistance unitaire totale C, =
0,0615. Il en résulte que la résistance de frottement, dans
ce cas particulier, était caractérisée parle coefﬁcient uni-

taire C; = c,0180.
Dans beaucoup de cas analogues la résistance de forme

est plus faible et la résistance de frottement prend la place
prépondérante. _

d) Caractéristiques aérodynamiques des princi-
pales résistances passives d'un avion. — Les indi-
cations générales qui précedent avaient princi-
palement pour but de guider lingénieur sur
I'évolution, an moins qualitative, des résistances
passives, quand on modifie la forme des éléments
correspondants.

Il nous reste mamtenant a indiquer guelques
valeurs numériques applicables au caléul de la
résistance globale des 4léments non sustentateurs.
Pour cela : nous avons rassemblé, dans les ta-
bleaux ci=aprés, unassezgrand nombrede résultats
expérimentaux quiguiderontutilement!’ ingénieur
dansle: calcﬁl des résistances passives d’un avion.

En principe, ces tableaux sont sufﬁsamment
explicites par eux-mémes et nous n'aurons 4 les
compléter que par quelques indications genérales
dans chaque cas particulier. :

2348
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LES FUSELAGES. — Les fuselages et fuseaux
moteurs rentrent dans la catégorie des carénes.
Le tableau montre, que la résistance unitaire mi-
nimum minimorum & appliquer serait de U'ordre
deo,05; mais cette valeur correspond au cas idéal
qui est rarement réalisé dans la pratique.

D’autre part il faut tenir compte de l'influence
de laforme dumaitre-couple et des diversesdiscon-
tinuités produites par les pare-brises, les appuie-
téte, les radiateurs, les évents dn capotage, etc.

L'influence de la forme da maitre-couple est
approximativement la suivante (d'aprés des essais
exécutés a Gottingen).

Troiscarénes fuselées, d'allongement 6, avecdes
maitres-couples de méme surface, mais de formes
différentes (fig. 11), ont donné les résultats sui-

vants !
O Section circulaire C = 0,045
[ Section carrée (droite) C = 0,050
{> Section carrée (diagonale) C = 0,051
. = (20,050
G- C-0045
C=0051
PFig. 11. — Influence de la forme et de l'orientation du maitre

couple sur Ia résistance aérodynamique des fusclages.
) N |
En moyenne, les sections carrées augmentent
don¢ la résistance minimum. En revanche, ces
sections donnent une portanceé plus appréciable
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DESIGN ATION FORMES RESISTANCE | VALEURS "VALEURS
du - , et unitaire C | de B = VD do B VD OBSERVATIONS
corps. s dimeasions caractéristiques. kg imtims m? : sec, ¢ B = ) .
Disque circu - I-x- 1,500 100,000 | G frésinvanableavec
laire. _E_O 1,120 A Eou R,
4,500 300,000
Ellipsoide - . 0,600 2,300 150.000 )
aplati, Y a a a Variation lindaire,
— o §aers 0,575 6,500 430.000 5
i Variation brusque pour
uiy : R = 490.000.
0,200 g,000 600.000 !
Sphére. 0,480 2,200 150 000 | U trés variable pour
P B »4 * 5 R < 100,000,
. — ) Variation brusque pour
'{‘E_’ R = 240.000.
0,200 6,600 430,000 | € peu variable.
Eilipso?des 0,060 2,300 150 000 j C trés variable pour
allqnges. QA . a R< lSa:oqo.. )
0,090 §,000 600, 000 S Variation linéaire,
Ellipsoides|. 0,060 2,300 150.000
allongés. | a a a 2 Variation linéaire.
o,0b2 4,500 300 000 | . '
Carénes  de 0,050 1,650 110,000 } ¢ vionen:
dirigeable. a a. a 0,33
. g RV
60,000

Carénes de

0,029

5,300 -

‘dirigeables. 0,118 3,(}00 240,000 { Varlation en :
a & 5 K(vey—o#
. 0,000 9,700 640.000 ’
I/D=7.7carénetype Zeppelin
I]D == 33 caréne 0,105 6,300 Avec nacellectempen-
type Méditerranée. 0.0G45 6,300 ' Cagri:n:l nue .,
D = 4,40 caréne 0,0535 7,200 Sans empennages.
type Zodiac VI 24. 0,0305 7,200 Avec empennages.
1D = 4,63 caréne type AT . Avec empennages.
Astra-Torrés forme trilobée. a.0480 7,500
Cylindres. ' La résia.tam:e unitaire
: Z/D C varie avec le rap-
port {12 et aussi
.- avec la valeur do E
3 0,5 1,100 ou R. i
— @.P 1,0 0,030
e e 2,0 0,855
4.0 0,870
7,0 1,000 0,900 50.000
. C peu variable pour
7,0 0,830  |m2,100 Z=140.000 FL e
-~ 0,225 4,000 260,000
Cones. o Réf:ltai{:{;:i;sise: lalt;-
ciéns €, N
—— 4‘155’ 0’510 9
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DESIGNATION FORMES RESISTANCE| VALEURS VALEURS

du ot ‘| unitaireC | de E = VD de R == vD UBSERVATIONS
Corps. dimensions caractéristiques. kgim?imis m* sec. 4 R == :
Cones.

. — 0,340
- a;f_‘;\ 0,102
- ;:' 0,088

Hémisphéres
D 1,33
—
’ d
.
0,336
Plaque car- HD ' C est iti::ariahie avec
Fy —— ¥ ou K maisil varie
ree. : : . 1 I,100 N notablement avecle
Plagques rec- — 2 1,150 rapport des cotés.
tangulaires. 1 4 1,190 :
- }8 8 1,270
' 10 1,280
1 1z 1,280
18 1,400
— 2,010

‘ : : / . C trés variable avec B
Cylindres cir- . o 56,0 0,000001Q 0. 100 trée s
culaires. £ 10,5 0,000015 1.000 | Résultats obtenus
in- 0,0001 10.000 avec des fils et
(Lgn.gueurln ! f’gs 0,00143 100 cylindres de D =
—_— E) b s e mm,
finie.) |iE 1D = & I:oo 0,0148 [ ooo | oMwsaD=300
! - 1,10 0,148 10,000 B
' I,20 1,480 100 000 | C ?e;:z?s R= 13.000
2,33 14,800 1.000.000 | fysqus R == 130,000
Cylindrescir-} " 0,68 0,0148 i.000 | € k{““;‘";‘f‘ﬂf,:’“;i
culaires. . 1D =5 - 0,73 0,148 10..000 R = 200.000.
{Longueur fi : =5, o,73 1,480 100. 000
nie.) 0.33 14,800 1.000.000
i T a,b 1 300 88.000 | C variable avec {/D.
- 2 0,6 1,300 ) ggooo i
3 000
3 0,74 1,300 -
\ 5 0,74 1,300 88 ooo
1D = 10 0,82 1,300 88.000
20 0,92 1,300 88 000
o 0,98 1,300 88 . ooo
4 2 30 88. 000
- 1,20 1,300 .
: Valeurs moyeanes de
Cylindrespro-| Tubes profilés Standard 0,124 0,400 27.600 | Y a4 sec.
filés de l'aéronautique frangaise. 0,104 0,600 47 .300 tions Standard.
’ {Tablean d'unification 0,002 0,800 5 000 E* - §§ -
de 1918.) 0,084 1,000 Q. 000 D 3o me.
0,075 1,500 103.500 B . 3¢ wn,

NOIAVT 3d &abmr*mqmrw Fa0Ly
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2ob &

sive

nﬁsmivuanox\r : RESISTANCE| VALEURS | VALEURS
f i =
COTps. dimensions caractéristiques, k;fl::’n::en?)‘a. deml’a: sec‘.m de R =— OPSERVATIONS
_ 0,070 2,000 138. 000
%.:..-, ; DY) — 0,066 2,500 172,000
. i '{355“‘*1 0,0633 3,000 206 500
0,061 3,500 244.000
0,080 4,000 276 000
Navy Struts. C variable avec B
. ‘ suivant
i fs 0,0615 2,050 142,000 | © = K (vD L
n!@ — I/D = » (
ﬂ'3.‘<:&§iD‘ - 0,0550 2,050 142.000
L —
4 o,0075 2,030 142.000
HD =5, 5 oboo 2,050 142.000
Fils fuselés 0,443 0,020 I.400 | Formule dinterpola-
& section lenticulaire. 0,410 0,030 tiom ¢
- 0,395 0,040 ¢ == 0,242 (2”0,
0,385 0,050
0,37 0,000 a
0,35 0,080
0.345 0,100
0,325 0,150
0,310 0,200
: 0,200 0,300 20.750
Tandems de fils fuselés. [o,5 >2C| A=o Clapdem = » > 265,
i 0,76 > 2C | A =1l i dépend de A,
S 0,90 > 2C | A =2l
o ide Do £ o:ggxz(} A=3l .
' 0,66 > 2C| A=yl
Tandems 0,13 X 2C| A= o Crandem == k< 265
de fils cylindriques. o,27 < 2C| A= 1d i dépend do 3.
0,41 > 2C| A= 2d
) . 0,86 > 2C| A= 3d
ﬁ_ A:ﬁ 0;64 »x<2C| A= 4d
0,607 > 2C| A= 5d
0,85 > 2C | A = 30d
- Tandems de cibles 0,480 0,080 5.600 | Céblos torsadés.
avec carénage. 0,440 0,100 . :
0,417 0,120
0,300 0,146
0,367 0,160 a
0,350 0,180
0,330 0,200
0,315 0,250
0,308 0,300 20.750
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que la section circulaire quand la caréne est m-
clinée. '

L'influence des pare-brises, appuie-téte, or:ﬁces
des habitacles est également notable, méme en
tenant compte de I’ augmentatlon correspondante
du maltre -couple,

Fig. 13. — luselage 4 maitre couple sensiblement cireulaire.
* Inflaence de divers accessoires @ edne avant, pare-brise, appuie-
téte (Essais du Laborateire Eiffel}

a). Fuselage sans appuie-téte, sans pare-brise, avee edne 1 : € == 0,112
&) Fuselage sans appuie-téte, sans pare-brise, avec cone 2 : C = 0,1133
¢} Fusclage avec appuie-téte, sans pare-brise, avec cone 1 : C == 0,191}
d} Fuseluge sans appuie-téte, avee pare-brise, avec cone 1 1 C == 0,010
¢} Fuselage avec appuie-téte, avec pare-brise, avec cone 1 : C == 0,162
) Fusclage avec appuie-tbte, avec pare-brise, sans come : C == 0,101

Le tableau (fig. 13) donne l'influence du cone
avant, d'un pare-brise et d'un appuie-téte, pour
un fuselage rond, muni de facettes latérales,

L'influence du pare-brise et de I'appuie-téte se
traduit par une augmentation de la résistance

0,162 .
o,112 45

Silon consxderaxt le méme maitre-couple dans
les deux cas, le coefficient avec pare-brise et
appuie-téte deviendrait

unitaire égale &

0,162 ><—‘;—4—-—0174

et I'augmentation relatzve seraitalors Lt o " = 1,5 5.

11 est vrai que dans ce cas, les bossages de pare-
brise et d'appui sont assez considérables.

B4y @
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L’absence de cone a l’avant donne une augmen~
tation relative égale &

0,191 )
LULEgES 1,18,
0,102

Y

La figure 12, représente un fuselage 4 maitre-
couple rectangulaire, d’allongement moyen égal
a7.

La résistance unitaire, dans les conditions figu-
rées, c'est-a-dire avec radiatedr avant (figuré par
une toile métallique) avec évents latéraux, avec
deux pare-brises et deux tétes de pilote et avec
les empennages, est : C==0,29. Si 'on enléve le
radiateur, les évents, les pare-brises et les pilotes,
ontrouve : C = o ;105. L'augmentation relative
est donc

Co0,29
0,108

= 11_76.

Si I'on enléve les empennages, on trouve
C==0,112, qui estaussi la résistance minimum dun
fuselage rond a facettes latérales.

Influence du radiateur frontal. — Trés fré-
quemment, le radiateur est placé a 'avant du fu-
selage. Larésistance 4 'avancement de 'ensemble
fuselage-radiateur est alors essentiellement fonc-.
tion du débit d’air 4 travers le radiateur, et elle
augmente avec ce débit, qui mesure aussi 'effica-
cité du radiateur. Voici, apprommatwement l'in-
fluence du radiateur frontal.

L’augmentation de résistance causée par la
présence d'un radiateur-frontal est due & deux
causes principales ; '

1* La troncature de T'avant du fuselage, que
nous supposons muni, initialement, d’un avant

S48
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pointu ou légérement arrondi, comme l'indiquent
les tracés des carénes de moindre résistance ;
~ 2° Le passage ou débit d’air & travers le radia-
teur quand le dispositif thermo-régulateur est
plus ot moins ouvert.,

1° Augmentation de résistance due a la
troncature avant. —Elle correspond, en quelque
sorte, a celle due au radiateur frontal avec dis-
positif thermo-régulateur hermétiquement fermé.

En étudiant un certain nombre de résultats
expérimentaux relatifs 4 des troncatures plus ou
moins importantes a4 l'avant de fuselages &
maitre-couple rond ou rectangulaire, jai trouvé
que la résistance unitaire Cy ., du fuselage avec
troncature de surface S,, pouvait se représenter
par la formule

- 3

C.;,v, vy = Cr —f— {),6 (—2?—)

dans laguelle :

C, est la résistance unitaire du fuselage caréné
a l'avant et S, est la surface du maitre-couple du
fuselage. :

2" Augmentation de résistance due au pas-
sage d’air & lravers le radialeur. — Le débit
d’air varie évidemment avec le degré de per-
méabilité du réseau cellulaire qui constitue le
radiateur, et avec le nombre, la-disposition et la
grandeur des évents qui servent & 1’évacuation
de 1'air chaud.

“En étudiant un certain nombre de résultats
expérimentaux traitant de cette question, j'ai
trouvé que Vangmentation de la résistance uni-
taire était proportionnelle au carré du débit d’air
a travers le radiateur (ou au carré de la vitesse

245§

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



L'AVIATION ACTUELLE _ .
de passage de l'air & travers le radiateur). Ce
résultat est assez normal, parce que cette aug-
mentation de résistance correspond aux choes
et au frottement de Vair dans les cellules du
radiateur. Comme celles-ci sont en général un
peu ragueuses, toutes ces résistances doivent étre
assez rigoureusement proportionnelles au carré
de la vitesse. 7
En outre, le coefficient de proportionnalité est
bien défini et calculable comme suit. Soit S, 1a
surface du radiateur frontal et soit C, sa résistance
unitaire quant il est  'étatisolé. Dans ces mémes
conditions, la vitesse de passage d'air a travers le
radiateur serait v,,. 5i leradiateur S, étaitajouts,
par juxtaposition a c6té du fuselage initial, la
résistance unitaire de l'ensemble : fuselage -
radiateur, serait _
C/Se -+ G5,
TS S

LDaugmentation de résistance unitaire serait,
dans ces conditions -

= Cippnm

ACu,y = Cy g n ~— Cp.

Les expériences ont montré que: pour un
radiateur frontal de méme constitution et de
méme surface S, augmentation de résistance
due 4 la vitesse de passage d'air v, était donnée
par Vexpression : ’ 7

" AN .
Ao, = (;;}) [Cira =)
~ En résutié, la résistance unitaire totale d'un
fuselage (de résistance initiale C,) muni d'un
radiateut frontdl de sufface S, sefa
N B4 E
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(ﬁ)"[crs‘r +CSy C] .
Ty S F S, S
Exemple numérique. — Soit un fuselage

caréné 4 'avant et ayant comme résistance uni-

taire (sans pare-brise, ni appui, sans train d’at-
terrissage, ni empennage, etc.] :

- ¥ §h 8
Cyom = Cr 4 0,6 (”57) +

Cp== 0,088 et de section 5y == 1 meétre carré,

Calculons la résistance du méme fuselage avec
radiateur frontal, surface : S, = 1/2 S, de résis-
tance : C, = 0,72 & 'état isolé, en supposant qu
le rapport : :

(EL) = 0,66
. Ura

On aura _
36
Cyyy == Cr - 0,075 + 0,43 (ﬂﬁ:ﬁi - 0-088)

= 0,088 - 0,075 -+ 0,0918 = 0,255.

On voit, par cet exemple numérique, qui cor-
respond & des proportions moyehnes trés admis-
sibles, la majoration importante de la résistance
unitaire due a la présence du radiateur frontal.

« Un radiateur isolé de méme pouvoir de refroi-
dissement aurait une surface frontale réduite
dans le rapport

™

C L= 0,66
Upo

soit
0,5 0,60 == om* 33.
‘Si on ajoute ce radiateur en dehors du fuse-
lage initial la résistance de Vensemble serait
0.088 5 1 4 6,33 5¢ 6,52 = 0,385
sd7e
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en la rapportanta la seule surface S; == 1 métre
carré. ' -

A partir des formules précédentes on peut
établir la valeur du rapport S,/S, a partir de
laquelle le systéme : fuselage caréné - radia-
teur isolé, devient préférable, au point de vue

Fig. 14. — Roue d'avien. Influence de diverses
dispositions d'entoilage.

Co= 0,40 VD s=2pm? : sec

1 Roueavec entoilage suivant les lignes, 1,1,1,1 ZC=0,40 - 385 -
N C==034 — 47 -

ng 0,425 — 3 —_

20 Roue avecentoilage suivant les lignes, 2,2,2,3 ’Cmﬂviﬂ — 385 —

(C==0,254 — 47 —

aérodynamique, au fuselage avec radiateur fron-
tal. Il faut tenir compte, en outre, du poids
supplémentaire dit au radiateur frontal et des
avantages pratiques dus 4 I'adoption du radiateur
isolé (démontage, accessibilité du moteur, etc.).

LES ARMATURES ET LE HAUBANNAGE, — En’
ce qui concerne les montants et les fils cylin-
drigques, le tableau donne les coefficients uni-
taires, trés variables avec le produit vitesse-dia-

 p48 @
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métre, pour tous les corps cylindriques depuis les
diametres les plus faibles jusqu’aux diameétres
les plus grands. Les résistances correspondant
4 ces formes sontconsidérables;aussi, ontend de
iplus en plus a les remplacer par des formes
fuselées. :

En ce qui concerne les fils fuselés lenticulaires
on peut adopter C = 0,40 pour V == 40 m. ! sec.
jusqu'a C == 0,356 pour V == 8o m. : sec.

Pour les montants fuselés, l'allongement de
profil le plus favorable varie de 3 4 3,5. Lorsque
la surface est bien polie et que le tracé du profil
est suffisamment correct on peut adopter le coef-
ficient C = o,0800. Toutefois ce coefficient
¢volue avec VD comme U'indique le tableau.

- LES COQUES D'HYDRAVIONS ET LES FLOTTEURS,
~— Ces éléements, appelés 4 travailler dans 'ean
ou sur Veau pendant les périodes denvol et
d’amerrissage, ne peuvent étre caractérisés, aux
points de vue aérodynamique et hydrodynamique,
par le coefficient unitaire de résistance a 'avan-
cement que nous avons defini précédemment,

Leurs qualités portantes, en tant qu'éléments
subigsant une certaine poussée archimédienne
due 4 leur immersion totale ou partielle dans
Veau, doivent faire intervenir leur volume W. Par
suite, leur résistance aérodynamique totale doit
étre rapportée @ 1° A V'unité de pression dyna-
mique 1/2sV?* et 2° 4 W', qui est homogéne a une
surface fictive tenant compte implicitement des
gualités moyvennes de sustentation due a la
poussée hydrostatique. On fait souvent de méme
pour exprimer les caractéristiques aérodyna-
miques des carénes de ballons-dirigeables.

ER - LR " ToussANt. — 4
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Pour les coques et les flotteurs d'hydravion les
poussées et trainées unitaires pourront donc
s'exprimer par les relations

_ F. .
M R T

W étant le volume total,

F, et ¥, les composantes de la reszstance aero-
dynamique parallele et perpendiculaire au vent
relatif.

Connaissant la surface S du maitre-couple on
retrouverait les coefficients unitaires ha’mtuels
par les relations - S

] 2
c,:r,,v‘;n et c,:r,,-‘%-l

Les lois de stmilitude en ce qui concerne la
résistance a¢rodynamique des fuselages, caré-
nages, coques et flotteurs d’hydravions, etc.,
peuvent étre déduites des mesures faites au labo-
ratoire aérodynamique & des vitesses variées et
sur des modeles de différentes dimensions. Dans
ces conditions, on neréalise pas toute la gamme
des produits vitesse > dimensions applicables &
la pratique, mais on peut mettre en évidence la
loi probabled’évolutiondesrésistancesavec'aug-

mentation de ces deux quantités. M. Walter
Diehl’, en faisant cette étude, a trouvé que la
résistance aérodynamique I, . en vraie gran-
deur, est liée. 4 la résistance aérodynamique.

Fz(m; d’'un modele réduit par la relation
Ty 10
Py = P (25)

1. Waiter Diehl, « Tests on mrplanes fuselages. floats and hulls ny
Report ne 236 de l‘U §.— N.oACoA

ERCK- _ . g

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



ETUpE AERODYN&EIQUE DE DAVION

v étant la vitesse d’essai du modeéle réduit dont
[ est une dimension caractéristique : Ja longueur
totale par exemple,
Vet L étant la vitesse et la dimension corres-
pondantes pour le fuselage en vraie grandeur.
Pour les applications pratiques on peut uti-
liser la relation
- VL2
Fog = K F (“Ez“‘)

K étant un facteur de correction qui dépend du
rapport (%) et dont le tableau ci-dessous
donne la loi de variation.

VL -t
(--v—i-) 105 | 10o] 15 |20 25 | 30 | 35 | 40

K 1 {0,85(0,7910,705]0,74]0,725]0,715!0,705! 0,69

Ces corrections ne sont légitimes que si le
modéle réduit est bien conforme & la vraie gran-
deur en tant que similitude géométrique. Cette
condition n’est pas toujours réalisée en ce qui
concerne la présence des radiateurs frontaux et
des évents du capotage moteur.

¢) Les résistances passives dues aux empen-
nages. — Des expériences assez récentes ont
montré qu’il y avait intérét & donner aux surfaces
d'empennage horizontales et verticales un profil
biconvexe symetrigue. Ainsi une surface plane
telle que (1) (fig. 15) & bords arrondis et de faible.

5@
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épaisseur relative, ¢/l == 3,33 p. 100, aura une ré-
sistance unitaire : C,, == 0,0224, rapportée a la
surface projection. La résistance unitaire rap-
portée alasurface frontale serait, dans ces mémes
conditions, C, == 0,672, Une surface telle que (2)
ayant une section biconvexe symétrique, d'épais-
- seur relative maximum ¢// == 5,5 p. 100, aura les
resistances unitaires suivantes : C,, == 0,0102 ou

1« 5 (120672

C{:Oﬂﬂﬁ

Fig. 15, — Cosﬁparaison de différentes lormes de profils d’empen-
nages au point de vue résistance adrodynamique i langle de
portance nulle.

P = 0,186. Avec ces mémes profils, nous pour-
rons augmenter considérablement 1'épaisseur re-
lative maximum, tout en conservant des résistan-

~ ¢es unitaires bien inférieures a celles de la surface
plane. Clest ainsi que nous aurons successive-

ment _ :
Profil (3] ell= 8,5p.100 Ca =-0,0108 C,:=0,127

~ Profil {4) = 12,5 —  Cy==o,0120 C,== 0,090

) - Profil (5) = 14,7 - Cay == 0,0154 Cu-.:'—“'- 030783:

~ Au point de vue de V'utilisation pratique pour
~ des surfaces d'empennage, la comparaison des
qualités a¢rodynamiques des cing formes précé-

B52€ -
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dentes doit étre faite avec les valeurs de la résis-
tance unitaire C,rapportée a la surface projec-
tion. Les valeurs indiguées ci-dessus montrent
trés clairement la diminution de résistance obte-
nue par l'emploi de profils biconvexes symétri-
ques, Mais en outre, il convient d’ajouter ;: qu'un
empennage constitué par une plague plane mince,
telle que (1), devra étre consolidé extérieurement
par des armatures telles que : jambes de forces,
haubans, etc. A égalité de surface d’'empennage,
la résistapce de ces armatures extérieures devra
étre ajoutée a la résistance de 'empennage plan
pour étre comparée équitablement a la résistance
d’un empennage fuselé tel que (4) ou (5). Ces der-
niers profils ont une épaisseur relative maximum
qui permet : le logement 4 « U'intérieur » du profil
d'une armature suffisamment robuste par elle-
méme. On sait que le module d’inertie, qui
caractérise, toutes choses égales d'ailleurs, la
robustesse d'une armature, est proportionnel
au cubetdes dimensions dans le sens des efforts
appliqués, Ainsi, dans le cas des armatures conte-
nues & l'intérieur des profils tels que (4) ou (5),
dont I'épaisseur maxima sera 3,75 ou 5,9 fois
celle de 'empennage (1), l'indice de robustesse
sera 53 ou zo5 fois plus grand. On concoit que
de telles armatures puissent suffire par elles-
mémes a Uobtention du coefficient de sécurité
désiré.

D’ailleurs, de tels empennages pourront avoir
une épaisseur variable, diminuant rationnelle-
ment depuis la section d’encastrement jusqu’aux
sections extrémales, pour les surfaces travaillant
en «cantilever ». On obtiendra ainsi, & égalité de
solidité et de surface, le minimum de résistance

Ds3e
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passive et le minimum de poids de construc-.
tion.

Ajoutons encore que de tels profils biconvexes
relativement épais sont également préférables aux
surfaces planes en ce qui concerne Ja grandeur des
réactions aérodynamiques normales. Comme ces
réactions caractérisent l'effet de 'empennage, on
peut dire que pour une méme efficacité d’empen-
nage les dimensions superficielles de ceux 4 pro-
fils biconvexes pourront étre plus petitesque celles
des empennages minces et plans. Dans ce cas
le bénéfice de poids, de robustesse etde résistance
aérodynamique devient plus notable encore.

Au point de vue aérodynamique, nous devons compléter
I'exposé précédent par les remarques ci-aprés. Ce comple-
ment est justifié parle fait que les profils biconvexes symé-

triques ou les profils dérivés sont aussi utilisés pour les
ailes sustentatrices. )

. 11 est intéressant de reprendre la comparaison des profils
précédents aprés aveir retranché des valeurs de la résis-
tance unitaire totale C, les résistances unitaires dues au
frottement superficiel.

Pour le calcul de larésistance unitaire de frottement sur
des profils biconvexes symétriques on peut, en premiére
approxzimation, appliquer les formules données précédem-
ment pour le caleul du frottement sur les surfaces planes.
Toutefois, il est préférable, pour un caleul plus exact, de
tenir compte du fait que la répartition des pressnons dyna-
miques sur le contour des profils biconvexes n'est pas
uniforme. On cbserve Uexistence prépondérante de dépres-
sions dynamiques [fig. 17 4) et les vitesses correspondantes
sont supérieures a-la vitesse du mouvement relatif.
Par suite, a égalité de coefficient de frottement, les com-
posantes tangennelles, sur la majeure partie des éléments
du profil, seraient augmentées dans le rapport du carré de.
la vitesse au droit de l'élément au carré de la vitesse du
courant non perturbé. A vrai dire les expériences sur ce
point sont assez limitées. En utilisant les résultats des

&54 &
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mesures des pressions sur des profils biconvexes symé-
triques il semble que la majoration indiquée précédemment,
calculée pour I'ensemble du profil, peut se calculer par la
relation :

C,-m == Cﬂai (1 4 111 2/d)

dans laquelle

Cfm serait le coefficient de frottement & appliquer pour
le cas des profils biconvexes.

Cp,, est le coefficient de frottement d'une surface plane
de méme profondeur ou plus généralement pour le méme
produit vitesse > dimensions., i

e/l est I'épaisseur relative maximum du profil biconvexe
symétrique,

Ainsi, par exemple, pour ¢j7 == 0,175 on aura :

Chop = Gy > LI

Si nous faisons le caleul pour les profils cités précéde

. e
ment nous aurons : pour {V > /) = 24 m*: sec, PP
o ey
C == 0,0038 i-?"' L we®
Ao 3 e Ay
. 3 fAEE
s0it e CLA '
= 0,007 I
. C-fflg) 0,007 ,.?:\\“ . /]
g 2 27

et le tableau ci-dessous donne les résultats du caleul :

s

Forme du profil . . . .} (1) (2} {3) (4 {5}

Résistance unitaire to- ;
tale . . . . . C, ==|o,o224]0,0502] 60,0108 | 0,0120 | 0,0154

Epaisseur relative maxi-
mum {¢/{} en p. 1oo} .| 3,3 5% 8.5 12,5 19,%

Réiistance unitaire due
au frottem:nt Cyy . . lo,0076l0,0081}0,00830|0,00805 0, 00925

Résistance unitaire duz
aux pressions G, . .|0,0148]0,0021} 0,0025 0,00335]0,00015

Résistance unitaire fron- ‘
tale { Résistance due
aux pressions, mais
rapportée 4 la section
diamétrale (5 ==e > L) ! :
) C’l =| 0,45 |0,0382 00205 0,0268 0,0315

255 €
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- Onvoit qu'au point de vue aérodynamique, c'est le pro-
fil{4) qui a une forme optimum et que sa résistance de forme
Cp est seulement 1/17 de celle d'un profil plat A bords
arrondis. On voit ausst que cette résistance de forme du
profil (4} est seulement le 1/4 de la résistance totale.

Enfin, pour ces profils biconvexes symétriques on a, en
moyenne :

Cop == Copy 075 () =G, 111 ) 4 0152 (i,

d'apres les valeurs expérimentales de la résistance fofals
a Pangle de portance nulle.

T.e terme (e;2)® contiendrait done, globalement, les
augmentations des résistances partielles de frottement et
de forme. Cette formule peut étre utilisée pratiquement,
avec une bonne approximation, pour le calcul de la résis-
tance unitaire fofale d'une aile biconvexe symétrique en
vraie grandeur- .

Dans le cas des modéles réduits essayés dans les labora-
toires aérodynamiques, on observe que les résistances uni-
taires sont plus faibles que celles données par la formule
ci-dessus. Toutefois laugmentation en (¢/2) 2 est confirmée,
Tout se passe dans ce cas, comme si la résistance de frot-
tement pour une plaque plane sans épaisseur était plus
petite que celle gu'on mesure quand la plaque mince a une
profondeur appréciable dans le sens du mouvement. Cer-
taines expériences sur l'écoulement de Plair autour des
plaques planes montrent eflectivement que les lois du frot-
tement superficiel ne s’établissent quw’au dela des premiers
éléments de la surface frottante. Sur une prefondeur plus
ou moing grande, mais qui est de Pordre des dimensions
des modéles réduits, intensité du frottement est diminuée.
Cest ce qui explique que la résistance unitaire des
modéles réduits d'ailes biconvexes \symétriques est plus
petite que celle  caleulée par la formule précédente.
Miais cette formule est certainement valable pour les ailes
en vraie grandeur avec la valeur :

oy = oy01nag (V4™

ot €B}

APPLICATION NUMERIQUE, :
1% Caleuler Ia résistance & l'avancement, a U'incidence oo,

2 36e
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pour une aile a profil biconvexe symétrique ayant les
dimensions suivantes : '

Envergure, L. = 10 métres. Profondeur, / =— 2z métres.
Epaisseur maximum, ¢ == o™ 30. Vitesse de déplacement,
A0 M I sec.

On a, comme dans exemple de la surface plane :

C_,-: 6,00311 pour V/ == 1oo m* : sec.

D’autre part :

, 0,30
&l == e =3 0,05,

Par suite on aura ;

CI‘, == 0,00022 4 0,195 2 {0,15)F = 0,01017.;

La résistance & U'avancement sera done ¢
7o

F, == 001017 3< 20 < Ty

= 31,8 kgs.

La puissance correspondante sera !
P, = 31,8 > 50 == 1.500 kgm 1 sec.

La puissance motrice, avec un rendement propulsif de
0,78, serait )
__ T.300

ey = 2,120 kgm (28,3 chx).

2% Caleuler la résistance a 'avancement 4 Vincidence o¥,
pour V == gom: sec, d'un empennage biconvexe symé-
trique ayant les dimensions suivantes :

Envergure, L, == 4 métres, Profondeur, 7.—= 1.3, Epais-
seur, ¢ = o™, 130.

On aura :

Cp== o,00326 pour V/, = 03 m*: sec
et par suite :
C-"a == 0,00052 - 0,175 > {o,!" == 0,00827
d'oi ; ~ : ‘

p—

. F, == 000827 3¢ 5,2 ¢ -%%— = 6,8 kgs.

BsE
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§ 2. — ETUDE DES ORGANES SUSTENTATRURS

Nous examinerons dans cette étude les caracté-
ristiques aérodynamiques des voilures sustenta-
‘trices et leurs variations qui dépendent du profil,
de la forme et de la juxtaposition des ailes. En
vue de rester le plus strictement dans le domaine
des applications pratiques nous nous attacherons
plus spécialement aux caractéristiques des ailes
d’envergure finie ; nous mentionnerons cependant
que les propriétés et le tracé des profils d’ailes
sustentatrices découlent de I'étude théorique de
I'aile d'envergure illimitée. '

a) Calcul des ailes monoplanes. — Considérons
une aile sustentatrice ayant un profil biconvexe
symeétrique analogue a ceux gue nous avons
étudiés précédemment pour les empennages d'a-
vion. Quand la ligne moyenne du profil fait un
angle nulavecla direction du mouvement relatif,
(fig. 16 @) nous savons que la résultante des
actions aérodynamiques est une résistance a
Vavancement, qui se réduit presque a la seule
résistance de frottement pour les profils corrects
et peu épais, Les molécules fluides, écartées par
le profil, reprennent & une distance faible, en
arriére, une trajectoire rectiligne parallele a la
trajectoire initiale. Au voisinage de Vaile elles
suivent des trajectoires incurvées, symeétriques
par rapport & la ligne moyenne ou axe du profil.
On congoit, que dans ces conditions, les compo-
santes normales aux éléments du contour aient
une résultante nulle suivant la normale a la
direction du mouvement. On dit alors que le
profil travaille &4 l'angle de portance nulle,

o s8e
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Si nous inclinons l'axe du profilsur la direc-
tion du mouvement relatif la symétrie de 'écou-
lement primitif est détruite (fig. 16 4). Un nouvel
écoulement prend naissance dans lequel les
trajectoires des molécules fluides sont différentes
en dessous et en dessus de l'aile et comportent
des vitesseés également différentes en grandeur.
En arri¢re de I'aile nous constatons que les trajec-
toires du fluide ont une direction différente de

b) Lignes do courant & un angle d'incidence modérd.

Fig. 16. — Aile monoplane 2 profil biconvexe.

leur direction primitive. Dans I'exemple considéré
ces trajectoires sont « défléchies » vers le bas.
Cette déflexion du courant, produite sous la
contrainte de l'aile inclinée, améne une réaction
du courant sur l'aile. Cette réaction sera évidem-
ment - dirigée en sens inverse de la contrainte
imposée par laile & la masse d’air influencée. .

Dans ces mémes conditions les pressions dyna-
miques sur le contour extérieur du profil ont éga-
lement cessé d'étre symétriques par rapport &
I'axe du profil (fig. 17). Sur le dessous ouintrados

550§ :
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de T'aile : nous mesurerons des surpressions et sur
le dessus cu extrados : nous trouverons des dépres-
sions. L'ensemble de ces pressions dynamiques
é¢lémentaires donnera une résultante légérement
inclinée en arriere de la normale & la direction
du moovement relatif. Si nous mesurons la ré-
sultante globale sur 1'aile nous la trouverons

@) Distribution des pressions dynamiques i angle de portance nulle
(symétrie compléte sur Uintrados et sur Dintrados), .
. S

&) Distribution des pressions dynamiques 4 wn angle d'incidence modérd,

Fig. 17. — Aile monoplane & profil biconvexe.
8. 17 P p

encore un peu plus inclinée vers Varriére par
suite des composantes tangentielles dues au
frottement de 1'air sur le contour. :

Une exploration des vitesses du fluide au voi-
sinage du profil montre que la grandeur des vi-
tesses relatives est accrue dans les zones de
dépressions et diminuée dans les zones de surpres-
sions. Tout se passe, en quelque sorte, comme si
on superposait & I'écoulement primitif (celui qui
correspond a 1'angle de portance nulle), un cou-
rant circulaire, ou cyclique, tournant autour du
profil dans le sens indiqué par la figure 18. En
composant géométriquement les vitesses dues A

® 6o &
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ces deux courants on verrait que les vitesses
résultantes en chaque point évoluent en accord
avec la distribution des pressions dynamiques,

Si nous augmentons 'inclinaison ou incidence
de l'aile sur le courant nous verrons se modifier
la répartition et l'intensité des pressions dyna-
miques sur le profil et la résultante correspon-
dante augmentera. On vérifie que la composante
normale au courant d’air augmente proportion-

Fig. 18, — Circulation autour de l'aile hiconvexe.

nellement & 'angle d'incidence, tant que cet angle
reste inférieur 4 une quinzaine de degres. Au dela
de cette valeur la composante normale croit plus
lentement, puis elle passe par un maximum, pour
décroitre ensuite.

La composante horizontale croit constamment
avec I'angle d'incidence et par suite avec la sus-
tentation. Au voisinage du maximum de cette
derniére la composante horizontale croit heau-
coup plus rapidement avec l'angle d'incidence.

11 y a donc un domaine limité des angles d'in-
cidence dans lequellécoulement du fluide autour
du profil présente une allure réguliére, avec
production de composantes sustentatrices pro-
gressivement croissantes, Au dela de ce domaine
Vécoulement de l'air autour du profil est modifié

&0 g
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4 nouveau et 1’expér1ence montre que cette per-
turbation est due aux décollements des filets
fluides sur U'extrados du profil (fig. 19). Comme
dans le cas ducylindre circulaire et de la sphére,
le fluide cesse d'obéir, en partie, 4 la contrainte
que lui impose le profil, trés incliné sur la direc-
tion primitive. Ces décollements s’accompagnent
de mouvements tourbillonnaires et une grande

%};}}““J"\‘on
LTS, :
‘%{}" 52 .3’0‘0’0 § ’:I:Q‘szzﬁt.\-’
L RRsRBE
Z /’fl:-,'.:.'!_, ".':f:f::l :f:: :’

*F:g. 1g. == Aile monoplane % praﬁl biconyexe. Lignes de courant
& un angle d'incidence trop grand mentrant des décollements im=
portants sur Uextrados du profil.

résistance a4 l'avancement résulte de ces per-
turbations.

Pour le moment nous ne considérons que le
domainedes anglesd’incidence dans lequel I'écou-
lement se fait sans décollements importants le
long du profil. Dans ces conditions, laugmen-
tation de l'incidence du profil est le moyen d’ aug-~
menter la résultante des pressions dynamiques et
par conséquent la réaction utile ou sustentation.

La théorie et Uexpérience montrent que, pour
un méme profil et un méme angle d'incidence, la
résultante est d'autant plus voisine de la normale
au courant d'air, que laile est plus étenduedans
le sens perpendiculaire au courant d'air. Théo-
riquement cette résultante serait normale au
courant pour une aile d'envergure illimitée.
C'est donc la 11m1tat10n de l'envergure qui pro-

&bz g .
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-dmt la composante de résistance 4 I’avancement
due 4 l'inclinaison du profil et qui s'ajoute a la
résistance qu'on observait a l'incidence nulle.
Examinons donc ce qui se passe aux extré-
mités de Uenvergure de l'aile. Les dépressions de
Uextrados et les surpressions de lintrados doi-
vent, évidemment, cesser d'exister avec la limi-
tation de l'aile, Il résulte, en ces zones mar-
ginales, une perturbation notable de I'écoulement

XY E D

Fig. 20. — Influcnce de la limitation de Uenvergure.
Formation des tourbillons marginaux,

du fluide autour du profil et au deld de celui-ci.
Le fluide, comprimé dans la zone d’intrados du
profil, échappant & la contrainte de celui-ci, tend
a contourner lextrémité de l'aile pour venir
combler la zone des dépressions de l'intrados.
On constate en effet qu'il se forme en ces régions
extrémales deux courants tourbillonnaires tour-
nant en -sens inverses (ﬁg 20), et qui se pro-
pagent dans le fluide jusqu’a une distance con-
sidérable en arriére de l'aile,

© Ces perturbations marginales ont une réper-
cussion sur toute lenvergure de Uaile. Il en re-
sulte une modification de la répartition théor:que

03¢
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des’ presslons dynam:ques et de 1a dlrect:on du
fluide en arriére du prohl.

On comprend que l'influence de ces perturba—
tions marginales sera d’autant plus importante,
pour un profil donné, que Venvergure sera plus
petite.

L'expérience montre que la résistance a avan-
cement due 4 Uinclinaison du profil est inverse-
ment proportionnelle a l'allongement de l'aile
¢'est-a-dire anrapport L/l de U'envergure & 1a pro-
fondeur dans le cas des ailes rectangulaires. Le
coefficient de cette proportionnalité inverse
peut étre calculé théoriquement et l'expérience
le vérifie avec une trés bonne approximation.

En résumé, la résistance 4 Vavancement d'une
aile sustentatrice se compose de deux parties.
L'une de ces parties ne dépend principalement
que de la forme du profil; pour cette raison on
Vappelle résistance ou trainée de profil. Pour
les profils de forme convenable et dans le do-

"maine des angles d'incidence utilisés en aviation,
cette trainée de profil comprend la part due aun
frottement superficiel, la part due & I'épaisseur
et celle due & la courbure. Nous avons vu précé-
demment que pour les profils biconvexes symé-
triques, peu epais, la part due au frottement est
prépondérante. 1l en est de méme pour des pro-
fils moyennement incurvés. Quoi qu'il en soit,
cette trainée de profil peut étre calculée, avec
une certaine approximation, en utilisant des for-
mules empiriques déduites des expérimentations
meéthodiques exécutées dans les laboratoires
aérodynamiques. Pour ce qui concerne la part
due au frottement il conviendra de tenir compte
de Vaugmentation des composantes tangeut:elles

B os &
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du fait de la répartition des vitesses sur le con-
tour du profil. Dans ce cas on trouve que la ré-
sistance de frottement augmente avec l'angle
d’incidence, c’est-a-dire avec la grandeur de la
sustentation. De toutes maniéres cette compo-
sante de la résistance sera minimum, toutes choses
égales d'ailleurs, quand la surface extérieure du
profil sera bien polie.

L'autre partie de la résistance 4 I'avancement
de Yaile sustentatrice est indépendante de la
forme du profil. Elle ne dépend que des dimen-
sions relatives et de la forme en plan des ailes.
On 'appelle résistance auto-induite ou résis-
tance induite parce qu'elle provientde l'influence
des tourbillons marginaux sur la répartition des
pressions dynamiques autour du profil incliné et
le long de I'envergure de l'aile. Cette résistance
induite peut étre calculée théoriquement etl’on a
vérifieé expérimentalement qu'elle est effective~
ment proportionnelle au carré du rapport de la
sustentation & I'envergure de l'aile.

Le coefficient de proportionnalité est numéri-
quement déterminé pour lesdifférentes formes en
plan des ailes sustentatrices monoplanes (ailes
rectangulaires, elliptiques, trapézoidales, etc.).

Cette réduction de la résistance induite avec
l'allongement des ailes s’accompagne d’un autre
avantage au point de vue de la grandeur de la
sustentation. Nous avons vu plus haut que la
composante sustentatrice augmente avec l'angle
d'incidence. Mais la théorie et U'expérience mon-
trent que l'angle d’incidence nécessaire pour
produire une sustentation déterminée est d’autant
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plus petit, pour un profil donné, que 'allonge~
ment de 1'aile est plus grand. On est donc amené
aconsidérer que l'angled’incidence a donner & une
aile (fig. 21), pour obtenir un effort sustentateur
déterming, se compose aussi de deux parties :

1 Un angle d'incidence théorique qui dépend
de la forme du profil et qui correspond 4 Uangle
qu’il faudrait donner 4 une aile d’envergure infinie
pour produire la sustentation désirée;

Fig. 21. — Réactions adrodynamiques sur 1'aile
denvergure limiiée.

2° Un angle d'incidence qui ne dépend que de
la forme et des proportions de l'aile. :

On V'appelle aussi angle auto-induit ouangle
induit. 11 est proportionnel a la sustentation et
inversement proportionnel au carré de 'enver-
gure. Le coefficient de proportionnalité étant
sensiblement le méme que pour la résistance
induite,

Il résulte de ce qui précéde que le calcul com-
plet des composantes unitaires de la résultante
aé¢rodynamique et des angles d’incidence corres-
pondants peut étre fait pour une aile monoplane
de proportions quelconques. En général, ce caleul

B 66 &
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se fera a partir des valeurs expérimentales déter-
minées pour chaque profil avec un modeéle rédnit
d'allongement -déterminé. On élimine ainsi toute
incertitude ou imprécision sur les valeurs de la
résistance de profil et de 'angle d’'incidence théo-
rigue. :

Les éléments de ce calcul sont indiqués dans
la note ci-dessous, avec ceux relatifs au calcul
des cellules ‘multiplanes dont nous allons parler
maintenant.

o) Calcul des cellules multiplanes. — Si 1'on
constitue le sustentateur par la superposition de
deux ou plusieurs ailes monoplanes, les phéno-
menes indigués précédemment se conservent
quantitativement et il se produit, en outre, entre
les diverses ailes de la cellule biplane ou multi-
plane, des interactions qui modifient la grandeur
des composantes de la réaction aérodynamique.

Pour chacune des ailes constitutives de la cel-
lule sustentatrice, la résistance i Vavancement
comprendra :

1° La résistance théorique ou trainée de profil ;

2® La résistance auto-induite due aux tourbil-
lons marginaux de laile considérée comme
isolée;

3° Les résistances induites dues aux interac-
tions des autres ailes sur l'aile considérée,

De méme, l'angle d'incidence, 4 donner 4 cha-
cune des ailes pour l'obtention d’une sustenta-
tion déterminée, comprendra :

1° L'angle théorique ;

2° L'angle auto-induit ; _

3* La somme des angles induits dus aux in-
geractions des autres ailes.

& o7 &
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Comme précédemment, le calcul de ces quan-
tités peut étre fait 4 laide des formules de la
théorie des ailes sustentatrices (voir note ci-des-
sous). Les expériences vérifient bien les valeurs
ainsi calculées.

Dans la pratique on considere préférablement,
pour les cellules multiplanes, la résistance in-
duite totale et 'angle induit total. Les valeurs de
cette résistance induite totale caractérisent les
propriétés aérodynamiques de chagque combinai-
son d’aile et font apparaitre U'influence de l'en-
treplan et 'influence des proportions de chacune
des ailes.

Il est indispensable d'indiquer ici les principales formules
et coefficients utilisés dans le caleul des cellules sustenta-
trices. ‘

AILES MONOPLANES. — Soient F, et F, (fig 21), les com-
posantes paralléles et normales au mouvement relatif pour
une aile isolée de surface S et d’envergure L. Solent C; et C;
les coefficients unitaires correspondants et définis comme
il a été dit.

La trainée totale F, est égale & la somme de la trainée
de profil F, et de la trainde induite F, soit :

F: == F.ro + F::i
on encore ;-
C: = c:n + C_m‘-
. 5\
De méme, l'angle d'incidence ¢ & donner a laile pour
produire la sustentation C; est la somme de Pangle d'inei-
dence théorique i, et de Pangle induit 4,; soit :

@i,
fnous verrons plus loin la détermination de G, etde 7, En
ce qui concerne C,, et #,, la théorie des ailes sustentatrices

d’envergure finie (Theorie de Prandtl) conduit aux formules
suivantes :

=08 @
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F?
W = T
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qu'en peut écrire
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ﬁLﬁ A

Le paramétre & dépend de la foz‘me en plan de l'aile et

doit étre déterminé expérimentalement.
LA

Le rapport s'appelle fréquemment : Pallongement

réduit ou effectif, parce que si 'on admet 2 = 1 pour les
ailes rectangulalres ce rapport devient égal & Lys = %,
A étant Pallongement géométrique de l'aile.

o e e __L.'.ﬁf....._.....____._...q.;

Fig, 22, ~ Comparaison des distributions de sustentations pour
une aile rectangulaire d'allongement 5 et pour une méme sus-
tentation moyenne égale & 1. La courbe en pointillé représente
la loi de distribution déterminée expérimentalemeni pour un
angle d’incidence moyen.

La courbe EE correspond & la dkstr%butwn elliptiqgue. La courbe BB
correspond i unae distribution thdorique se rapprochant de celle pmposse
par Betz,

La droite RR correspond & une distribution rectangulaire.

Pour les ailes monoplanes, sur lesquelles la répartition
de sustentation suivant l'envergure peut étre considérée
comme étant elliptique, on a trouvé théoriquement : & = 1.
C'est la trainée auto induite minimum. Une telle répartition
de sustentation se produira sur des ailes dont la forme en
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plan serait une cllipse ou une demi-ellipse, les profils suc-
cessifs étant homothétiques et calés & la méme incidence,

La répartition elliptique de Ia sustentation ne se produit
pas rigoureusement sur les ailes dont la forme en plan est
rectangulaire. A mesure. que 'allongement augmente la
distribution de sustentation devient de plus en plus uni-
forme et s'approche graduellement de la distribution rec-
tangulaire (fig. 22). La trainée induite dans ce cas devient
plus grande que celle qui correspond 4 une distribution ellip-
tique. Les différences ne sont cependant pas trés grandes
et on les néglige assez couramment.

Cependant, pour un caleul correct dans le cas des ailes
monoplanes rectangulaires, on pourra utiliser les coeffi-
clents %% indiqués ci-dessous et calculés d'aprés des for-
mules théoriques dues i Betz,

AILES MONOPLANES RECTANGULAIRES
Valeurs de £ en fonclion de &,

A1y oo 3 4 51 6 7 8 9 | 10
B 1 10,988]0,97810,909] 0,90 | 0,95 jo,942{0,9350,924/0,915

En définitive, la résistance unitaire C, et langle d'inci-
dence ¥ d'une aile monoplane sont donnés par les for-

mules : e s
Co=Cat 7~ FIF

s c. s
== do, o+ GEE 2% 513

4 N
Si 'ona déterminé expérimentalement les valeurs de C,
et de ¢ pour un profil et pour une aile (1} construite avec ce
profil, on pourra calculer les composantes unitaireset l'angle
d'incidence pour toute aile (2) ayant le méme profil, en uti-
lisant les relations : : N

[ Cop=Cu=C,

_ C S 5,
Cotm = Comm + o [(kiil‘ - Uﬁh)']

N ) C= | S, S. '
\“=“+?{mQ”WM&L”
i 2 g0 &
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Fig. 23. — Ailes monoplanes d'envergure limitée.
a) Polnires of courbes unifaires d'ailes O'allongements différemts, ~—
b) Points expérimentaux des polaires précédentes r: Ges i Unllongement
5 par application du calenl de la résistance induite, M
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Ces relations expriment que les polaires des ailds d'al-
longement différent sont décalées les unes par rapport aux
autres de quantités bien définies et proportionnelles & C.2,
Elles ontdone Vaspect général dela figure ci-contre (fig. 23).

Dans le systéme d'axe OC,, OC, on peut tracer a priori
les paraboles représentant Jes valeurs de Gy, pour différents
allongements. Si on ajoute aux abscisses Cg de cespa ra-
boles la valeur de C,, correspondant au profil considéré
on obtiendrala polaire calculée. Pour les bons profils d'aile,
cette polaire calculée coincide avec la polaire expérimen-
tale dans le domaine des angles d'attaque pour lesguels le
profil reste hon, c’est-a-dire pour lesquels il ne se produit
pas de décollements.

En deg¢a et au deld de ce domaine la polaire expérimen-
tale se détache plus ou moins do la polaire calculée.

Les formules précédentes s’appliquent également au
caleul des cellules multiplanes, Les valeurs des paramétres
K dépendent non seulement de la forme en plan des ailes
mais en outre elles dépendent de Dentreplan relatif des

‘ i
Fig, a4, — Cellule biplane d'entreplan relatif T avee
Uensemble des tourbillons marginaux.

ailes superposées, de leur décalage et de leur interineli-
naison. Elles dépendent aussi des proportions relatives des
ailes constitutives de la cellule, '

Prandtl a ¢tabli les formules théoriques permettant de
calculer les cellules biplanes en général et les cellules tri-
planes daps le cas des ailes de méme envergure. Pour les

EAVER
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cellules multiplanes il a donné des formules approximatives.
Nous résumerons ci-aprés les éléments nécessaires au cal-
cul des cellules.

Celluies biplanes (fig. 24). — Dans le cas le plus général,
la cellule biplane sera composée de deux ailes inégales avec
un entreplan quelconque. Nous supposerons d'abord qu'iln'y
ani décalage, ni interinelinaison entre les deux ailes.

La résistance induite d'un biplan droit est dennée par la
formule ;

(ST x* x ‘
Cugiy =5 T [?"H'F“ —x]a-l—-{:-w-xj’].
dans laquelle :

Sy est la surface portante du biplan composé des ailes
inégales (1) et (2).

L, est l'envergure de Vaile la plus grande;

Bo= et Ie rapport de l'envergure de l'aile la plus

petite 4 Uenvergure de l'aile la plus grande:

x est le rapport de la sustentation ¥ (2) de l'aile la
plus petite 4 la sustentation totale Fj,, du biplan, En
d’autres termes on a .

F (2 = F‘(H > ®

et par suite
Fuy= F’h} > 1 — a),

Enfin, ¢ est le coefficient d’interaction (ou d'induction)
mutuelle des deux ailes (1) et (2). Ce coefficient dépend du
rapport des envergures (@) et aussi de 'entreplan relatif

moyen.
L+

2

Si % est l'entreplan, le rapport J/ sera l'entre-

plan relatif moyen.

La formule précédente exprime que la résistance induite
de la cellule biplane est la somme des trainées auto-
induites de chacune des ailes avec les trainées d'induction
mutuelle. : .

Par analogie avec les formules générales données pour
les ailes monoplanes nous pourrons éerire @

Cr? S, . C, 8
Com= "5 T o =g Xom
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avec ) N
I

K -
x® x .
_LL-’_+ZTJ-_ {I—x)u'-J.—_(I——x}‘

Prandtl a montré qu'il existe une valeur de w, pour chaque
L+1,
P
donne a C, 4 (#) Ia valeur minimum.
Cette valeur particulitre de x est :

valeur de et de %/ squi rend K? maximum et qui

W
bt

X, =

o

et la valeur correspondante de K? est alors

e o)

[

K!

o

En constituant le biplan avec les proportions imposées
par la valeur x, on aura la cellule de résistance minimum
dans chaque cas particulier. Mais, en général, les propor-
tions & donner aux ailes constitutives d’un biplan sont
imposées au constructeur par d’autres considérations que
celle du minimum de résistance adrodynamique, .

Dautre part, autour de la valeur optimum x == x,, le
paramétre K? varie trés peu et par suite il est indispen-
sable de connaitre ce parameétre dans le cas général on »
est quelcongue. :

Dans ce but, nous avons effectué le caleul de K2 par la
formule générale pour différentes valeurs de p, et de 'en=
Lo+ I

2

treplan relatif moyen A/ . en fonction du rappert

L[l des cordes des ailes,
11 est facile de voir gu'on a

Dans ce caleul, nous avons utilisé les valeurs du coeffi-
cient o, données par la formule

T

. LTSS
> €
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Cette formule d'interpolation, donnée par Prandtl pour le
cus des biplans & ailes égales, vérifie bien les résultats expé-
rimentaux des Laboratoires aérodynamiques, tant pourles
biplans & entreplans normaux, que pour les biplans fictifs
qui interviennent dans le calcul de Pinfluence d'un sol sur
une aile ou une cellule sustentatricet.

Ensuitt nous avons calculé les coefficients o dans le cas
des ailes inégales {p @2 1), par la méthode indiquée par

Prandtl; soit:
g == 0,5 -——\/s*-{— (%)%

s==0,8q (1 — 7} — o1

avec i

2,50
T, 5 — 0,02
Sl =t
T+w’ PT
1
N E TS L,
S L*i;ﬁ :

§ =

T oz

T

Le calcul a été fait, pour différentes valeurs de p soit 3
B o1 0,85 0,65 et o4,

Les graphiques (fig. 235, 26, 27 et 28) représentent le ré-
sultat de ces calenls,

Le graphique (fig. 25) correspondant au cas des enver-
gures égales montre que K est maximum, pour toutes valeurs
de 2L, quand 4!, = 1, c’est-d-dire quand les ailes sont
¢gales. La cellule biplane & ailes égales présente done la
résistance minimum dans tous les cas,

Le graphique (fig. 26} correspondant au cas des enver-

. L .
gures inégales, avec u=—= L—' = 0,8 montre que K* est maxi-
4

mum pour des valeurs de /,//, qui diminuent avec /L.
Le biplan le meilleur, dans ce cas, comportera toujours
des ailes dont les cordes seront différentes, Mais pour un

1. A. Toussaint. Eiude sxpérimentale des lois de similitude eu
adrodynamigue, chapitre v. « Etudes particuliéres des interactions
dues 4 la présence d'un sol » (Thése de doctorat}, -
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k/L,, donné on voit que K? varie peu autour de son maxi-
mum et qu'on pourra obtenir des biplans trés satisfaisants

i

7

\
%

o
AT N
| ,f*’el . e
AL L 2
NNy amA
A7
V) 4 i S
v & & &F %.
_f .
g 3 L 3
o "?_,; ; ‘[.i[ = 2
s e
% TOEE .
R LA B S
Sl LAY LR
- RN/
R IRIAY 7 )
Wy 4 N
EL A A

au point de vue aérodynamique en adoptant des valeursde
iy/l;, un peu différentes de celles qui correspondent 4 K*
maximum., :
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Les mémes remarques s’appliquent au graphique {fig. zj]

qui correspondent au cas ol p == 0,0.

v '
*SPATINIISUOD SIYFE SOP SWAILIUZ O .ﬂm.m. s3pi0o sop jioddes np 30 daanI =
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Sur le graphique (fig. 28) qui corres

0,4 les valeurs optima de 7,/1
tend vers le sexquiplan cf les valeurs maxima de K?* dif

férent peu de l'unité,
4
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Pour caleuler les valeurs de K2 correspondant 4 des
valeurs de g intermédiaires éntre celles des graphiques on

4oF
\ (oetficient ¢
o ]mcr 1! mfcal dej
» \ ‘ Cellules biplanes
T‘ormle: d.:ﬁ;ndif
OB
\ =6, 055 1%]']5&
iy 4
03 \ \ ﬂ” 3SRy
\ L.v:a g (L vlag)

‘ 55
66 tn-ﬂ—&— ,fa.a

' \K 20861 (-6) o
AN N

AN

Nl N
L \\
o NAN
. N S
0,3 %'\_ \b_\\
S
o2
UJ'| i
| .
% a 49 ) CET
ALY

Fig. 2g. ~ Graphique du coefficient @ pour le calenl’
des cellules biplanes.

peut prendre une valeur ‘moyenne proportionnelle entre
celles lues sur les graphiques,

Par exemple pour déterminer les valeurs de K2 pour
i == 0,0 on peut prendre la moyenne :
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1 N . - .
T Fmn T K=oy

Cecirésulte de ce que les courbes de variation de K? avec
pour un méme 2/1, ont une courbure peu prononcée,

Pour permettre au lecteur de calculer directement les
valeurs de K* applicables aux cellules biplanes et triplanes,
nous donnons dans le graphique figure 2q, les valeurs du
coefficient (), d'induction mutuelle de deux ailes, en fonction
de Uentreplan relatif moyen k/Ln et pour diverses valeurs
durapport = L,[L;. B

Les formules employées pour I'établissement de ces gra-
phiques sont celles indigquées page 75.

EXEMPLES NUMBRIQUES . — 1° Cas d'une aile monoplane. —
Caleuler la résistance auto-induite d'une aile monoplane
de 1o métres denvergure et de 2 métres de corde.
 La résistance induite Cg sera donnée par la formule
avec k* == 0,06 soit :

(o 20
O o i === 0,062 C*
= T 0,90 , 10" !

d'ot1 le tableau numérique ci-dessous :

VALEURS VALEURS - VALEURS VALEURS

de C o de Oy, ) de C, de €,
o 0 1,0 o,0002
0,0 o,00204 . 1,2 0,0033
0,4 0,01060 1,4 0,1300
0,6 o,02380 1,6 0,10g5
o, 8 0,0424

Aux valeurs de C,; ainsicaleulées il suffirait d’ajouter les
valeurs de la résistance de profil C, (calculées ou déter-
minées expérimentalement) pour ohtenir la résistance uni-
taire totale C,. Lesvaleursde C, et de C; permettent alors
le tracé de la polaire théorique que expérience vérifie jus-
qu'aux angles d'incidence pour lesquels apparaissent des
décollements importants,

2° Cas d'une celiule biplane & ailes égales. — Calculer la
résistance induite totale d'une cellule biplane composée de
deux ailes rectangulaires de 10 métres > 2 métres, 4 Ven-
treplan % = 2 métres, .

s 70 & i
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L’entreplan relatif sera ' .

2
AL = el LS

Pour I/, = 1 le graphique (fig. 25) donne
K= 1,347

et la résistance induite de la cellule biplane sera
C* 40
C.. "‘.__: — e e C.o
il bi o 1,347 3 '—-104 = 0,0945 (.

On pourrait donc établirle tableau numérique des valeurs
de C,, () en fonction de C;. ’ )

Remarque. — Pour chacune des ailes monoplanes consti-
tutive de la cellule biplane exemple 1° nous avait donné

 Cogyy = 00662 C 2

On voit, que la superposition de deux ailes mono-
planes d'allongement 5, en un biplan avec entreplan égal ala
corde des ailes, correspond @ une majoration de la résis-
tance induite, dans le rapport

0,0045
0,000z T fx430.

Toutefois, il convient de remarquer, que le biplan ainsi
constitué n'est pas directement comparable au monoplan
initial, car la surface portante a ¢té doublée. La comparai-
son serait plus rationnelle, aupoint de vue aé¢rodynamique,
avec une cellule biplane composée de deuxailes monoplanes
de 10 métres > 1 métre, a Ventreplan # =— 1 métre. Dans
‘ce cas on aurait 1 2/L == 0,1 etle graphique (fig. 25) donne,
K? == 1,21 peur 4/, == 1. Pour ce biplan, la résistance
induite totale serait donc : ) .

Crl . :
Coy) = T 7oy e nat o8 G

Pour une méme envergure et une méme surface portante,
ia cellule biplane i ailes égales est danc supérieure 3
V'aile monoplane. Le bénéfice est dit au fait que la bonifica-

38 &
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tion des résistances « auto-induites » des ailes du hiplan,
dont Pallongement est double de celui de Faile monoplane,
Pemporte sur la résistance induite due & linteraction des
deux ailes.

Pratiquement, il faudrait tenir compte de beaucoup
d'autres considérations pour définir Ia cellule biplane com-
parable & une aile monoplane donnée. Ainsi la cellule
biplane avec deux ailes de 10/1, 4 Pentreplan de 1 métre,
nécessiterait pour sa réalisation un certain nombre d'arma-
Atures extérieures (montants et haubans' ) alors que laile
monoplane de 10 métres > 2 métres, ayant une épaisseur
double, pour un méme profil, pourrait permettre unc cons-
truction sans armatures extérieures. Il faudrait alors ajou-
ter, a la résistance induite de la cellule biplane, les résis-
tances passives des armatures, pour rendre la comparaison
logique au point de vue des résistances aérodynamiques
totales. )

En outre les considérations théoriques précédentes ne
tiennent pas compte du fait expérimental suivant,

Pour un méme profil d’aile, la sustentation unitaire maxi-
mum d'une cellule biplane est généralement plus faible
que celle de 1aile monoplane. Pour cette derniére un allon-
gement moindre tend 4 produire aussi une diminution du
C;maximum. Engéndral, la cellule biplane sera en infériorité
acet égard, Silon veut conserver a lavion la méme vitesse
minimum d’atterrissage, lagnelle dépend des valeurs du €,
maximum et du poids par métre carré de surface portante,
il faudra augmenter légérement la surface dans le cas de
la eellule. I'avantage théorique de la cellule biplane sera
encore amoindri de ce fait.

{1 faudrait encore ajouter & ces considérations les com-
paraisons de poids, de facilité de construction, etc.

Nous pensons que ces comparaisons entre les cel-
lules multiplanes et les ailes monoplanes ne peuvent étre
faites par les seules considérations aérodynamiques, sans
risquer de conduire 4 des conclusions que ne vérifient pas
toujours les réalisations pratiques.

3° Cas d'une cellule biplane & ailes inégales. -~ Calculer
la résistance induite d'une cellule biplane composée d'une
aile supérieure S, de 10 meétres > 1™,60 et d'une aile infé-
rieure Sg\de 6 métres >< 0,006, & Uentreplan de 1™,40.

& 81 & ToussaNT, = 6
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L'entreplan moyen sera

AL

LT S
T S 0,175

Le rapport des cordes sera

Yy 0,006 .
=15 EFTER

e graphique (fig. 27), par interpolation facile entre les
courbes i/L = 0,13 et 2/ == 0,20, donne

K# = 1,03.
On aura done :
c 20
P R 2
T ow 1,03 3 100 00020 G,

car + 8, == 10 > 1,6 4~ 6 > 0,00 == 20 métres carrés.

Sous les réserves mentionnées ci-dessus, cette cellule
biplane serait encore légérement supérieure a 'aile mono-
plane de mémes surface et envergure,

Pour ce méme rapport denvergure L,/L, == 0,6 et pour
ce méme entreplan moyen, la cellule biplane optima serait
donnée pour Z,//, = o.25. En conservant L, == 10 métres
et 5, = 20 métres carrés on aurait par suite.

L, (1 4 —;—’—):: 20
§
d'on : '
I, = oam gy
et par suite :
Iy == o™ 453,

Le graphique {fig. 27) donne alors K2 = 1,055 environ,
et 'on aurait
Cu,q,y = 00005 CF5

On voit que la différence est trés faible entre les résis-
tances de la premiére cellule biplane et de la cellule opti-
mum et que ce serontsurtout des considérations construc-
tives qui détermineront le choix entre les deux solutions,

S 8z¢
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Nous terminerons cette série d’exemples numériques par
le cas d'un rapport u intermédiaire entre les valeurs cor-
respondant aux graphiques (fig. 25 & 238).

Calculer la résistance induite d’une cellule biplane com-
posée d'une aile supérieure 5,, de 10 métres > 1% 60 et
d’une aile inférieure 5,, de 5 métres > 0™,80; 4 'entreplan
de 1™ 50,

Dans ce cas, le rapport

) B =05
Pentreplan relatif

1,50
3 = 0,20,

_ il =3

On a enfin | Lfl, = o,5.
Le graphique {fig. 27) donne

K‘(!M) = 1,027,

=
Le graphique {fig. 28) donne
! Ko = 0,93~
On pourra adopter
1,027 -} 0,93
K?u,s; e 0,98 -
et 'onaura :
2
Cow = "%" 2 == 0,050 C*

0,08 >< 10°

Une telle cellule biplane, sous les réserves déjd mention-
nées, serait donc légeérement supéricure an monoplan
d'égale surface et envergure.

On voit par ces quelques exemples toute la variété des
combinaisons, pen différentes au point de vue aérodyna-
mique théorique, qu'on peut adopter pour la réalisation
d'une cellule sustentatrice biplane ou monoplane.

CELLULES BIPLANES (suife)., — Influence du décalage et
de Dinterinclinaison. — Tout ce qui précéde s’applique
aux biplans droits, c’est-i-dire i ceux pour lesquels lés
centres de poussée sur chacune des ailes sont dans un
méme plan, perpendiculaire 4 la vitesse relative.

283 &

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



LAVIATION ACTUELLE

Pour de tels biplans, la théorie et I'expérience montrent
que Vincidence des ailes doit étre la méme. Une interincli-
naison faible (== 1 & = 2°) est sans influence appréciable
sur les qualités aérodynamiques de la cellule. Une inter-
limi:linaison plus grande augmente la résistance de la cel-

ule.

Le décalage en avant (positif) ou en arritre (négatif) de
I'aile supérieure d'un biplan est également sans intérét au
point de vue adrodynamique. Si l'on est conduit, par des
considérations diverses, a adopter une cellule décalée, on
pourra la caleuler avee les mémes coefficients K? qu'une

Fig. 30, — Cellule biplane avec  Fig. 31. — Cellule biplane avec
décalage des ailes. décalage et interinclinaisondes
ailes,

cellule droite, 4 condition de donner une certaine interincli-
naison aux ailes décalées. Ainsi, pour un décalage
positif (aile supérieure en avant) on donnera 4 aile infé-
rieure une incidence plus grande {interinclinaison positive).
Si 8{7 estle décalage relatif de 'aile supérieure, on peuwrra
donner a laile inféricure, une interinclinaison : ¢ = (5 >
8/7) en degrés. ‘

On pourra donner de méme une interinclinaison négative
4 laile inférieure, si I'aile supérieure est décalée en arriére.

Ces remarques ne s'appliquent d'ailleurs gu'anx biplans
4 ailes égales ou tout aun moins a cordes égales, On ne
peut rien dire dans le cas des ailes trés indgales.

CPLLULES TRIPLANES. — Le calcul théorique des cellules
‘triplanes n'a été fait par Prandtl, que dans le cas [d'ail.
leurs assez pratique) des envergures égales et des entre-
plans égaux, pour des cellules triplanes sans décalage, ni
interinclinaison des ailes.

28 &
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Dans ces conditions, la trainée induite totale du triplan
sera donnée par la relation :

Ct 8§ T
Coi ™ T-—-I-i-,‘;!- > [x«-[-—c,—-n {10, —20,) x G4 a—45,) ]

dans laquelle
Sy) est la surface portante de la cellule,

L est'envergure commune des trois ailes,

Fig. 320 — Cellule triplans 4 ailes égales.

x est le rapport de la sustentation de 'aile médiane (2)
4 la sustentation totule 1%, | En dautres termes on a
FS(QJ = F > x

® (g}
et

Faoy=Fm=TFyx (l :x)

g, est le coefficient d'induction mutuelle de deux ailes voi-
sines (1) et (2) ou (2) et (3). Si % est I'entreplan ou hauteur
totale de la cellule triplane, le coefficient o, est relatif a
Pentreplan relatif : /2 L. . ‘

5, est le coefficient d'induction mutuelle des deux aile
extrémes (1) et (3). Il correspond a U'entreplan relatif @ 2/L.

Ces voefficients sont donnés par le graphigue figure 2q,
pour g o= g, ) i

La formule précédente exprime que la résistance induite
de la cellule triplane est obtenue en additionnant ;

1° Les résistances auto-induites de chacune des ailes:

2° Les résistances d'induction mutuelle de chacune des
ailes avec les deux autres.

0 B8 e
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Elle suppose que ces résistances d'induction mutuelle
sont égales deux 4 deux.

Par analogie avec les formules générales données pour
les ailes monoplanes nous pourrons écrire :

cﬁ’ S{t)

. C, 5
Co="% T © 4= 7" Ty X7
avec |
K = =

U gy 2 (14 0y~ 8,) 4 % (3 - 0, — 4oy

Prandtl a montré qu'il existe une valeur de ¥ qui donne
la valeur minimum 4 C,; (f), mais le calcul montre, que
cette valeur minimum de C,, () est trés peu différente de

. . I .
celle quon trouve en falsant ! & = -—, c'est-a-dire pour

une csilule triplane composée de 3 ailes égales. Pratique-

(aeflicients Ye pour to J7inlans
i P

0,9\

"‘uk\“

95

ol 42 a3 aﬁ%qs :

Fig. 33. — Graphique du coefficient % pour le caleu
des cellules triplanes. :

ment, on peut retenir, qu'ily a intérét au peint de vue aéro-
dynamique 4 réduire quelque peula corde de aile médiane.

2 86 ¢
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Le tableau numérique ci-dessous donne les valeurs de K2
pour les triplans droits & envergures, ailes et entreplans

égaux.
2L K* hiL Kz
o I 0,30 1,507
0,05 1,125 0,35 1,57
0,10 1,213 0,40 1,633
0,15 1,291 .45 1,002
0,20 1,307 a,50 1,750
0,25 1,438
EXpMpLE NUMBRIQUE. - Calculer la résistance induite

d’une cellule triplane composée de 3 ailes égales de
g métres >< 0,74, & entreplan total @ i = 1,60,
On aura :

Sty == 3 >< g < 0,74 = 20 Métres carrés,
bl = RiLE == 0,178,
9 .
On obtient aisément, par interpolation, K= 1,333,
On en déduit :

Ca" 20 B
Coriy =3 T g 0,0590 €5

La solution du « meilleur triplan » pour les mémes sur-
faces et envergures conduirait 4

1 Ty — 20,
xm__'-j__.’____‘_

e — e
1,6 K
A2l = =5 = 008y soit @, == 0,68 d
6 dloll x, == 0,195.
AL = -é— == 0,178 80it 7, = 0,515 )

Alors on a
’ K2 = 1,303
G = 00383 €

valeur tres voising de celle trouvée pour la cellule 4 trois
ailes égales. ' :
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CELLULES MULTIPLANES. — Les méthodes de Prandtl s'ap-
pliquent aussiau calcul des cellules multiplanes en faisant
intervenir les coefficients dinduction mutuelle des ailes
deux & deux, Les calculs numériques sont évidemment
laborieux quand le nombre des ailes est important; mais ils
ne présentent aucune difficulté.

On peut aussi recourir a la formule approchée suivante:

C’S

© Lt 4 g8

j=

@y
dans laquelle :

L, est la plus grande envergure de la cellule multiplane.
8'==ELJ\ est la surface frontale limitée aux petites enver-

gures (fig. 34).

2

TR

| e i

-
Fig. 34. — Cellule multiplane.

51 toutes les envergures sont égales ¢

§ o= LY = TH

3

H étant la hauteur totale du multiplan et 'on aura :

_CrsCrs
Cottom™= ZIF L IH — RLKY
avec
oo (11 4.

Cette formule approximative est applicable aux biplans
et aux triplans, avec une suffisante approximation, quand
les ailes sont peu différentes en envergure et en profon-
deur. -
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¢) Influence de la forme du profil des ailes sus-
tentatrices. — L’aérodynamique théorique nous
enseigne qu'on peut tracer une infinité de formes
‘de profils, lesquelles, dans un fluide idéal (cest-
a-dire sans viscosité) représenteraient autant de
trajectoires possibles pour les molécules fluides.
Mais dans le fluide réel on observe des diffé-
rences notables entre les propriétés aérodyna-
miques des différents profils. Ces différences
sont imputables a apparition des décollements
des filets d'air pour certains angles d'incidence.
De telles perturbations augmentent la résistance
du profil et limitent rapidement la valeur de la
sustentation. .

Par exemple, pour un profil biconvexe symé-
trique, lattitude du profil & une incidence d'en-
viron 15° correspond au maximum de C._, lequel
est limité de ce fait a une valeur variable entre
0,8 et 1, suivant l'épaisseur relative du profil et
I'allongement de 'aile.

En incurvant la ligne moyenne on obtiendra
un profil dont l'attitude aux grands angles d'in-
cidence sera compatible avec les propriétés du
fluide réel. On pourra atteindre ainsi des valeurs
de plus en plus élevées du coefficient de susten-
tation. Mais la relation entre la sustentation et
Pangle d'incidence théorique ne peut étre déter-
minde en général, que par lexpérimentation
directe au Laboratoire aé¢rodynamique.

Le choix d'un profil d’aile sustentatrice, peut
done se faire en consultant les albums des résul-
tats expérimentaux. Dans cet examen on doit
¢liminer la part qui incombe aux dimensions des
modeles expérimentés et ramener les résultats
a un méme allongement. Les corrections de
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résistante induite et d’angle induit sont alors
fournies par les formules indiquées précédem-
ment. o .

(Quand les profils d'ailes dérivent les uns des
autres par modification méthodique d'un para-
metre déterminé (épaisseur relative, courbure
relative, ete.), on peut, quelquefois, résumer les
résultats expérimentaux sous la forme de lois ou
formules empiriques doht I'emploi pourra faci~
liter le choix du profil.

Les paramétres principaux de la forme d'un
profil sont : I'épaisseur relative maximum ¢/l et

s

“%B
&

[ A

Fig. 35. — Profils daile incurvés. Epaisseur et courbure,

la fleche ou courbure relative maximum de la
ligne moyenne f// (fig. 35). ' '
A égalité de courbure relative on observe que
les profils épais sont susceptibles de donner des
sustentations unitaires maxima plus élevées que
celles relatives aux profils minces. Cette pro-
priété a été vérifiée dans les Laboratoires aéro-
dynamiques, quand la vitesse et les dimensions
des courants d’air artificiels qu'ils emploient ont
permis d’atteindre des valeurs suffisamment
élevées du nombre de Reynolds. Toutefois, les
nombres de Reynolds ainsi obtenus sont encore,
généralement, bien inférieurs & ceux qui corres-
pondent aux dimensions et aux vitesses des
avions en vraie grandeur. La question de « l'ef-
fet de similitude » se pose donc au premier chef
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en ce qui concerne les propriétés aérodyna-
miques des profils d’ailes, Nous reviendrons
plus loin sur cette importante question parce
que les resultats expérimentaux correspondants
sont actuellement trop peu nombreux pour per-
mettre 1'énoncé de régles générales en ce qui
concerne les profils d’ailes.

Néanmoins les résoltats des Laboratoires aéro-
dynamiques modernes, pour des nombresde Rey-
nolds suffisamment ¢levés, ontrévélé les proprié-
tés remarquables des profils d'ailes moyennement
épais. Il en est résulté une importante modifi-
cation dans la conception des formes & donner
aux avions. En effet, les profils épais parmet-
tent le logement, a l'intérieur de 'aile, des arma-
tures a grand moment d'inertie; ce qui permet
de supprimer en totalité ou en majeure partie
les armatures extérieures et les résistances pas-
sives qu’elles comportent. ‘

De méme, & égalité d'épaisseur relative, 'aug-
mentation de la courbure de la ligne moyenne
permet, comme nous l'avons déja dit, 'obtention
de coefficients de sustentation de plus en plus
elevés. Mais, les profils trés incurvés, 4 haute
sustentation maximum, sont généralement mau-
vais aux sustentations moyennes ou faibles. En
d’autres termes, il est rare de trouver un profil
d’aile qui convienne a la fois pour les susten-
tations faibles (avicns de vitesse pure) et pour
les sustentations élevées (avions gros porteurs).
La solution idéale en cette matiére serait un
profil 4 courbure progressivement variable.
Mais les procédés de construction, pour la réali-
sation de telles déformations, sont généralement
complexes ou délicats. Cependant des solutions
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ont déja été réalisées (ailes Lachassagne) qui
semblaient pouvoir donner toute satisfaction.
Mais on doit reconnaitre que la mesure précise
des vitesses d’envol et surtout des vitesses d’at-
terrissage au C, maximan, se fait difficilement
sur les aérodromes. Comme ces vitesses sont les
seules caractéristiqgnes spéciales de laile a
courbure variable, les avantages de celle-ci
n'ont pas toujours €té mis en pleine lumiére par
les essais d’aérodrome.

D’ailleurs, les travaux constants des Labora-
toires aérodynamiques mettent en valeur trés
fréquemment des profils qui, par leurs qualités
aé¢rodynamiques, répondent suffisamment aux
conditions recherchées par Uingénieur pour la
solution d'un programme déterminé. Le plus
souvent il se trouvera plusieurs profils sensi-
blement équivalents. Dans ce cas, le choix
definitif est a4 faire par d'autres considérations
dont les principales sont, actuellement, la posi-
tion de la ligne d’action de la résultante des
actions aérodynamiques (centre de poussée) et
Pamplitude de son déplacement quand on fait
varier l'angle d'incidence. Ces quantités sont
aussi des propriétés inhérentes & la forme du
profil et nous les étudierons pius en détail dans
le paragraphe suivant, '

La solution la plus rationnelle du choix d'un
profil d’aile doit étre trouvée par les tracés théo-
riques de ces profils. En effet, un profil théorique
peut toujours constituer lenveloppe d'un sys-
teme de longerons de hauteur et d'écartement
imposés a priori, par des considérations cons-
tructives, par exemple. Mais en outre, le tracé
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théorique d'un profil permet de gouverner 4 volon-
telescaractéristiquesaérodynamiquesessentielles
et en particulier la grandeur du momeut
de la résultante par rapport 4 un point quel-
conque. On peut faire en sorte que le moment
unitaire a l'angle de portance nulle ait une
valeur bien déterminée. Cette condition est fré-
quemment imposée a U'ingénieur pour satisfaire
aux conditions de charge qu'on impose pour les
essais statiques correspondant 4 la fatigue d'un
avion en vol piqué. On trouve actuellement
assez peu de profils ayant été expérimentés et
répondant & cette condition particuliére, en méme
temps qu'aux considérations constructives.

Enfin le tracé d'un profil, par des procédés
théoriques, permet le calcul a priors des caracté-
ristiques aérodynamiques qu'aura ce prefil. En
particulier on peut connaitre: la distribution des
pressions dynamigues sur le profil, pour tous les
angles d’incidence utilisés couramment. L'expé-
rimentation au Laborateire, d'un certain nombre
de profils théoriques, montre que les propriétés
aérodynamiques ainsi calculées se vérifient avec
une bonne approximation, trés suffisante pour
les besoins de la pratique. La figure (36)
représente le tracé théorique d'un profil pour
lequel on avait fixé la valeur du moment unitaire
a Uangle de portance nulle.

Résistance de pro“il dune aile sustentalrice,

Nous avons vu, & propos des résistances passives dues
aux empennages, que Maugmentation de la résistance de
profil des ailes biconveses symétriques peut s'exprimer par
les relations.

. NFEAY
Cutgy = Gy (0 115 e o 0155 (1)
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.avec
Cx(;,o; == o,012a4 (V4~ "8, ‘

* Ces formules sont applicables a4 I'angle de portance nulle.
Le terme 0,152 {(¢/I)* mesure Vaugmentation de la résis-
tance de forme en fonction de I'épaisseur relative maxi-
mum (¢f7]. Ces valeurs sont applicables aux profils d’ailes
biconvexes, maisil faut v ajouter un terme qui tient compte
de lPaugmentation de la résistance de frottement avec
I'angle d’'incidence, c’est—z‘x;dire avec la sustentation. Quand

Fig. 36. — Tracé théorique d'un profil d'aile, dif « Von Mises ».

leprofil est incliné sur le vent relatif la distribution des
pressions et des vitesses adrodynamiques est considérable-
ment modifiée. D'aprés les mesures expérimentales sur
divers profils d'ailes, la majoration de la résistance due an
frottement serait proportionnelle 4 C; et assez indépen-
dante de la forme du profil. 11 en résulte, que la résis-
tance de profild’une aile biconvexe symétrique d’épaisseur
¢[l, pour une portance unitaire Cj;, serait donnée par la -
relation @ - . )

Curgy = Cugiy (1 + 11 € (3 0,05 C) + o150 ()

i
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On ne peut rien dire actuellement sur 1'é¢volution avee Cg
du terme qui représente la résistance de forme, méme en
s¢ limitant aux angles d'incidence pour lesquels les décol-
lements sont, modérés,

Influence de la courbure relative maximum.

Une ¢tude méthodigque de nombreux résultats expéri-
mentaux effectués sur diverses familles de profils d’ ailes a
conduit I'auteur aux conclusions suivantes.

Les profils expérimentés {famille d'ailes Royer) avaient
tous la méme ¢paisseur relative maximum (¢/f = 0,174}, La
courbure relative maximum (f”fl) de la ligne moyenne
variait depuis o {aile biconvexe) jusqu’a o,0925.

Pour les courbures relatives variant de o a 0,0y la résis-
tance de profil augmente avec /1 et les résultats expéri-
mentaux peuvent se représenter par la relation :

Cogipiy= rf(u3(1+I 11efly{140,05C, H—o,ljz( ) +o, 057(-‘{-") ‘

A cette résistance de profil il suffirait d'ajouter la résis-
tance induite, caleulée comme il a ¢té dit au paragraphe
preécédent, pour obtenir le C, total de Taile ou de la cel-
lule sustentatrice.

Remargue tniportante. — Les calculs précédents ne tien-
nent pas compte de la résistance due aux décollements sur
le contour du profil. Ces décollements se produisent ;
19 aux faibles sustentations, pour les profils trés incur-
vés; 2° aux. grandes sustentations, pour tous les profils,
Dans Tétat actuel, ces résistances supplémentaires ne
peuvent étre calculées, méme par des formules empiriques
résultant d’essais méthodiques.

Les décollements se manifestent sur les profils suivant
des lois encore inconnues et la résistance correspondante
varie considérablement avec la forme et Pattitude du pro-
fil.

La polaire calculée par les formules de C;, et de Ca, sera
done une polaire théorique optimum, coincidant avec la
polaire expérimentale dans le domaine des incidences
pour lesquelles le profil est bon, c'est-a-dire pour
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lesquelles les décollements sont extrémement faibles et
négligeables. On devra done recourir, presque toujours, &
Vexpérimentation directe pour déterminer les résistances
de profil, L utilité des formules précédentes est cependant
incontestable, car elles permettent de chiffrer Vinfluence,
sur la résistance i Uavancement, des paramétres pringi-
paux qui caractérisent la forme d'un profit d'aile.

Expréssz’au de la sustentation en fonetion
de Uincidence, pour un profil daile sustentatrice.

L'adrodynamique théorique permet de calculer la rela-
tion qui doit exister, pour un profil donné, entre Yangle
d'incidence total et la sustentation. L'expérience montre
que les susteniations réelles sont parfols inférieures de
84 10p. To0 aux sustentations théoriques. I écart diminue
d’ailleurs quand on augmente suffisamment le nombre de
Reynolds.

Pour les applications pratiques on pourra adopter la
relation suivante, entre la sustentation unitaire C; et l'angle
d'incidence 4, pour wun profil biconvexe svmétrigue :

C-—-’E. 27 (1 4 g)h o B 0,86 1 - &1k .
! 57,3[1+-§—{:.|.‘5)] IR SO

dans laquelle :

{1 -} &) est un coefficient qui ne dépend que de Tépais-
seur relative maximum ¢//, mais qui varie peu avec ce
paramétre. Ainsi, pour les valeurs de e/7 mféneures a1z
'0u I3 p. 100 0N pourra prendre,

{1 g} = {1 408 ¢/ X 1,10

& est Pallongement effectifde la surface portante, soit :

K
A = ——

S

K étant le coefficient de Munk, caleulable par les for-
mules ou valeurs numériques indiguées au paragraphe pré-
cédent.
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En remplagant les lettres par leurs valeurs numériques
on aura dene, pour un profil biconvexe symétrique :

5,45 A
0, = i
A1,

7 étant exprimé en radians.
Quand, 7, est exprimé en degrés, la formule devient :

0,005 A .
C, = 3°
T h+nn

Pour un profil d’aile ayant une courbure relative maxi-
mum £}, la formule précédente s'applique encore, mais il
faut remplacer 7 par la valeur (i+4 B); 5 étant 'angle de

Fig. 35, — Profils d'aile incurvés. Angle de portance nulle I
et incidence « rapportée 4 la corde intérieure ab.

portance nulle du profil, fig. 37. Pour les profils théoriques
# est donné par le tracé du profil. Ainsi, pour les profils
théeriques Joukowski on a sensiblement §° == 114 fJI. Pour
les profils empiriques § doit étre déterminé expérimentale-
ment. On pourrait le calculer aussi par une formule empi-
rique déduite des expériences. Ainsi, nous avons trouvé
o % 86 f1l, pour des profils incurvés dérivés d'un biconvexe
symétrique (Profils Royer, Lachassagne et Dewoitine). En
général, pour un profil queleonque, on aura done:

€ o 2093 b A f
: 13

Cette formule est valable dans certaineslimites de 'angle
d'incidence 7. En général, pour 7 = 14° on atteint le C;
maximum. On voit que celui-ci augmente avec flet il est
donné, assez approximativement, par la relation

A
C, (m) = =20 (340 L o).
(maz) = FE (r4° 4 fi0)
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- Aprrications NuMiriQues, — Calculer la polaire et les
courbes unitaires d’une aile monoplane de 10 métres d'en-
vergure et de 2 metres de profondeur (allongement 5) ayant
un profil incurveé avec fJ7 == 0,05 et une épaisseur relative
e/l = 0,15, Ta vitesse prévue pour Uavion muni de cette
aile étant de som : sec.

Calcul de la résistance de profil. — Pour VI =530 > 2=
100 m* @ sec., letableau {p. z2) donne €,.= 0,00311 : on aura

done
= 0,00023,

Cr‘flﬂ)

Al'angle de portance nulle, on aura:

C,ao ==0,0002 (1 4 1,11 > 0,35) 4 0.032 (0,13)% -} 0,037 < 003
== 0,025 == 0,00723 - 000342 -} 0,00185,

Et, pour une portance unitaire C;, on aura

Cry (o = 000723 (1 - 0,05 C) + 0,00527.

Calenl de la vésistance induife. — Nous avons trouvé
dans I'ekemple numérique, p. 79.

Eery 2
(.:‘(f: == 0,0002 C°

Calculde la résistance unitaire tolale, — On aura
CI = Cxo + C.t‘-

facilement calculable pour chagne valeur de C;. On en déduit
la polaire de l'aile considéree.

Calcul de la portance unitaive en fonction de Pangle
d'incidence mesuré par vapport & la corde intérieure
(notation normalisée). .

On aura :
— 005 5 o
Com Sy O
= 0,075 (i@ 4 fo].
Tangle de portance nulle sera, s'il s'agit d'un profil
Joukowski:
foo=moa14 >< 0,05 == 507,
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La valeur du C, maximum est donnée enfin, iaar la rela-
tion : .
Comax) == 0,0705 {140 4= 5%7) == 1.39

Le tableau numdérique, ci-dessous, résume les caleuls
relatifs d la courbe unitaire (Cy, 7) et & la polaire (C,, C.).

Y — 507 —30 e 30 [ Qv 100 140
C, o 0,19 | 0,40 | 0.613 | 0,835 | 1,04 | 1.25 | 1,39
C, le,01350,01257/0,01203 0,01272/0,01280(0,01287]0,01205]0, 01300
C#‘a o |o,00240(0,01002{0,024g0(0,0451 |o,0716 lo,1040 |0, 1280
C, |o,01235 |0,01497[0,0232510.0376210,0579 {o,08447]0,11003510,1410

Les graphiques (fig. 38) representent ces résultats,

JODCZ ; T O
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Fig. 38. - Polaires et courbes unitaires (Cs, 7), pour une aile
manoplane d'allongement A == 3 ct pour une cellule hiplane &
ailes égales avee un entreplan relatif 4/L = o,2.

Dans la pratique la courbe unitaire (C,, 7} s'infléchirait,
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quelque peu, en une courbe progressive, pour rejoindre le
C, maximum théorique a un angle légérement supérieur 4
14°. On observerait de méme, une inflexion de la polaire
vers la droite, avec un G, notablement supérieur a o,141,
pour C; max = 1,39.

Sur le graphique, on a figuré les points expérimentaux
représentant la moyenne des résultats obtenus 4 Saint-Cyr
ot 4 Gbttingen, pour une aile n° 430 (Profil Joukowski)
d’allongement 5, d'épaisseur relative ¢//== 0,13 et de fleche
maximum fj! = 0,05.

On voit qu'il y a un trés bon accord entre la polaire que
nous venons de calculer et la polaire expérimentale
moyenne correspondante, sauf linfléchissement vers la
droite pour les portances élevées, Ce déplacement corres-
pond a l'augmentation de la trainée qui provient des décol-
lements, lesquels augmentent & mesure que Vincidence
augmente. Le calcul ne peut en tenir compte. ' )

On voit de méme, gue la courbe unitaire, Ci, (i - ),
caleulée, est en trés bon accord avece les points expérimen-
taux moyens des résultats Saint-Cyr et Gottingen {compte
tenu de langle 2, == 2°,3, qui existe entre la corde théo-
rique et la corde intérieure au profil).

AUTRE EXEMPLE NUMERIQUE. — Calculer la polaire et les
courbes unitaires d'une cellule biplane composée de deux
ailes rectangulaires de 10 metres > 2 métres, & Uentre-
plan 7 = 2 métres. Le profil des ailes et la vitesse prévue
étant les mémes que dans Uexemple numérique ci-dessus,

Le caleul de €y reste le méme que précédemment.

Ie caleul de Cy, a ¢t¢ donné dans 'exemple numérique
page 8o soit : ‘

Cuyyy = 020045 G avee K* = 1,347,

L’allongement effectif de la cellule biplane est par suite :

KAL2 1y = 100 L
Sw | aswao 03T

La portance C; sera donnée en fonction de 4, parla rela~
tion : : -

0,095 < 3, .
G= 3—375'-&:%53'31 (F 4 5%7) = 0,0628 {10 - 50,7).

2 100 é
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La portance maximum sera, de méme;
C:(mﬂx} == 0,0b28 {14 + 5,7 = 1,230

Le tableau numérique, ci-dessous, donne les calculs
relatifs 4 la courbe unitaire (C;, 7) et & la polaire {(C;, Cy).

N 50y | — 30 oo 3¢ GO g 128 14°
Cop| @ ]os109 | 0,357 | 0u545 | 033 [ 0,922 | 1,10 | 1,236
C,a 0,0125 j0,012570,01203|0,01272{0,01280]0,0128710, 012950, 01300
C“'a‘(b} o o,00z70/0,01207|0,0283 [0,0508 |o,0803 |o,1107 jo,1450
C,(b) 0,0125 |0,01527]0,02470|0, 0410 [0,0030 j0,00317l0, 1200510, 1580

Ces résultats sont représentés sur le graphique (fig, 38)
~et, comme précédemiment, on corrigera légérement les
courbes théoriques au voisinage du C; maximum.
Le calcul pour une cellule biplane a ailes inégales ou
pour une cellule triplane se ferait de méme et ne présente
aucune difficulté,

.

d) Le cenire de poussée et le moment de la
résultante aérodynamique sur les organes sus-
tentateurs. — Cas des ailes monoplanes.
— La théorie et l'expérience montrent que la
résultante aérodynamique sur les ailes ou cel-
lules sustentatrices change de position quand
on modifie I'angle d'incidence. On peut étudier
ces déplacements en considérant ceux du
centre de poussée, qu'on définit par le point
d’intersection de la résultante avec la corde du
profil. De toutes maniéres, les lois de ces dépla-
cements sont assez complexes et leur détermi-
nation expérimentale est presque nécessaire pour
chaque profil particulier.
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11 est d'usage, maintenant, de remplacer cette
notion du déplacement du centre de poussée, par
une quantité qui lui est équivalente au point de
vue des applications pratiques et dont les varia-
tions sont moins complexes. Cette quantitée est
le « moment » de la résultante aérodvnamique
par rapport & Un axe perpendiculaire & la direc-
tion du mouvement relatif.

{1 convient donc, d’ajouter aux coefficients uni-
taires C, et C, dont nous venons de parler, un
coefficient unitaire C,, du moment longitudinal
de la résultante,

L’ensemble de ces coefficients econstitue les
caractéristiques aérodynamiques complétes d'un
organe sustentateur puisqu’il permet de définir,
pour chaque incidence, la grandeur de la résul-
tante (par C, et C)) et sa position dans 'espace
(par C,,). &

Pour les ailes monoplanes isolées, on mesure
généralement le moment de la résultante par rap-

¥

Tags 19. — Moment de la résultante aérodynamigue ¥
par rapport au bord d'attague.

poft 4 un axe passant par le point A du bord
d’attaque du profil. Dans ces conditions, on
aura, fig. 39 :

My = Fo X AC = ‘/Fﬁ -+ B2 AD. .

Pour les angles d'incidence utilisés en avia-
' S 102§ .
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tion, 'influence de la composante F,, sur la valeut
du moment, est megligeable et1'on peut admettre,
sans erreur grave :

My = F; > AC,

On définit le moment unitaire C,,, par la rela-

tion :
M AC L x
Cn;im—-—m-—ch-—l—u_c:_f
AC = x est alors la distance du centre de

poussée C au point A et x/l est la distance rela-
tive, en fraction de la corde de référence du
profil. .

Pour les ailes monoplanes, le moment uni-
taire C,, dépend de la forme du profil (principa-
lement de la courbure relative maximum f//) et
de l'angle d'incidence. On vérifie que dans le
domaine des angles d'incidence utilisés en avia-
tion, la valeur de C, est proportionnelle a la
sustentation unitaire C; (ou a U'incidence), le coef-
ficient de proportionnalité étant le méme pour
tous les profils.

En particulier, pour tous les profils biconvexes
symétriques, on a :

Cm = 0,25 Ca.
| Pour les profils incurvés, le moment unitaire
n'est pas nul pour C, == o, et 'ona:
Co 222 G, = 0,25 G
Co, dépend principalement de la valeur de

la courbure f]I.
Le graphique représentatif des variations
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de C,, avec C, sera donc une droite dont I’abscisse
a lorigine, C,,, varie d'un profil & un autre et
dont l'inclinaison, sur ladirection de C,, est égale
a 0,25 (fig. 40).
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Fig. 40. — Variation du moment unitaire Cm‘ ay 3VeC la portance
unitaire C,. Détermination approchée du centre de poussée C.

L'¢tude desrésultats expérimentaux relatifs 4 des profils
incurvés nous a conduit & représenter les variations de C,;
avec (F/1) par la relation empirique.

Cmn == 1,90 {/{; {théoriquement on aurait : C"‘a == 3,14 f}})
mais, dans la pratique, il est préférable de s'enrapporter 4
Pexpérience directe pour la détermination de Cp.

Connaissant le moment unitaire C, en fonction de C; on
peut caleuler la distance x du centre de poussée au bord
d’attaque, par la relation :

X == —%’:—'— > L
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Ce calcul peut s’effectuer par une construction graphique
trés simple. Joignons le centre des coordonnées (Cyp, Co) d
un peint M de la droite représentative des Cp, on aura :

Silon porte OA ==l on aura évidemment AC = «x. On
peut donc trés aisément passer de la notion du moment
unitaire 4 celle du déplacement du centre de poussée,

Pour les ailes biconvexes symétriques on vérifie ainsi
que le centre de poussée ne bouge pas et reste situé a la
distance constante x == 0,25 [ 2 partir du bord d'attaque.

Cas des cellules muliiplanes. — On définit
également le moment de la résultante aérody-
namique par rapport &4 un axe transversal passant
par un point A, soit : ‘

My = F > d.

Le point A étant situé, en général, en dehors
de la corde des ailes constitutives, le moment des

Fig, 41, — Moment de la résultanie aérodynamique F
par rapport i un point A,

©

composantes I, par rapport & ce point, n'est
pas négligeable.

L’expérience montre encore que C,,,( " dépend
de la forme du profil, de la valeur de C, et en
outre de l'entreplan et de la position du point A.

En geénéral C, , n'est pas une fonction linéaire
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en C; et la détermination doit étre faite expé-
rimentalement dans chaque cas particulier.

Certaines expérimentations sur les cellules
biplanes ont montré que le centre de poussée
sur chacune des ailes de la cellule se déplace.
suivant les mémes lois que pour laile isolée,
Connaissant les moments unitaires de chacune
des ailes constitutives a 'état isolé on pourrait
donc calculer le moment pour la cellule com-
pléte, Mais, un tel calcul doit faire intervenir la
valeur de la résultante sur chacune des ailes
interactionnée par lautre. Et cette valeur doit
étre déterminée expérimentalement.

La construction simplifiee indiquée ci-dessus,
pour le calcul de la position du centre de poussée,
ne s'applique plus aux cellules multiplanes.

¢) Les lois de similitude pour les organes sus-
fentateurs. — « L'effet de similitude », c’est-a-dire
l'influence des dimensions et des vitesses réelles
de l'aéronautique pratique, est évidemment une
question primordiale de laérodynamique appli-
quée. Jusqu'a ces derniéres années les procédeés
expérimentaux mis en ceuvre pour résoudre cette
question se réduisaient & la méthode des chariots
aérodynamiques et & celle des essais en plein
vol. '

La méthode des chariots aérodynamiques per-
met seule 'étude en vraie grandeur des caracté-
ristiques des organes sustentateurs a l'état isolé.
Les essais en plein vol comportent nécessaire~
ment un avion ou un planeur complet. Il en
résulte que effet de similitude, gu'on en peut
déduire s’applique a la machine compléte et non
aux seuls organes sustentateurs. Cependant les
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résultats obtenus par les essais en vol plané,
helice calée, constituent une importante contri-
bution 4 I'étude des lois de similitude en ce qui
concerne le pouvoir sustentateur des ailes et des
celluies d’avions.

Les considérations théoriques et aussi les résul-
tats des essais méthodiques des laboratoires aéro~
dyvnamiques montrent que effet de similitude
sur les organes sustentateurs, doit dépendre
essentiellement du nombre de Reynolds, qui
caractérise la vitesse et les dimensions du modéle
ainsi que le coefficient de viscosité de lair. En
toute rigueur cette dépendance unique du nombre
de Reynolds n'est valable que pour les vitesses
habituelles de 1'aviation actuelle. Pour des
vitesses beaucoup plus grandes on démontre que
d'autres facteurs interviendraient dans l'effet
de similitude, comme la compressibilité et la
conductibilité de air.

Pour les applications pratiques actuelles le
nombre de Reynolds constitue seul le critére oun
paramétre de similitude. Ce qui signifie que les
coefficients unitaires des réactions aérodyna-
miques (forces et moments) seront les mémes,
pour un modéle réduit et pour un organe en vraie
grandeur, si les conditions de l'essai en réduc-
tion et en vraie grandeur sont caractérisées par
un méme nombre de Reynolds.

‘On sait que ce dernier s'exprime par le rapport
VL
——dans lequel :

V est 1a vitesse do mouvement relatifou vitesse
aérodynamique,

L est une dimension linéaire caractéristique
de la grandeur de l'organe. Par exemple : pour
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les ailes et les cellules sustentatrices, L représente
généralement la corde moyenne des profils d’aile.

v est le coefficient cinématique de viscosité du
fluide dans lequel on fait 'expérimentation.

Dans les laboratoires aérodynamiques ordi-
naires on opére sur le modéle rédnit avec un
courant d’air pour lequel le coefficient v est égal
a celui de l'air atmosphérique dans lequel se dé-
place T'avion aux basses altitudes. L'egalité des
nombres de Reynolds pour un modele caractérisé
par v,[, et.pour un organe en vraie grandeur c*{
ractérisé par v,/, se raméne a l'égalité

vl = v/,

Si on prend [, = 55 I, (modéle réduitau1/10°)

on devra avoir

LE= TR

C'est-a~dire que la vitesse du courant d'air
artificiel utilisé au laboratoire devrait étre égale
a 1o fois celle des organes sustentateurs en vraie
grandeur. Cette condition est irréalisable en
pratique, méme pour des vitesses v, assez modé-
rées. J :

Pour cette raison, 'étude de Ueffet de simi-
litude sur les organes sustentateurs a dii étre
préférablement recherchée par d’autres méthodes
expérimentales que celles des souffleries aéro-
dynamiques. '

Dans ces derniéres années cependant, cette
difficulté a été tournée en réalisant une soufflerie
aérodynamique dans laquelle 1'air mis en mou-
vement est « comprimé ». Le tunnel a densité
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variable réalisé en Amérique peut ainsi fonc-
tionner avec de lair comprimé jusqu’a 20 at-
mosphéres. Dans ces conditions, le coefficient
cinématique de viscosité de Vair diminue trés
rapidement quand la pression augmente.

Alnsiona:v=1,318 10~ "ala pression ordinaire
ety ==0,05 10 ~" &la pression de 2o atmosphéres.

Alors, si nous supposons un modeéle au 1/10, il
suffira de faire v, == 35,3 m: sec, avec v==0,63
10 . pour que le nombre de Reynolds corres-
pondant soit égal & celui d'un organe en vraie
grandeur animé d'une vitesse aérodynamique de
70 m : sec. Ces conditions de vitesse et de
dimension pour le modéle sont facilement réali-
sables et le lecteur trouvera au chapitre des essais
aérodynamiques la descriptipn du tunnel 4 den-
sité variable. ’ ‘

Ceci posé, nous allons examiner les résultats
obtenus par ces divers proceédés expérimentaux
en ce qui concerne U'effet de similitude pour l'aé-
rodynamique des organes sustentateurs.

Par la meéthode du chariot aérodynamique,
l'auteur a montré : que U'effet de similitude était
nul, en ce qui concerne la résistance induite et
l'angle induit, pour des ailes monoplanes et pour
des cellules sustentatrices biplanes. Par suite,
les formules, qui permettent le calcul de ces
quantités et qui se vérifient pour les modéles
réduits, se vérifient également pour les ailes mo-
noplanes et pour les cellules biplanes en vraie
grandeur. :

D’assez nombreuses expérimentations en plein
vol ont conduit les expérimentateurs anglais aux
‘mémes conclusions. Enfin, les récentes expéri-
mentations au tunnel 4 densité variable en Amé-
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rique ont confirmé entiérement ces résultats pour
des ailes monoplanes de profils trés différents.

Il semble donc : que Ueffet de similitude, en ce
qui concerne les organes sustentateurs, ne se
manifeste que sur les caractéristiques qui dépen-
dent essentiellement du profil des ailes. A cet
égard, les expériences américaines, au tunnel a
densité variable, ont apporté une importante con-
tribution.

M. George Higgins®a expérimenté ainsitrente-
sept profils d’ailes sustentatrices, différant entre
eux par la forme générale, par I'épaisseurrelative
maximum, parlacourbure, ete. Les essais ontcom-
porté cing pressions différentes de telle sorte que
le nombre de Reynolds a varié depuis 200.000
jusqu'a 3.600.000. lLa wvaleur z200.000 corres-
pond & des essais en pression normale sur un
modeéle ayant o™, 10 de corde, & une vitesse d’en-
viron 30 m : sec. La valeur 3.600.000 correspon-
drait par suite & un organe 1o fois plus grand se
déplacant, 4 la pression normale, & une vitesse
1,8 fois plus grande soit 54 m : sec.

Les conclusions d’ensemble de ces remarqua-

‘bles expérimentations sont les suivantes:

~ Pour tous les profils expérimentés, la résis-
tance unitaire minimum diminue quand on
augmente le nombre de Reynolds. Cette varia-
tion est en accord avec I'évolution indiquée pour
la résistance due au frottement superficiel,

Cependant, dans certains cas, cette résistance

1, (reorge Higgins. « The Comparison of well-known and new
wing sections tested in the variable density wind tunnel » (Teck-
nical, note ne 219 de U'U. §,, N.A.C.AY :
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minimum semble tendre vers une valeur cons-
tante, aux grandes valeurs du nombre de Rey-
nolds ; mais il convient de remarquer, que U'évo-
lution deéfinie par la formule

0,
== 00052 (—‘—?—) :

n’est pas trés considérable, car on a pour

o

VL C = ~

= == 2,000,000 L T 0,0074
et pour

VL == 3.000.000 Cy, == 0,0008

v

La différence devient donc peu sensible et peu
mesurable. Par conséquent, on peut dire, qu'en
ce qui concerne larésistance de profil, I'évolution

VL .
en ('"'T) ~ %% se confirme par les expériences au

tunnel a densité variable.

Pour beaucoup d'ailes moyennement épaisses
les valeurs de C,; et de C,, aux angles normaux
d'utilisation, diminuent légérement aux grands
nombres de Reynolds; mais cette évolution est
peu sensible et parfois méme elle n'apparait pas.
Dans tous les cas, les courbes unitaires (C,, 7)
restent bien paralléles, dans le domaine des an-
gles d'incidence utilisés en aviation.

Au contraire, les valeurs du C, maximum évo-
luent notablement. Pour les ailes relativement
épaisses le C, maximum diminue partois considé-
rablement (1,574 1,21, pour un profil USA 35 A,
avec °/, = 18 p. 100). '

Pourdesailes minces ou moyennement épaisses,
le C. maximum augmente ou varie trés peu.
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Mais aucune loi générale ne peunt étre énoncée a
ce sujet.

Il en est de méme pour le rapport C,/C, qui
mesure la finesse. Ses variations sont parfois
irréguliéres ou peu accentuées. Fréquemment
‘aussi, ce rapport augmente avec le nombre de
Reynolds. Enfin, 1a formule de la sustentation :
C, = ———--19_’1_02,5;3 i° se vérifie bien aux grands nom-
bres de Reynolds. '

Dans 'ensemble, ces résultats montrent : que
certaines qualités aérodynamiques essentielles
d'une aile sustentatrice peuvent évoluer d'une
maniére trés imprévue, quand on passe du mo-
dele réduit aux organes en vraie grandeur. De
sorte que le classement des profils peut différer,
suivant qu’'on considére les coetficients habituels
ou ceux relatifs & la vraie grandeur,

Les différences ne sontpas cependantd'un ordre
de grandeur susceptible de retirer de l'intérét aux
résultats obtenus sur des modéles réduits, pourvu
que les nombres de Reynolds correspondants ne
soient pas trop faibles. (Soit par exemple N. R.
= 400.000 & 500.000.) Ainsi le tableau ci-contre
donne le classement de 13 profils différents, effec-
tué d’aprés les valeurs de C,/C, maximum pour
N. R. ==3.600.000,

Onvoit,que pour N. R. = 500,000, ce classement
elit été peu modifié et que le choix définitif du
profil et été déterminé plutdt par d’autres con-
sidérations (I'épaisseur maximum par exemple
qui joue un role important au point de vue cons-
tructif, ou encore la position du centre de pous-
sée).
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- I1 reste évident cependant, qu’il convient de
préter la plus grande attention &4 ces recherches
qui se poursuiventdans le Laboratoire spécial des
Etats-Unis. La diminution du C, maximum des
ailes relativement épaisses (comme USA 35 A)
doit faire Uobjet de recherches nouvelles et mé-
thodigues. De méme l'effet de similitude sur le
moment longitudinal ou sur la position du centre
de poussée devra faire U'objet d'une attention
toute spéciale. '

§3 — PROFILS SPECIAUX ET DISPOSITIONS PARTICULIERES
o DES ORGANES SUSTENTATRURS

- a) Ailes a courbure variable. — Le profil d’une
aile sustentatrice qui convient pour les régimes
de vol rapide ne permet généralement pas 1'ob-
tention de sustentations maxima trés élevées. 11
en résulte que la vitesse minimum & Patterrissage
sera trés grande avec de tels profils. En vue de
réduire cette vitesse d’atterrissage on a cherché
a réaliser des ailes sustentatrices dont le profil
estdéformable, de telle sorte que la courbure de
la ligne moyenne du profil puisse étre notable-
ment augmentée au moment de l'atterrissage.,

La difficulté de ces réalisations réside évidem-
ment dans le mécanisme de déformation du profil,
Une réalisation intéressante d'un tel mécanisme
a été faite par un inventeur francais : M. Lachas-
sagne'. _

L’aile déformable Lachassagne (fig. 42) com-
prend:unearmaturefixe constituée pardeux longe-

- 1. L'aile & courbure variable, systéme Lachassagne (Recherches
et Inventions, n° 39 de janvier 1923 et n® b7 de juillet 1923},
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rons, Aet B, convenablemententretoiséset contre-
ventés dans le plan del'aile, et une partie mobile.
Cette derniére comporte aussi deux longerons D
et F articulés sur les longerons fixes A et B. Ces
longerons mobiles D et I' supportent les ner-
vures déformables. Celles-ci comportent : 1° un
élément de bord d'attaque fixé rigidement sur le
longeron mobile avant D ; 2° un élément central
dont la semelle inférieure est fixée sur les longe-
rons mobiles D et ¥ et dont la semelle supérieure,

<A R

a. Profil de Vaile pour les régimes de vol aux grandes vitesses,

&, Profil de Taile pour les régimes de vol & faible vitesse et pour I'at-
terrissage.

Fig. 42. — Aile & courbure variable, systéme Lachassagne.

fixée seulement au longeron mobile D 4 Pavant,
glisse par sa partie arriére sur la semelle supé-
rieure de 1'élément de queue, Ce déplacement est
guidé par des glissiéres fixées au droit du lon-
geron mobilearriére F. L'écartement entre les
semelles inférieure et supérieure de cet élément
central estassuré par des longeronnets intermé-
diaires, articulés sur ces semelles; 3° un élément
de queune ou de bord de sortie fixé rigidement
sur le longeron mobile arritre.

Le systéeme de commande de la déformation
comprend un certain nombre de leviers convena-
blement articulés et dont le mouvement  est
assuré par une tringle de commande, paralléle
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aux longerons, et relide 4 un écrou 4 tourillon.
Celui-ci, convenablement guide, se déplace sous
l'action d’une vis a butée, manwuvrée par un
volant 4 portée de la main du pilote.

L'étude des propriétés aérodynamiques d'une
aile & courbure variable peut étre faite au labo-
ratoire en expérimentant un certain nombre des
profils obtenus par la déformation du profil ini-

G

450

400

‘15 ~r hAMNEE Cx
=g 0 5 w0

.Fig, 43. - Aile & courbure®variable, systéme Lachassagne.

Polaires des divers profils obtenus pay la déformation du profil initial,
La polaire-enveloppe est tracdée en tralt plein ef comparée i la polaire
théorigue qui est tracée en traits mixtes.

tial. Les polaires de ces divers profils évoluent
régulitrement et l'on peut définir la polaire-enve-
loppe (fig. 43). Ainsi, dans le cas desailes défor-
‘mables Lachassagne, le coefficient de sustentation
‘maximum passe de 1,04 (profil initial avec cour«
bure relative de 2,7 p. 100) & 1,58 (profil final avec
courbure relative de ¢ p. 100). La polaire-enve-
loppe est, paralléle & la polaire théorique (para-
bole de résistance induite). La finesse, pour un
allongement égal & 6, varie de 24 (profil uutaal) a
17 {profil final}.
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La comparaison de la polaire-enveloppe d’une
aile a courbure variableavec les polaires de divers
profils d'aile avant méme épaisseur relative est
en faveur de laile & courbure variable. Cepen-
dant on peut trouver gquelguefois une polaire
équivalente & la polaire-enveloppe, mais dans ce
cas les épaisseurs relatives ne sont plus les
meémes.

b) Ailerons de courbure. — Un autre moyen
d’augmenter la sustentation maximum est de
déformer le profil initial par abaissement d'un
aileron s'¢tendant sur toute I'envergure de l'aile.
Au point de vue constructif la solution de 'aile-
ron de courbure est incontestablement plus
simple que celle de 1'aile 4 courbure variable. Au
point de vue aérodynamique les polaires d'un
profil déformé, par abaissement d’un aileron
postérieur, permettent d obtenir des sustentations
maxima aussi élevées, avec des finesses trés
acceptables. D’ailleurs, Vutilisation pratique de
I'aileron correspond principalement aux périodes
d’envol et d’atterrissage pour lesquels la finesse
joue un role secondaire. :

Laileron de courbure semble donc devoir
faire l'objet d'applications pratiques nombreuses.
En particulier, pour les avions de vitesse pure et
pour les avions de chasse, on peut étre conduit a
adopter des profils d'aile 4 centre de poussée
fixe ou peu mobile. De tels profils, qu’on trace
théoriquement par la méthode dite de von Mises,
possédentune ligne moyenne qui sereleve légere-
ment vers l'arriere. Il en résulte que leur susten-
tation maxima est assez faible et pour obtenir des
vitesses d'envol et d'atterrissage suffisamment

o117 &

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



L'AVIATION ACTUELLE

modérées on est conduit & les munir d'ailerons
de courbure.

L'étude méthodigue d'un assez grand nombre de résul-
tats expérimentaux m'a permis de résumer les propriétés
aérodynamiques des aiflerons de courbure par quelques
formules assez simples,

Nous supposerons connues les propriétés aérodynamigues
du profil initial, non aileronné.

Soit, par exemple, un profil d'aile dans sa forme
initiale AB (fig. 44). La sustentation unitaire

Fig. 44. — Aile sustentatrice avec aileron de courbure.

La divection BI qui fait 'angle g, avec la corde AB du profil initial est
la direction de portance nulle initiale,

d’'un tel profil peut se représenter par la relation
Co== A oy + B)

8, étant Vangle de portance nulle et A, un
coefficient qui dépend de V'épaisseur du profil

AT 2
KSL de l'aile

et surtout de l'allongement ) =

ou de la cellule. p

Si laileron postérieur (fig. 44) est braqué
d'un angle -~ 3, positif quand il augmente la
courbure du profil, on aura :

Co == Alay = Bp = mf)
x S8 e
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m etant un coefficient qui diminue légérement
quand { augmente soit :

m =, —=- 0,005 f

pour toutes les valeurs usuelles de 3, c'est-a-dire
pour 3 == 25°; m,, valeur principale de »1, dépend

alors essentiellement du rapport

[

de la surface S, de Vaileron mobile a la surface
totale S de l'aile.

La valeur théorique de m, peut se représenter
par la relation

4 i
ny = —\a (1 — 0,215 o).

,l’l’no

02 Ok 06 08 A6
Fig. 45. — Variation du coefficient de braquage avec le rappori, o,

de la surface mobile 4 la surface fotale,

Cette valeur théorique est applicable pour le
cas d'un aileron de courbure s'étendant sur
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toute Fenvergure de' laile, sans échancrure
mediane, C
Le plus souvent l'aileron de courbure, comme
le gouvernail mobile de 'empennage de profon-
deur, estinterrompu dans la section médiane de

l'aile ou du gouvernail par 1a présence d'une
échancrure (fig. 46).

SE—

Fig, 4b. — Vue en plan d'une aile avee aileron de courhuré
présentmt une échancrure médiane.

~ Dans ce cas j'ai trouvé, par I'étude de nom-
breux résultats expérimentaux, que la valeur de
#nr, est un peu plus faible pour les valeurs
usuelles de o, :
On peut alors adopter la valeur empirique

Cmy = 1,04 V'3
valable pour N
TS0

Expypre NUMERIQUE, — Une aile de profil théorique von
Mises, a centre de poussée fixe, posséde un aileron de
courbure s’étendant sur toute 'envergure et dont le rap-
port

o= 0,147

L'aile a un allongement A = g, et le profil 4 une épais-
seur maximum ¢/} == 0,132. L‘angle de portance nulle du
profil initial est §, = 3°,2.

Calculons les courbes unitaires (C., (7 4 ) pous des’
braguages + 40 et m}— 15° donués i lailerom, \

Puisque p 5et 7 ==0,132 OnAura,comme dans l’exemple

page 98’
K 2= 00708,
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.‘Le ¢, maéﬁ:mum sera tie meme T
C=Imsx) == 0,0705 {14 -} 3.2} == 1,21
© Puisque laileron s’étend sur toute l'envergure on aura ©
m, = 1253 o047 {1 == 0,215 3 0,147) = 0,4725
d'ott
. E= 0,725 = 0,005 > 0 == 0,4275 pour i = go

et ' : .
HOEE 04725 ~- 0,005 315 =% 0,3075  pour [.1_2 -+ 1m0,

© Les angles de portance nulle caleulés avee aileron hraqué
scront respectivement.

== (3% o 00275 3 9) ==— 0 pour B g
et
= (3% 0,3075 3 13) = 90,15 pour == - 15

La figure 47 représente ces résultats sur lesquels on a
représenté les points correspondant aux résultats expéri-
MEntaus.

Comme précédemment la courbe des ; s'infléchit avant
d'arriver au C; maximum.

Te Comaximum avec aileron braqué n'est pas caleulable
mais on peut le prévoir par Uallure des courbes expérimen-
tales repreésentées ci-contre. ‘

RKemargue 1. — Les profils von Mises avec centre de
poussée fixe ont une tendance & avoir des C; maximum un
pew inférieurs aux valeurs correspondantes des profils &
courbuare unique. .

 Remargue 2. — L’accord entre les valeurs caleulées et les
valeurs expérimentales serait encore meilleur pour des pro-
fils & simple courbure initiale. Cependant nous avons tenu
a-donner notre exemple numérique dans le cas d'un profil
von Mises & C,,, nul outrés faible, parce que de teisproﬁls-’
sont maintenant utilisés dans. a pratique et qu'on pourra
étre conduits & les munir d'ailerons de courbure pour com-
penser, dans certains cas, leur C; maximum: limité.

e B - 73 -
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1l convient en outre d'indiquer I'évolution du moment
longitudinal de la résultante aérodynamique quand I'aile-
ron est bragué. .

Les expérimentations relatives 4 cette caractéristique ne

/

06 J 'S;/
__ ,}.‘/////
Va

/,

W/

Q e _‘;. & N .1 & 15.

Fig. 47. — Courbes unitaires d'une aile munie d'un aileron
de courbure,

sont pas trés nombreuses. On peut néanmoeins établir une
formule approchée pour le calcul de ce moment, dans les
cas ou l'aileron de courbure est appliqué & une aile dont la
ligne moyenne du profil est peu incurvée. (Profils von
Mises, et profils biconvexes symétriques.)

Soit ACB le profil non déformé et soit g, I'angle de por-
tance nulle correspondant (fig. 44).
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Pour unbraquage B de laileron (profil ACE'}, nous avons
donné plus haut : : .

C.= A (a0 o, -+ mfo).

5i on assimile ce profil déformé ACB' 4 un profil dont la
courbure maximum s’est accrue de f// par rapport au pro-
fil initial ACE Ia portance unitaire C, sera donnée par la
relation ;

C, o= Av{ae 4y o fo, 4 2 X 57,3 £/,
De ces deux expressions de C, on déduit :
mfe =y + 114 fil.
Par ailleurs, on a avec une suffisante approximation :

BB/ BB’
T~ N et [ B
d'om ¢ B
YR g fR B
On aura par suite :
(e — g} o
fit= =

Ijgccroissement A Cp du moment unitaire pour C; = o,
imputable au braquage § de aileron, peut de méme s'ex-
primer par la relation :

AC,, =304 flI

en considérant toujours le profil ACB' corame un profil de
courbure relative f]i.
On aura par suite :

s
aC,, = £:L—M-‘-‘--- (m ~— o) B0 = 0,0275 (m — o) o,

11 en résulte que U'expression du moment unitaire Cp, par
rapport au bord d'attagque A, pour le profil avec aileron

braqué de Vangle §, pourra s'exprimer par la relation appro-
chée, o

cnl == 0,25 Cs + cm[a) + 0,0275 {m e 0) ?‘ _
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.é:,‘,,(o, étant le moment unitaire du profil initial (§ == o)
pour angle de portance nulle initial, :

ExEMPLE NUMERIQUE. — On a expérimenté une aile d’al-
longement 6 avec un profil initial caractérisé © ¥ par
Vangle de portance nulle §9, == 7,4 par rapportd la corde.
d'intrados; 2° par le coefficient A == v,07; 3% par 100 Cp =

8,1, .
Cette aile était munie d'un aileron de courbure caracté-

risé par un rapport : ¢ == Bu 0,48.

S
Le tableau ci-dessous contient les résulgats du ealeul
des angles de portance nulle & = — (§, + mp) et des

moments unitaires correspondants (Cp - A €y ya Vaide
des formules données ci-dessus, pour des braguages §
variant de — 3° 4 -+ g% On y a ajoutéd pour comparaison
les valeurs trouvées expérimentalement.

ﬁ =] - 39 o0 30 e Coge
o= o705 | o720 | oq05 | 0,000 | 0,675
—{f, A-mfjcalenld | —50,3 f oy f—go5 | —110,5] 1505

Id. MUSULE L | 50,0 | sy f |0 f5 | — 110, 4] — 13,0/

o2y - 5) 0 [—o01g|, o 0010 | 0,035 | 0,048

100 (G, AC-,,,u)r b2 8.1 0 I1b 12,09

Id.  mesuréd .| 5.9 8.x 10 it i3
==L L,04 \/5:4?:0,720 o '.m=o.7no-—o,oo5.lﬁlw

On voit que les valeurs calculées sont entrés bon accord
avec les valeurs expérimentales. Par ailleurs le faisceau
des courbes unitaires {Cy, #) et celui des courbes (C., Cp)
sont constitués par des droites paralleles de pentes respec~
tives : A = 0,07 et = == 0,25. '

e e
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‘La portance unitaire maximum pour Ie profil initial était
) "Ca{;ﬂa’x) == 1,45.

Daprés ce qui précede laugmentation du C, maximum
par suite du braguage # sera dennée par la relation appro-
chée. '

&C:.(m&x) =z A (i — 0} Bﬂ'

Ainsi pour p = + 6°on aura : A C; {maximum) == -}- 0,088 ;
Texpérience a donné - 0,003 soit C; (maximum) — 0,1515
(pour B =+ 60).

Le plus souvent Taileron de courbure sera employé pour -
produire cette angmentation du C; maximum au moment
de I'atterrissage. A cet égard il semble que les meilleures
proportions & donner 4 un aileron de courbure soient celles

. . s, .
qui correspondent i un rapport s = —é"'— compris entre

a,25 et 0,3

Pour terminer cette détude succincte des ailerons de
courhure il convient de connaitre le moment exercé par les
réactions aérodynamiques sur aileron autour de l'articu-
lation de celui-ci, c’est ce gu'on appelle le « moment de
charniére ». ‘

A défaut de résultats expérimentaus, on pourra employer
pour le calcul de ce moment, les formules suivantes :

-M(c) = p}‘ﬂ- szmv2 > cme
Cm(o] = “(u + ’Bﬂ) +ﬂ§

Gy, étant le moment unitaire rapporté 4 la surface Su
et 4 la corde I, de Taileron mobile. .

n et p étant des coefficlents qui dépendent du rapport
= —SS’-"- Nous verrons que. dans le cas des empennages
biconvexes avec gouvernail mobile, 'ensemble des mesures
-expérimentales donne :

) -ﬂ--=0;25~,A-\/§ :
et o
# 220,25 A e 0,004 {1 .5
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13

¢) Avions & surface variable. — Un autre
moyen de diminuer la vitesse aérodynamique
au moment de U'atterrissage est d’augmenter la
surface des ailes sustentatrices, La vitesse d’at-
terrissage étant donnée par la relation

IRYAIEE R
Vi=Vs o

On voit que cette vitesse diminuera propor-
tionnellement & L. Par exemple, si au

moment de l'atterrissage on peut doubler la sur-
face S,, la vitesse d'atterrissage sera

P, z v
V, — —— o e — g 7a% V
: 25 p E‘h ﬁ 797 Vi

soit une diminution de 30 p. roo.

Mais la realisation d'une variation importante
de la surface des ailes présente de grandes diffi-
cultés de comstruction. M. James, ingénieur, a
cependant réalisé un avion & surface variable
_par dédoublement d'une surface dont le profil est
Venveloppe de deux profils d’ailes sustentatrices.
La figure 48 représente les deux profils dans
leur position rapprochée qui correspond a une
voilure monoplane.

Le dédoublement des deux surfaces portantes,
juxtaposées dans le vol normal, se fait par cou-
lissement de l'aile inférieure vers le bas, ce qui
conduit & une cellule biplane. L’augmentation
relative de surface est d’environl 1,58,

Les essais au laboratoire aérodvnamique ont
montré, qu'avec un entre-plan normal de la cel-
lule biplane, on pouvait obtenir sensiblement
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le méme C, maximum qu'avec la cellule mono-
plane. Si on suppose que le poids P de V'avion
demeure inchangé, les vitesses d’atterrissage V,
et V, avec ces deux voilures seront dans le rap-
port

__g_g 2\ f_g.‘_ == 40,033 == 0,705-
1 ]

En réalité, il faut comparer 'avion avec la
voilure dédoublée S, 4 un avion de voilure S,

Fig. 48. — Cellule sustentatrice 4 surface variable
(svstéme James),

En vol normal Ia cellule sustentatrice est monoplane et le profil d'aile
est constitué par deux profiis emboités 'un dans Uautre, Eun déplagant la
petife aile vers le bas on constitue une celiule biplane correspondant i une
augmentation de surface portante,

non susceptible de se dédoubler. Ce dernier
aura un poids total plus faible, de sorte que les
quotients P/S, et P,/S, ne seront pas exactement
dans le rapport des surfaces S5, et S,. Dans ces
conditions le rapport V,/V, = 0.8, calculé précé-
demment, est un maximum maximorum qui ne
peut étre atteint pratiquement pour le rapport
S,/8, = 1,58, Compte tenu de cette majoration

du poids de l'avion & surface variable, on ne
peut escompter, pour le cas envisagé ci-dessus,
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qu'une diminution de 10 & 12 p. 100 sur la
wvitesse d'atterrissage.

d) Avion & surface et courbure variables. —
Une autre solution, présentée par M. Bille, con-
siste a faire varier la surface et la forme du
profil de Vaile supérieure d'une cellule biplane
ou sesquiplane. A cet effet, une portion de sur-

Fig. 49, — Cellule biplane & surface variable (systéme Bille).

L’aile supérieure do la cellule comporte un élément mobile logé i Uinté-
ricur du profil de vol normal, Par rotation antour d'un axe logé dans Paile
inférienre cet élément mobile vient aungmenter la surface et la courbure de
Taile supérieure, :

face mobile est logée &4 lintérieur du profil de
surface S5,. Au moyen dun systeme articulé
autour d'un point de laile inférieure, on pent
faire sortir vers l'arriére cette portion de surface
mobile, de telle sorte que la surface portante
augmente jusqu'a une valeur S, = 8,, cependant
que la courbure relative maximum et 1'inci-
dence du profil ainsi modifié augmentent appré-
ciablement (fig. 49).

Les essais aérodynamiques d'une telle disposi-
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tion ont montré que les produits C, (max.) >< S
évoluent dans le rapport

CinSiy
LANSW g
Ciizy Dy 55

pour une variation de surface

S,
"g;- == 1,24

A égalité de poids total de avion, la diminu-
tion de la vitesse d’atterrissage serait donc de
15 pour 100. Comme précédemment, ce chiffre
représente un maximum maximorum, qui se
réduira pratiquement a 10 ou 12 pour 100, si 'on
tient compte de 'augmentation de poids qu'en-
traine fatalement un tel dispositif.

Remargue. — Les valeurs numériques précé-
dentes ont d’ailleurs été obtenues en manceu-
vrant la surface mobile jusqu'a ce qu’un petit
intervalle libre soit produit entre le profil fixe
et la portion mobile. L'influence de cette
« fente » a été d'améliorer notablement les qua-
lités aérodynamiques du dispositif.

On voit par ces deux exemples, les difficultés
considérablés auxquelles on se heurte dans la
construction d'un avion & surface variable, sus.
ceptible de fournir une diminution notable de la
vitesse d’atterrissage. Encore faudrait-il tenir
compte, pour la comparaison avec un avion
normal, des augmentations de résistances pas-
sives et de puissance motrice qui s'ajoutent aux
augmentations de poids, a égalité de perfor-
mances de vitesse et de plafond, pour une méme
charge utile et un méme rayon d’action.
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a) Le profil « d’aile & fentes ». — M. Handley
Page, en Angleterre, et M. Lachmann, en Alle-
magne, ont préconisé Uutilisation des « profils a
fentes » pourlobtention de sustentations maxima
tres élevées.,

Examinons d’abord les propriétés acérodyna-
miques de ces profils d’aprés les essais an Labo-
ratoire aérodynamique,

Profil a fentes multiples. — Un profil a

- Fig. 50 4 52, — Alles 4 fentes.

a) Profil enveloppe, — &) Alle & une seule fente, — ¢} Alle 4 tro
fentes.

3 fentes, et, par suite, composé de 4 éléments
séparés par des canaux longitudinaux (fig. 52)
donne une portance unitaire maximum (C, max.)
égale 4 2,20 environ pour un angle d’incidence
de 25 & 20° Le profil plein (fig. 50), enveloppe
du profil & 3 fentes, donne, pour le méme allon-
gement, un C. maximum inférieur & 1,40. L'aug-
mentation relative de la portance maximum est
donc d'eaviron 60 pour 100. Avec un profil a
6 fentes on a meéme obtenu un C. maximum
égal a 2,5 fois celui des profils usuels. Par ail-
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leurs, les polaires comparées monirent que ces
sustentations élevées sont obtenues au prix

R
et oy e o
R SRR AT
b
P o't"o:o:

Fig. 53. — Spectre de I'écoulement autour du profil-enveloppe
pour un angle d'incidence de 230, Pour cet angle gqui dépasse
notablement Uangle de portance maximum il se produit en aval
des décollements importants avec formation de tourbillons

alternés.

d'une résistance de profil qui est sensiblement le

Fig. 54. — Spectre de ['écoulement autour du profil & trois fentes
pour un angle d'incidence de a25°. L'écoulement du fluide 2 tra-
vers les fentes évite la formation des décollements. Le sillage en
aval est réduit ef la déflexion notable du courant indique la pro-

duction d'une sustentation élevée.

tance induite étant celle qui correspond & I'al-
longement dn modéle expérimenté.
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On doit attribuer Uobtention de ces hautes
sustentations au fait que le passage du fluide 2
travers les fentes supprime le décollement sur
Uextrados pour des angles d'incidence compris
entre 15° et 25°.

Ainsi pour un angle de 20° & 25° le « spectre »
de I'écoulement sur un profil 4 3 fentes présen-
tera l'aspect de la figure 54.

11 en résulte en arriére du profil & fentes, une
deflexion importante du fluide vers le bas,
déflexion corrélative des hautes sustentations.

Pour ce méme angle dlincidence, supérieur
4 20°, le profil enveloppe impose au fluide une
« contrainte de contournement » a laquelle il
n'obéit pas. Le spectre de l'¢écoulement sur ce
profil prend alors l'aspect (fig. 53) avec appa-
rition de tourbillons « alternés », sillage de
grande dimension, déflexion vers le bas trés
attéenuée. De ce fait la sustentation sera plutdt
inférieure a celle que donnerait le méme profil
4 un angle de 15° et la résistance a4 l'avance-
ment augmentera considérablement.

Malheureusement, il est malaisé de réaliser
pratiquement un profil 4 fentes multiples. C'est
pourquoi, on a préférablement adopté des profils
3 une ou deux fentes. L'expérience montre
qu'un profil a une fente, tel que celui figure 51
est susceptible de fournir un C, maximum de
lordre de 2,05 a 2,10, alors qu'il donne seu-
lement 1,45 quand la fente est fermée. L'in-
fluence de la grandeur de la fente et de 'angle
d’inclinaison de 'élément auxiliaire a été métho-
diquement expérimentée. 11 a été fait de méme
en ce gui concerne la forme du profil principal.

Enfin, M. Handley Page a combiné l'action
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simultanée d'un élément auxiliaire avant avec
celle d'un aileron arriére, de telle sorte que ce
dernier est braqué d'un certain angle positif
pendant que l'élément auxiliaire est écarté du
profil principal (fig. 55 et 56). Le bragquage positif
de l'aileron s'accompagne en outre de la produc-
tion d’'une « fente » entre Uaileron et I'élément
principal du profil. Dans ces conditions, avec un
braguage positif de 23° & T'aileron arriére et un
réglage convenable de la fente avant on a pu

&, Position de vol 4 vitesse mipimnm : fente ouverle, aileron hragué
pesitivement.

Fig. 55 et 56, ~— Aliles a fentes Handley-Page.

obtenir une portance unitaire maximum allant
de 2z & 2,5.

Cettemanceuvre conjuguée dubraquage positif,
avec fente, de l'aileron arriére et de l'ouverture
de la fente avant a donné des résultats pratiques
fort intéressants. Il résulte de cette disposition
un profil & courbure variable par aileron de cour-
bure, dont lesqualités sustentatrices sont accrues
notablement du fait de l'existence des fentes
antérieures et postéricures. En outre laction
simultanée en avant et en arriére du profil ne
change pas notablement le moment de la résul-
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tante a¢rodynamique. Le vol et l'atterrissage &
des vitesses extrémement réduites est done pos-
sible par l'accroissement de la sustentation uni-
taire, mais il faut en outre que le contrdle dela
stabilité latérale soit possible. Ce probléeme a
¢té également résolu par M. Handley-Page en
appliquant le principe de cetie manceuvre con-

Fig. 57. — Ailes 4 fentes Handley-Page.
Défense et gouverne latérales, en vol & Ia viiesse minimuom.

La fente étant ouverte et I'aileron bragué positivement pour la postion
médiane de T'aile on produit un couple de roulis notable en modifiant Uou-
verture de fente el le braguage d’ailerons sur les porfions extrémales de
Taile.

juguée du volet avant et de 1'aileron arriére aux
portions extrémales de la voilure. Dans ces con-
ditions la manceuvre de redressement consiste 4
ouvrir la fente avant et &4 bragquer l'aileron
arriére du coté de laile & remonter, cependant
que la manceuvre inverse est appliquée sur
Vantre coté (fig. 57).

Le moment de roulis ainsi créé est considé-
rable, et il ne s‘accompagne pas d'un moment
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de gyration susceptible d’engager Vavion « en
vrille ». Ce moment de gyration peut méme con-
tribuer au redressement latéral sans qu'il soit
nécessaire de faire intervenir le gouvernail de
direction. :

En résumé, le dispositif Handley-Pageavecla
combinaison « fentes-aileron » permet de dimi-
nuer la vitesse d’atterriskage d'un avion d'au
moins 30 pour 100 et rend possible des atterris-
sages en terrain difficile, des décollages et des
atterrissages sur les nmavires porte-avions, etc.

§ 4. — ETUDE DES ORGANES DE STABILITE
ET DE MANCGUVRABILITE

Cette étude est d'une importance comparable
a celle de étude des organes sustentateurs. Elle
est malheurensement plus délicate en raison
des interactions entre les ailes sustentatrices, les
propulseurs et les empennages arriére, _

En ce qui concerne les organes de stabilité
latérale elle se complique de la variation de la
distribution de sustentation sur l'aile entiére,
du fait de la manwmuvre de ces organes. Enfin
Vefficacité des organes de stabilité et de maneuo-
vrabilité dépend essentiellement de la vitesse
aérodynamique et devient souvent précaire aux
tres faibles vitesses.

1° Les organes de stabilité et de manceuvrabi-
lité longitudinales. — Les organes de la stabilité
longitudinale sont constitués par les empen-
nages horizontaux lesquels comportent généra-
lement une partie fixe et une partie mobile. La
partie fixe est liée au fuselage de l'avion au
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moyen d'un dispositif réglable. le réglage con-
siste a fixer 'angle que fait la ligne moyenne
du plan fixe avec une ligne de référence qui
est souvent la corde de l'aile sustentatrice. Cet
angle « de calage » du plan fixe est parfois
réglable en vol, mais ses variations sont
faibles et occasionnelles. La partie mobile qu'on
désigne généralement sous les noms de gouver-
nail, équilibreur ou volet de profondeur, peut
prendre, au gré du pilote, différentes positions
ou « braguages » par rapport au plan fixe. Le
gouvernail est donc relié par une « commande »
appropriée au levier de profondeur de l'avien,

Dans certains cas 'empennage horizontal est
totalement mobile et ne comporte aucune partie
fixe.

L’é¢tude des empennages horizontaux 4 1'état
isolé se ramene a I'étude d'ailes sustentatrices de
formes spéciales. Cette étude comvortera donc
les subdivisions suivantes :

a) Profil des empennages horizontaux ;

b) Forme en plan ;

¢) Propriétés particuliéres des empennages
avec partie fixe et gouvernail mobile.

Nous nous proposons d’expliciter la grandeur
et la position des réactions aérodynamiques
appliquées a 'empennage en fonction de U'angle
d’incidence de la partie fixe avec le vent relatif.
Il est facile de se rendre compte que la réaction
particuliérement importante pour la production
d’'un « moment » ou « couple stabilisateur » est
la composante sustentatrice sur l’empennage.
La composante de résistance 4 Pavancement a
un effet négligeable & cet égard, et I'on devra
seulement s’efforcer de la rendre aussi petite
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gue possible, comme il a été dit pour les résis-
tances passives et pour la résistance a l'avance-
ment des ailes sustentatrices.

11 est en outre nécessaire de considérer le
moment des forces aérodynamiques appliquées
aux portions mobiles de P'empennage. Ce
moment par rapport & l'axe ou charniére de
rotation doit étre équilibré, ainsi que le moment
di au poids des organes mobiles, par l'effort
que le pilote exerce sur le levier de commande
du gouvernail de profondeur. Il importe que cet
effort ait une grandeur et un sens bien déter-
minés. Par suite, le moment des réactions aéro-
dynamiques sur le gouvernail mobile, ou par
abréviation le « moment autour de la charniére
du gouvernail » est une earactéristiqueaérodyna-
mique trés importante de l'empennage hori-
zontal.

a) Profil des empennages horizontaux. —
L’empennage horizontal est appelé a produire
des réactions dirigées tantdt vers le haut et
tantdt vers le bas. [l en résulte que le profil le
plus rationnel et le plus couramment adopté est
le profil biconvexe symétrique. Nous avons vu, 4
propos des résistances passives, que de tels pro-
fils sont bien supérieurs au profil plat et mince
et qu'on peut leur donner une épaisseur relative
maximum assez importante sans augmenter
notablement leur résistance a 'avancement.

Nous supposerons donc que le profil bicon-
vexe symétrique est toujours adopté pour les
empennages horizontaux.

b) Forme en plan des empennages horizon-
taux. — Les formes favorables & I'obtention de
composantes sustentatrices importantes avec une
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résistance auto-induite minimum sont & préco-
niser de toute évidence. Un grand allongement
est donc a recommander, tant pour les empen-
nages monoplans que pour ceux constitués par
une cellule biplane ou multiplane, Pour ces der-
niéres on vy ajoutera les considérations déja
mentionnéessur I'influence de Uentreplan relatif.

Cependant, dans la pratique, les empennages
monoplans ont des allongements relativement
modéreés. Ce sont alors des considérations de
robustesse, de rigidité qui interviennent pour
limiter l'envergure de tels empennages, mais
aucune raison aérodynamique ne peut justifier
certaines formes spéciales, triangulaires par
exemple, qui sont inférieures aux formes rectan-
gulaires ou analogues. » 7

Dans tous les cas, les caractéristiques aérody-.
namiques seront déterminées comme il a été dit
pour les ailes sustentatrices : soit par expérimen-
tation directe, soit par le calcul,

Nous rappellerons, a ce sujet, les formules données anté-
rieurement et qui s'appliquent ici soit pour le cas de I'em-
pennage biconvexe fotalement mobile, soit pour le cas de
Pempennage avec parties fixe et mobile, quand la partie
mobile se trouve dans le prolongement de la partie fixe : -

Calcul de la susteniation unitaire en SFonction de inci- '
dence i, de Fempennage,

. ,o.tl:qs h, -
T

) étant I'allongement effeetif, soit :
KL,

. At - Se - .
- ‘L,,. et 8, étant Venvergure et la surface totale de Pem-
pennage, o
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CK® étant le coelficient de résistance auto-induite ou
de résistance induite totale. Pour les empennages mono-
plans, rectangulaires, trapézoidaux ou en losange trongué
on powrra prendre K* =1 parce que les allongements gio-
métrigques sont faibles en général.

Pourles empennages cellulaires, K? se détermine comme
ila été dit pour les cellules sustentatrices.

Caleul de la résistance unitaire CW

- On aura
o th == O + C. ’

C, =o0,01824 (V,Ig)_“'“( 1411 —}-—)( 14-0,05C, )—l—o 152 (%)
c,

Co =2 FI7,

V. étant la vitesse aerodynamlque sur 'empennage; e, et
I, ¢tant I'épaisseur maximum et la corde de Uempennage
de surface totale S,

© Calenl de La position de la résultanie.
On.aura :
Cingy, == 0,25 Cey

et le centre de poussée sera situé constamment 4 une dis-
tance ¢
% == 0,25 L,

c) Propr iélés particulieres de Uempennage
avec partze Jixe et partie mobile. — I’empen-

- Fig. 58, — Empennage horizontal avee gouvernail mobile.

‘nage dont le gouvernail est braqué d'un certain
angle [ par rapport & la partie fixe (fig. 58) se
comporte comme une aile sustentatrice dont le

EREER
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profil aurait une certaine courbure et dont'angle
d'incidence serait une certaine fonction des
angles 7, et 3, ‘

Mais on ne peut appliquer ici les résultats
connus relatifs aux profils incurvés car dans le
cas des empennages la courbure de la ligne
moyenne n'est pas progressive. On doit donc
s'en rapporter i l'expérience directe pour con-
naitre les propriétés aérodynamiques des
empennages avec partie fixe et gouvernail
mobile,

En étudiant un certain nombre de résultats expérimen-
taux obtenus dans divers laboratoires aérodynamiques 'au-
teur a établi diverses formules empirigues qui permettent

. de chiffrer les propriétés aérodynamiques de tels empen-
nages. Ces formules sont valables pour des empennages
dont la forme en plan est voisine de celles représentées

figure 39. ) .
1% Expression de la susientation unitaire C,,i',

Ona:

A
Coy = A i, ) = 5T i+ i)

1, et § étant exprimés en degrés. Le sens positif de § étant
le méme que celui de 7. _
m étant un coefficient plus petit que Munité etqui dépend

principalement du rapport o == -E-S"l de la surface du gou-

vernail mobile S, 4 la surface totale S, de Vempennage.
D'autre part le coefficient s diminue légerement quand §
augmente, La valeur de m est donnée par la relation.

= (x,o4 V_s_"w,w_wo,oos B) .
SG

Cette formule est valable pour des rapports s allant jus- 4
qu'a 0,7.
A wrai dire, quand le gouvernail mobile s'étend sur
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toute la longueur de la partie fixe, sans aucune échancrure
médiane, la variation de m avec P est moins accusée,
D'autre part pour des allongements importants (A = 0) le
coefficient s est augmenté de 1o p. 100, Mais de tels

Fig. 59. — Quelgues formes de Uempennage horizontal
d'un avion.
Fig. 61 — a, Gouvernail nun compensd forme en losange, — b, Gouver-

nail compensé forme en losange, — ¢, Gouvernail compensé forme rectan-
gulaire, — 4. Gouvernail entidrement mobile et compensé,

allongements ne sont guére utilisés dans la pratique.
D'autre part I'échancrure meédiane est presque toujours
prévue pour le passage du gouvernail de direction. Enfin
une portion plus ou moins importante de 'empennage est
interceptée par le fuselage de Vavion. Pour ces raisons la
valeur de # donnée plus haut semble convenir pour tous les
caleuls pratiques avec une excellente approximation,

141 €

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



L AVIATION ACTUELLE

Drautre part le Cy , maximum varie avec langle §. Pour
un allongement moven X, == 3 et pour un braguage p == o,
la formule habituelle donne : C; max == 0,8 pour i, == -4 14",
Pour un bragquage f on trouve :

Copax == 0,8 -+ 0,022 ffo,
Les courbes unitaires (Cu, 7) seront done des droites
paralléles (fig. 60} décalées les unes par rapport aux
Cz
10

09
081
03

0b

Fig. bo. — Courbes unitaires calculées pour un empennage
avec gouvernail mebile.

On asupposé % = 3,1; o == 0,35; m, == 0,685,

autres de w3, Cesdroites ne sont valables que pour 7, com-
pris enfre == 14°, : '
Les valeurs de § doivent étre comprises entre == 200,

o4z €
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2° Expression de la pésistance unitaive. Cs,

Le terme en U, est sans importance au point de vue de
la stabilité. 1l n'intervient que pour le caleul des résistances
passives dues i 'empennage. Pour des braquages § assez
modérés augmentation de la résistance unitaire due au
gouvernail est sensiblement égale 4 o,o003 §” et 'on aura
par suite, pour des proportions courantes :

Ciy,y = C,, - C., - a,0003 [©

C;, étant la résistance de profil pour l'empennage avec
gouvernail non braqué,

C,, étant la résistance induite correspondant au Cy, cal-
culé précédemment.

Pour des bragquages § dépassant zt 20° la majoration de
résistance devient considérablement plus importante et ne
peut plus &ire calculée par la formule précédente.

539 Expression du moment de la résultanie
sur Uempennage.

Le moment de la résultante aérodynamique sur lempen-
nage par rapport au hord d'attaque de 'empennage est
intéressant parce quil détermine la position de cette
résultante. Nous avons vu que, pour un empennage avec
gouvernail non bragué, le moment unitaire CmA'(‘), par rap-
port au berd d'attaque A' de 'empennage, ¢tait donnié par
la relation :

Conprg = 025 Gy
Mais,” quand le gouvernail est braqué d'un angle 8, cette
relation ne s'applique plus. Le centre de poussée sur Uem-
pennage se trouve en arriére du quart avant de la corde
d'empennage. Malheureusement les documents exXpori-
mentaux manguent presque complétement sur ce sujet.

En assimilant Vempennage avec gouvernail braqué 4 un
profil d’aile ayant une certaine courbure relative, j'ai dtabli
laformule ci-apres, qui permet de calculer, approximative-
ment, le moment unitaire C, A’ 4. On trouve ainsi.

Copriey ™ 0525 Cm:e3 -} 0,027 (st — ) fir

ESREXRS
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m et o ayant les mémes significations que précédemment.

On en déduira la distance A'E entre le hord d'attaque
A’ etle centre de poussée E sur un empennage rectangu-
laire de corde [, par la relation,

0,027 (m — g} 50] e

e

P
v

A'E = [0,25 -

4° Expression du momgnt autour de la charnicre
du gouwvernail.

Le moment par rapport 4 la ¢ charniére » du gouvernail
des réactions aérodynamiques qui s’exercent surce dernier
sera défini par la relation générale

M, =C, pls V1S, 1

e T

dans laquelle '

Ci, est le coefficient unitaire de moment de charniére.

Ve est la vitesse adérodynamique au droit de Pempen-
nage.

S“,.. et lem sont la surface et la corde moyenne du gou-
vernail mobile,

I’expérience montre que le moment unitaire Cp | est fonc-
tion :

1° De Yangle d'incidence 7. de la partie fixe;

2° Du braguage § du gouvernail;

3° Des caractéristiques générales de U'empennage ot de
Tallongement A, en particulier; }

4° Du rapport ¢ == ss"" de la surface mobile 4 la surface

3

totale.

La condensation des résultats expérimentaux, pour des
empennages biconvexes ayant les formes et proportions
indiquées précédemment, permet d'exprimer le moment
unitaire Cm_ par les formules empiriques suivantes : ‘

: Cop =i, 26
n=o0,5 A Ve
P ==0,25 A, — 0,004 {1 = 17)
ietd étantéxprimés en degrés,

On voit que les,variations de C,_sont linéaires en fonc-
tion de 4. et de §, pour des valeurs deces angles comprises
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enire =t 20% 7 et p étant toujours posmfs, on voit que le
moment de charpiére s annulera pour 7, == § == o et aussi
pour

+

B:_ ¢

»lx

f et /o sontalors de signes contraires.

Nous verrons, par la suite, que le moment autour de Ja
charni¢re du gouvernail peut prendre des valeurs impor-
tantes. Les réactions sur le levier de commande peuvent
ainsi devenir prohibitives etintolérables pour le pilote, De
méme le moment de charniére peut s’exercer dans un sens
ou dans I'autre et les réactions correspondantes se tradui-
sent par une poussée ou une traction dans la main du
pilote. Il importe, pour le pilotage, que ces réactions du

Poussée ‘ala main”

Fig. 61, — Relation entre les « réactions dans la main du pilete »
et le « moment autour de la charniére » du gouvernail de pro-
fondeur.

levier de commande constituent des indications dans le
bon sens. Par exemple, le levier de commande devra
« pousser » dans la main du pilote quand celni-ci impose i
T'avion un angle de vol, faible (vol piqué) (fig. 61), et vice-
versa, On comprend Vintérét primordial des relations précé.
dentes pour déterminer la grandeur etlesens des réactions
sur le levier de commande du gouvernail de profondeur,

On peut réduire ou annuler le moment de charniéra en
utilisant des gouvernails dits « compensés ». Pour cela on
donne au gouvernail une forme en plan analogue a celles
figurées b ou ¢ {fig. 39). Les portions de surface mobile si-
tuées en avant de axe de rotation du gouvernail donment
un couple. en sens inverse du moment de charniére da aux
surfaces mobiles arri¢re. Le degré de compensation obtenu
par ces formes n'est pas calculable @ priori et on doit
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s’en rapporter a U'expérimentation directe dans chaque cas
particulier. En outre certaines précautions sont & prendre
dans la construction pour que ces surfaces compensatrices
additionnelles n’amorcent pas des vibrations génantes ou
dangereuses. :

La solution rationnelle et compléte de la compensation
du moment de charpiere serait obtenue., au point de vue
aérodynamique, en utilisant un gouvernail entiérement
mobile autour d'un axe situé au guart avant de la corde
moyenne. Néanmoins, dans ce cas, le poids de la partie
arri¢re 'emportera sur le poids de la partie avant et 'em-
pennage entierement mobile ne sera pas compensé au point
de vue de l'action de la pesanteur. Il faudra donc lui
ajouter un systéme de compensation mécanique du poids
par des sandows ou des ressorts assez longs. Un tel
dispositif alourdit évidemment 'avion. Clest sans doute
pour cette raison et aussi pour des difficultés constructives
que Vempennage totalement mobile est rarement employé,
quoique rationnel au point de vue aérodynamique. Une
compensation totale, d'ailleurs, n’est pas toujours apprécide
des pilotes, qui préférent ressentir des réactions du levier de
commande rationnellement graduées et de sens conve-
nable.

APPLICATIONS NUMERIQUES. — Calcul des réactions aéro-
dynamiques sur un empennage avec partie fixe et gouver-
nail mobile ayant les caractéristiques suivantes : Vitesse
aérodynamique 50 m : see. i

Empennage total : forme rectangulaire. Surface S, —
14 métres carrés. Envergure 6,66 corde 1, = 2,10.

Gouvernail mobile : surface S, = 5™%33; corde /,,, ==
0,80.

Profil biconvexe symétrique d'é¢paisseur maximum efl ==
0,10,

On a évidemment :

6,60°
l‘=-—:~;—~ = 3,19 _ ?30,01270
0,300
A== e = 06,0010 7 == 0,0004
[- %=1 é;i—B_ =0,38 . o= 0,042 — 0,005 B
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© D'aprés ce qui précéde on aura :

& Ciypy = 0,0610 [s"_+ (0,642 — o.005 ) 5]
C, = 0:0094 i, - 008370 f,

Ce qui permet le calcul complet des caractéristiques,
intéressant plus spécialement Ueffet d'empennage, au point
de vue stahilité statique de Pavion, -

" Au point de vue des résistances passives dues a un tel
empennage, on peut négliger Vinfluence du C, surla résis-
tance du profil et 'on obtient ainsi

C, ==o0,0002 (1 4 0,111} - 0,00152 == 0,0084.
On aura alors :

C,==0,0084 4 C F ¢ ——r +o,ooo; fe=o,00844-0,1 G "+ 0,0003 B.

1r><3 7

Enfin, la distance du centre de poussée E sur l’empennage,
par rapport au bord d'attague de ce dernier, serait donnée
par :

A'E = 0,505 + "é"’;(—)'ﬁ
e

{en négligeant les variations de m avec § dans le facteur
{m — o).
Supposant par exemple :

G e et =g
On trouverait :
{:,e = 0,0010 [... 5 o {0,642 — 0,075} 15] =% 0,213
Cm = 0,0004 {— 5) 40,0127 {13) == J- 0,143

AE = 0,525 + e 15 = 157 m,

C, == 0,008} J~ 0,0045 - 60,0045 = 0. 0174
Pour V, == gom : sec (180 km : h), ces coefﬁcients uni-
taires correspondent aux réactions réelles indiguées ci-des

s0ous.

Fsmm 0,213 > 156 > 14 == 400 kgs.
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M, ==o0,14 2'15:0 > 5.33 >< 0,80 = 93,3 m ::k.g.

2.500 .
F"'(e} =20,0174 < nff]_ > 14 == 38 ks,

On voit, en particulier, que le moment de charniére pro-
duirait une réaction (poussée a Ia main) de g5 kilogrammes
pour un levier de commande de 1 métre, Une telle réac-
tion serait évidemment intolérable pour le pilote. Ceci
prouve que les angles 7, et §, choisis dans 'exemple, ne
pourront étre emplovés sur Uavion qui posséderait un tel
empennage. On devrait alors changer le calage du plan
fixe de maniére & diminuer le moment unitaire Cp

Par exemple, sil'on veut conserver la méme réaction sus-
tentatrice sur I'empennage, soit C,, == 0,213 et diminuer de
moitié le moment de charniére, on pourra caleuler les angles
fe et fi par les relations

C,,, = 00004 (i) + 0,0127 (3] = 0,07
C., = owb10 [i, 4 06426 — o005 ] = 0.213.]

On en déduit sans difﬁcultés :
i, M oov

et [ ==+ 5%4.

d) Les organes de stabilité longiludinale &
leur emplacement sur [l'avion. — 11 nous
parait indispensable de tenir compte immeédia-
tement, des modifications apportées a la gran-
deur et a4 la direction du vent relatif sur les
empennages horizontaux, parsuite de la présence,
en avant, des ailes sustentatrices et du propul-
seur. .

Les interactions entre les empennages hori-
zontaux et les ailes sustentatrices se traduisent
par un effet de sillage et une déflexion de la
vitesse aérodynamique aw droit des empen-
nages.

Les interactions entre les empennag’es honn
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zontaux et les propulseurs se traduisent par un
effet de « souffle » et une déflexion.

Influenée du sillage des ailes sustenta-
Frices. — Par suite des frottements de Vair sur
le profil des ailes sustentatrices, il existe, en
arriere de ces profils, une zone de moindre
vilesse qui peut rencontrer les empennages hori-
zontaux. La vitesse aérodynamique effective
sur ces organes sera alors plus petite que la
vitesse propre de l'avion. Mais on ne peut tabler
sur la valeur du minimum de la vitesse dans le
sillage pour chiffrer la vitesse efficace corres-
pondante sur les empennages. Pratiquement, on
ne peut donc calculer effet de sillage. Mais il
se trouvera implicitement contenu dans les
résultats expérimentaux de Uessai de la maquette
au Laboratoire aérodynamique.

Pour des ailes moyennement épaisses, de
corde médiane appréciable et pour des distances
relativement petites entre le bord de sortie des
ailes et les empennages, P'effet de sillage peut se
traduire par une diminution de zo & 25 pour 100
des réactions sustentatrices sur les empennages.
Les c@ﬁles\_hiplanes et triplanes donnent ega-
lement un eflet de sillage qui est caractérisé par
une diminution de 104 15 pour 100 des réactions,
pour un empennage situe au milieu de la zone
entre les sillages respectifs de chacune des
ailes. Si le sillage de l'une de ces ailes intercepte
empennage la diminution sera évidemment
plus importante.

Injflience de la déflexion en arriéve des
ailes sustentatrices. — Une conséquence iné-
luctable de la sustentation fournie par les ailes
est Vinclinaison, vers le bas, du vent relatif en
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arriére des ailes, Il en resulte que Vincidence
effective sur les empennages horizontaux dépen-
dra essentiellement de la grandedt de cette
déflexion. La théorie et U'expérience montrent
que I'angle de déflexion dépend. principalement
de la portance unitaire C; sur les ailes, de leur

allongement . == KSI et de la position relative

des empennages par rapport au bord de sortie
des ailes.

Cette position peut é&tre caractérisée par les

Fig. 62. — Déflexion en arriére d'une cellule sustentatrice.
Au point E, de coordomndes x et p, la déflexion due 4 la voilure

dépend de Ci, 3 et de —;— et #:-
t

coordonnées relativesx//et ¥/, du bord d’attaque
des empennages (fig. 62). '

Dans ces conditions, on peut représenter I'en-
semble des résultats cxpérimentaux concernant
la mesure de angle dc déflexion par la relation
empirique :

C, i x
€= 5 (43 = 3:35 7 — 6,43 ]yfll ) .

En toute rigueur, l'angle de déflexion e
augmente trés vite quand on s’approche du
bord de sortie de laile sustentatrice. Il en
résulte que la formule précédente n’est valable
qu'a partir des distances relatives x/l supé-
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rieures 4 1/2. Nous avons vérifié. que, pour les
distances usuelles x/l, relatives & I'emplacement
des empennages, cette formule est bien appli-
cable et semble préférable 4 de¥® expressions
plus complexes et moins commodes pour les
calculs pratiques,

Pour une voilure monoplane les coordonnées x
et y sont évaluées par rapport aux axes Dxy
paralléle et perpendiculaire & la direction du
ventrelatif et passant par le bord de sortie B.

Pour une cellule biplane, ces mémes axes doi-
vent étre rapportés au bord de sortie ae laile
superieure,
~ Influence du « souffle » des hélices. — Pour
les portions d’ailes sustentatrices et pour les
empennages situés dans la zone balayée par le
souffle des hélices, la vitesse aérodynamique
effective est augmentée de la vitesse supplémen-
taire, communiquée par le propulseur & la masse
d'air qui le traverse. La théorie des hélices, par
considération des quantités de mouvement com-
muniquées 4 cette masse d’air, permet d’évaluer,
globalement, cette vitesse due au souffle. Soit v
celte vitesse supplémentaire moyenne. Les
efforts aérodynamiques sur les empennages,
inclus dans la zone influencée, seront augmentés

dans le rapport (V 3" z

port dépend essentiellement de la traction F
fournie par le propulseur et 'ona :

2 .
) . On trouve que ce rap-

vV + v) # F ¥
S e 204
( v oLV =D? VD2
pour
- == 0,125
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D étant le diameétre du propulseur.

Pour un vol ascendant, de pentel), & unangle
d'incidence caractérisé par les coefficients uni-
taires C, et Ci, on aura :

() =t

Influence de la déflexion due au souffle
des hélices. — On peut établir de méme, que la
déflexion due au souffle des hélices est caracté-
risée par l'angle dont la tangente est (—ﬁ—;)
w etant la composante verticale de la vitesse
supplémentaire due au souffle.

Si A est angle d'inclinaison de V'axe de trac-
Cz

S
41)3 (Ca 4 Catg b).

ko

A
"ﬂ{ﬁﬂ‘.’—lﬁé_’:@?_-.;.b
L

Fig. 63. — Influence du « souflle des hélices .

Au point E de coordonndes x ot ¢ L « déflexion » due i la voilure est o
Par suite du souffle de Vheélice gui fait un angle ;- A4 avec la corde de réfé-
rence la défiexion en K est avgmentie de Vangle o et la vitesse adrodyna-
migue dovient V (1 - ab). ¢ et les facteurs o et # sont fenction de la trac-
tion F. '

tion sur la corde deréférence (fig. 63), (A~ i) sera
inclinaison de ce méme axe sur le vent relatif
(7 étant Pangle d'incidence de la corde de réfé-
rence sur la trajectoire). Dans ces conditions on
a, assez approximativement :

Lw YR —y
E“w+v;‘( Vo )“‘"*“"’
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R’ ¢ A A H e
étant le rapport ( v ) établi précedem~
ment. : )
En définitive, 1'angle d'incidence eflectif des
empennages horizontaux, & leur emplacement
sur 'avion, sera donné par la relation

2’::?»’%—&(&)"——5—&'

%, ¢tant Uangle de « calage » du plan fixe de
I'empennage par rapport a la corde de référence
des ailes sustentatrices.

La vitesse aérodynamique effective, au droit
des empennages, sera caractérisée de méme par
le rapport '

() =(¥) = (57)
V/ TV V
V, étant la vitesse efficace due 4 Uinfluence du
sillage. -

Les caractéristiques aérodynamiques des em-
pennages horizontaux devront étre calculées par
les formules indiquées précédemment en y intro-
duisant les valeurs de 7, et de V* qui tiennent
compte des interactions dues aux ailes sustenta~
trices et aux propulseurs,

Remarqite. — Les interactions dues & la pré-
sence des fuselages ou armatures supportant les
empennages horizontaux ne peuvent étre déter-
minées gu'expérimentalement. Elles sont faibles
en geénéral, en ce qui concerne la réaction sus-
tentatrice de 'empennage horizontal.

2" Les organes de stabilité et de manceuvrabi-

lité latérales. — Ces organes sont constitués,
dans tous les avions modernes, par des ailerons
153 &
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dont le braquage est de sens contraire, pour
chaque demi-voilure située de part et d'autre de
I'axe longitudinal. Nous avons va qu'un aileron
de courbure augmente la portance par son bra-
quage positif {aileron abaissé par rapport a sa
position neutre). Inversement, le relévementd’un
aileron au-dessus de sa position neutre (qui défi-
nit le profil normal de 1'aile) diminuera la por-
tance, pour une méme orientation du vent relatif.

Les variations positives ou négatives de la
portance d'une aile avec aileron de courbure
braqué vers le bas ou vers le haut sont propor-
tionnelles & l'angle de braquage, 4 condition que
cet angle varie dans des limites telles que: =+ 20°.
Cependant, le coefficient de proportionnalité, en
cette variation, n'est pas toujours le méme en ce
qui concerne les braguages positifs et négatifs.
Par ailleurs, les « ailerons » de stabilité latérale
n'intéressent, le plus souvent, qu'une portion de
la demi-envergure des ailes droite et gauche,
Quoiqu’il en soit, le braquage conjugué des aile-
rons d'une aile ou d’'une cellule sustentatrice,
produira qualitativement des variations de por-
tance de chaque demi-aile qui seront en sens
inverse. Ilen résultera un couple latéral, qu'on
appelle couple de roulis. A la volonté du pilote,
qui gouverne le braquage conjugué des ailerons,
ce couple de roulis s'opposera éventuellement &
un couple de sens contraire provenant des per-
turbations qui affectent Uéquilibre latéral de
l'avion. Réciproquement, ce méme couple de
roulis servira & incliner Pavion latéralement, au
cours d'un virage par exemple, ou mieux, & lui
imprimer un mouvement de rotation autour de
son axe longitudinal.
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_4%  ETUDE AERODYNAMIQUE DE L'AVION
Pour un avion donné, ayant certaines dimen-
sions d’ailerons, le couple de roulis est propor-
tionnel a langle de braquage des ailerons et &
la vitesse de vol.

Pour étudier la variation de la sustentation
d’une aile en fonction de langle de braquage
des ailerons, il faudrait tenir compte du fait
que la distribution de cette sustentation varie
avec les dimensions de laileron dans le sens
de lenvergure et avec l'angle de braguage.

Nous ne pouvons entrer ici dans le détail d'un
tel caleul, mails nous devons mentionner qu'on
peut ainsi établir une relation importante entre
le moment de roulis My causé par le braquage
conjugué des ailerons et un moment de gyra-
tion M, qui tend & faire tourner l'avion du coteé
ou l'aileron est braqué positivement. Ce moment
de gyration est di & Vaugmentation de trainée
de l'aile du c6té de Vaileron braqué vers le bas
et & la diminution correspondante du cOté ol
Vaileron est braqué vers le haut. Cest princi-
palement la variation de résistante induite qui

“influe sur la grandeur de ce couple M.. La
trainée de profil reste sensiblement la méme
des deux cOtés, pour des braquages moyens des
ailerons*.

Le pilote devra s’opposer a cette gyration par

1, M. Max Munk a2 montré (Report n® 197 de I'U. §, - N, A. C. A}
que le couple de gyration, M, est lié au couple de roulis Mg par la
relation générale

M, 1 s
Ma © w5 T
qui peut encore s’exprimer sous la forme @
Moment de gyration « induit » ,, Coefficient de sustentation
Moment de roulis ~  Allongement de l'aile
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LAVIATION ACTUELLE ’
un braquage convenable du gouvernail de direc-
tion.

Le couple de roulis, pour un braquage donné
des ailerons, diminue considérablement aux
grands angles d'incidence. En particulier, &
I'angle du maximum de portance, c'est-a-dire
~dans les régimes de perte de vitesse, et pour
des braquages méme trés grands, le couple uni-
taire devient trés faible ; la vitesse aérodyna-
mique étant également trés faible, le couple de
roulis peut devenir insuffisant pour assurer le
redressement latéral de l'avion. L’existence
simultanée du couple de gyration M, peut alors
faire amorcer une mise « en vrille », :

On a donc recherché les moyens propres a
‘augmenter le controle latéral aux faibles vitesses.
Dans cet ordre d'idée, I'emploi d’ailerons de faible
profondeur relative, s'étendant sur toute l'en-
vergure, est une disposition a recommander. On
a également préconisé la commande différen-
tielle des ailerons, de telle mani¢re qu'a un bra-
quage positif de l'aileron sur 'aile basse corres-
ponde un braguage négatif, d'amplitude double,
pour laileron de l'aile haute. Dans ces condi-
tions, pour le redressement latéral en perte de
vitesse, on évite de dépasser la portance maxi-
mum du coté de aile basse et I'on diminue plus
notablement cette portance du cdtée de laile
haute. La portance totale est d'ailleurs un peu
diminuée de ce fait. Quand au couple de gyra-
tion induit il demeure inchangé et on doit tou-
jours le combattre par U'action du gouvernail de
direction.

Nous avons vu pracédemment la solution par-
ticulitrement efficace qui a été réalisée par
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M. Handley-]?age par combmalson d'un « profil
a fentes » avec le braquage des ailerons. '

Linfin, 'étude expérimentale de la distribution
des pressions, sur des ailes de formes en plan
différentes pour différents braquages d'ailerons®,
montre, qu'avec des ailes rectangulaires oun trapé-
zoidales(laplusgrande envergure étant versle bord
de sortie) il peut naitre des dépressions dorsales
importantes aux extrémités marginales des aile-
rons. Il en résulte des fatigues importantes sur
cesorganes et, éventuellement, 'amorce de vibra-
tions dangereuses, I1 est done préférable de pré-
voir les extrémités latérales des ailes munies
d’ailerons, avec un bord de sortie nettement plus
court que le bord d'attaque ou encore avec des
extrémités latérales arrondies.

Pour les essais statiques et les caleuls de
construction des ailerons il faut tenir compte des
pressions dynamiques appliquées & "aileron. On
observe ainsi que effort normal sur un aileron
braqué vers le bas est trés supérieur 4 celui que
supporte l'aileron bragué du méme angle, mais
vers le haut®. Cet effort est d'ailleurs proportion-
nel a l'angle de braguage et augmente tros Iégo-
rement avec l'angle d'incidence de I'aile.

Des essais en vol ont montré que, pour un
braquage brusque des ailerons, la vitesse angu-
laire de la rotation imprimée 4 l'avion croit
d’abord trés rapidement, jusqu'a une valeur
maximum gu'elle atteint en moins d'une seconde

1. David. L. Bacon aThe distribution oft 1ift ovor wing tips
and ailerons ». Report nv 161, U, S, — N. A, C. A, )

2. Sabatier, « Recherches sur les ailerons el notamment sur les
charges d'éprenve auxquelles ils deivent étre soumis ». Technigue
adronautigne, 10 novembre et 15 décembre 1920,
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LAVIATION ACTUELLE ’
puis diminue, pour demeurer constante pendant
le reste du mouvement. Le couple de roulis
appliqué a Vavion diminue rapidement avec la
vitesse angulaire de la rotation latérale. Clest la
raison pour laguelle la rotation complete de 360°,
qui constitue la manceuvre acrobatique qu'on
appelle « faire le tonneau », ne s’effectue pas en
manceuvrant les ailerons, mais en piquant lége-
rement, puis en manceuvrant le gouvernail de
direction. Le couple de roulis ainsi obtenu est
plus faible que le couple statique de roulis
obtenu avec les ailerons, mais il se maintient
peu variable pendant la rotation,

Remarqgue, — La disposition des ailes susten-
tatrices présentant un certain diedre latéral

Fig, 64. — Vue de face d'un avion dont la veilure
a un « digdre Tatéraln A,

(fig. 64), est favorable & la stabilité statique laté-
rale. En outre si une voilure avec diédre latéral
est orientée obliguement parrapportau vent rela-
tif, un couple de roulis (constant pour un diddre
donné), prend naissance. Ce couple maintient la
stabilité latérale dans le virage incliné.

3¢ Les organes de la stabilité de gyration (sta-
bilité de route). — Ces organes sont- constitués
par des empennages verticaux composés, le plus
généralement, d'une partie fixe et d’une partie
mobile. La partie fixe est désignée sous le nom
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de plan de dérive et la parue mobxle est le gou-
vernail de direction.

L'empennage vertical étant appelé 4 produire
des réactions aérodynamiques dirigées tantdt dans
un sens, tantoét dans Uautre, le profil adopte est
toujours un profil biconvexe symétrique plus ou
moins aplati. Ce que nous avons dit précédem-
ment a4 propos des empennages horizontaux.
s'applique donc @ fortior? aux profils des empen-
nages verticaux.

Cependant, les formes « en plan » (fig. 65) (qui

Fig. 65. — Quelques formes de Vempennage vertical des avions

@ et ¢, — Plan de dérive quasi-triangulaire, gowvernail non compensé, —
b. Plan de dérive quasi-triangulaire, gouvernail compensé. — o. Empennage
vertical totalement mobile et compense,

sont ici les vues en « élévation latérale ») ne peu-
vent pas, en général, procéder de Yunique préoc-
cupation des qualités aérodynamiques que confére
un grand allongement. Pour les empennages verti-
caux uniques la forme générale triangulaire est
la plus usitée. Pour les empennages verticaux
multiples, accompagnés d'empennages horizon-
taux montés en cellule biplane les formes « en
plan » sont plus ou moins rectangulaires avec un
allongement modéré. Quoi qu'il en soit les pro-
priétés aérodynamiques de ces empennages ver-
ticaux eévoluent qualitativement comme celles
des empennages horizontaux. D’une maniére
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généralele défaut d’allongement d'un empennage
vertical, qui se traduit par une faible hauteur
relative, amoindrit considérablement Uefficacité
de ces empennages. Par ailleurs Uinfluence de la
présence du fuselage et des empennages horizon-
taux réduit encore Uefficacité aérodynamique des
enipennages verticaux. La vitesse aérodynamique
au droit de ces empennages, et 4 proximité du
fuselage, est réduite du fait des couches fluides
perturbées par le frottement en amont, et la
réduction de vitesse serait plus marqguée encore
sur une caréne trés allongée,

Pratiquement, les dimensions superficielles
totales d'un empennage vertical doivent étre telles
que les réactions aérodynamiques latérales (Com-
munément désignées par les « forces de dérive »)
aient uneprépondérance par les surfaces arriéres.
La vérification de cette condition peut se faire au
laboratoire aérodynamique en mesurant sur un
modeéle réduit la « polaire latérale » de I'avion et
la grandeur du moment de la résultante de dérive
par rapport & un axe passant par le centre de
gravité. On peut y ajouter I'étude de 'amortisse-
ment des oscillations qui détermine un critére de
la stabilité de route. :

Les essais en vol montrent que le bragnage
rapide du gouvernail de direction d'un avion lui
imprime une vitesse angulaire de gyration qui
passe rapidement par un maximum trés aigu et
diminue de méme en raison du couple d’amortis-
sement notable qui nait de cette gyration.

I'influence du souffle de I'hélice est notable en
général sur Uefficacité des empennages verticaux.
On est conduit, parfois, & orienter le plan fixe de
dérive, d'un certain angle, pour combattre le
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ETUDE AERODYNAMIQUE DE LAVION

couple dii aux vitesses de rotation de I'air influencé
par le souffle du propulscur. Le couple de gyra-
tion produit par un braquage donné du gouver-
nail de direction est proportionnel a I'angle de
braquage et 4 la vitesse aérodynamique, le coef-
ficient de proportionnalité étant d'autant plus
grand que le nombre de tours du moteur est lui-
meéme plus élevé.

Remarque 1. — Nous rappellerons que pour
combattre le moment de gyration, induit par le
couple de roulis di 4 la manceuvre des ailerons,
on doit utiliser le gouvernail de direction. L'effi~
cacité de cet organe doit donc étre vérifiée plus
particulierement aux'régimes de vol & trés faible
vitesse. :

Remargue 2. — Comme nous l'avons fait re-
marquer au début de cet ouvrage les organes de
stabilité sont aussi des organes de manceuvrabi-
lité. Dans ce qui précéde la grandeur des cou-
ples produits par la manceuvre des diverses gou-
vernes et la rapidité du mouvement qui en résulte
sont en relation directe avec le degré de manceu-
vrabilité d'un avion. Mais le plus généralement
toute manceuvre complexe de l'avion nécessite
Vintervention simultanée des diverses gouvernes
dont il est alors difficile d'analyser les effets
respectifs. ¥n aviation militaire de combat, un
critére de manceuvrabilité des avions peut étre
exprimeé : par le temps nécessaire pour exécuter
un demi-tour, ¢'est-a~dire une inversion compléte
de la direction de vol. Mais il v a plusieurs mé~
thodes pour effectuer cette manceuvre et les
temps enregistrés dépendent alors, notablement,
des qualités du pilote pour l'aptitude au vol acro-
batique. En particulier, 'inversion de ladirection
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de vol par « renversement sur 'aile », est plus
rapide que par un « virage a la verticale » mais
il a Vinconvénient de faire perdre de 'altitude et
desituer Uavion, pendant quelques secondes, dans
une position pour laquelle les gouvernes man-
quent d’efficacité. Ce simple exemple montre
toute la complexité du probléme, dans un cas
trés spécial.

§ 5. — ETUDE DES ORGANES PROPULSEURS.

L'hélice est actuellement le seul propulseur des
avions et1'ondoitreconnaitre qu'il est difficile d’en
trouver un autre, qui s’adapte aussi facilement au
moteur 4 explosions quel que soit son\régime. qui
soit plus simple de construction, plus léger, plus
robuste, ete. En outre, le « rendement » de I'hé-
lice propulsive atteint des valeurs élevées (80 4
85 p. 100) et il semble que beaucoup de cher-
cheurs, en cette matiére, aient négligé de tenir
compte de cet ensemble de qualités qui ont con-
sacré 1"hélice.

Au point de vue aérodynamique : Uhélice estune
« voilure tournante », dont le profil correspond 4
celui d'une aile sustentatrice. compte tenu des
modalités de construction. Chaque élément des
pales d’une hélice peut étre assimilé &4 un élément
d'aile sustentatrice. Ilest soumis, dans son mou-
vement relatif parrapport 4 Vair, 4 une résultante
aérodynamique élémentaire : dont la grandeur et
la direction dépendent de I'orientation et de la
grandeur de la vitesse aérodynamique relative,
et aussi, de la situation de I'élémentlelong de la
« pale ». .

L'orientation et la grandeur de la vitesse rela-
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tive sur un élément de pale d'hélice s'obtiennent
par la composition des vitesses absolues de cet
élément (fig. 66). '

On a, d'une part, la vitesse absolue derotation

Fig. 66, — Schéma de fonctionnement d'un élément
de pale d'hélice.

W vitesse relative de I'élément, résultant de la composition de la vitesse
de rotation U et de la vitesse de translation V. — ¢ angle d'incidence géo-
métrigue qui comprend Pangle dlincidence effectif et Vangle induit, — 4R
résultante élémentaire sur Uélément, )

qui, pour un élément situé & la distance 7 de
V'axe de rotation, a pour valeur :

U = 2nrn

# étant le nombre de tours : secondes.
* Ona,d’autre part, la vitesse de propulsion V, qui
est aussi la vitesse aérodynamique de vol sur la

trajectoire,

La composition de ces deux vitesses donne la
résultante et le vent relatif sur 'élément consi-
déré aura pour valeur absolue W.

CW = TF VA
Si I'élément considéré est incliné d'un angle «
sur le plan de rotation, ¢'est-a-dire sur la direction

de U, Vangle d’incidence du vent relatif [W ] sur
I'élément AB sera

i - are tg M
e e -L-]-_-t
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La résultante aérodynamique élémentaire dR
dépendra donc, en premier lieu : de Wet de 7. En
outre, comme cela advient pour tout élément d'une
aile sustentatrice, dR dépendra de la situation de
1'élément le long de la pale. En d’autres termes,
il v a lieu de considérer que la pale d’hélice
étant une aile tournante d'envergure finie, la
distribution de réaction aérodynamique, toutes
choses égales d’ailleurs, varie le long du rayon
comme elle varie le long de l'envergure d'une
aile sustentatrice. On peut exprimer cette varia-
tion, comme dans le cas des ailes, en considérant
en chaque élément de pale un « angle induit »
quivient en diminution de I'incidence théorique 7
calculée précédemment. Sans insister sur les dé-
veloppements théoriques qui permettent de cal-
culer cet « angle induit fictif » la conséquence en
est : que la résultante élémentaire dR n'est pas
normale au vent relatif théorique W, ce qui
donne, suivant cette direction, une résistance in-
duite élémentaire. ‘

La projection de la résultante élémentaire dR
sur une direction paralléle & 1'axe de rotation, et
la sommation de ces projections, pour tous les
¢léments et pour toutes les pales, fournira la
traction de 'hélice propulsive. De méme, la pro-
jection de la résultante élémentaire dR sur une
direction perpendiculaire au rayon donnera, par
rapport a I'axe de rotation, un moment élémen-
taire. La sommation de ces moments pour tous
les éléments et pour toutes les pales correspondra
au « couple résistant » de Uhélice.

Dans une théorie approchée visant 'ensemble
des phénoménes on peut, suivant la méthode de
R.-E. Froude, considérer que I'hélice propulsive
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ETUDE AERODYNAMIQUE DE L'AVION

communique, e avant de son plan de rotation,
une vitesse additionnelle : (aV}, & la masse dair
contenue dans un cylindre limité au cercle balayé
par 'hélice (fig. 67).

Enarriére, cette méme masse d’'air sera animeée
d'une vitesse additionnelie supplémentaire : (abV).

TN R e

| .

Varad || Vitrab)
oo

v .

— AN i
|

I AP TR

Fig. 67. — Schéma de fonctionnement global d'une
hélice propulsive (Théerie de Fronde).

+a} vitesse en avant du cercle balayé;

ce; F traction propulsive.

V vitesse adrodyn:

V {1-+-ab) vitesse en arriére de 'k

Alors la vitesse du mouvement relatif étant 'V,
la vitesse aerodynamique en avant du plan de
rotation sera

V4 aV =V 1+ a)
et en arriére de 1'hélice elle sera de méme :
V4 abV =V (1 + ab),

Par unité de temps la masse de fluide influencée
par 1'hélice sera :

M =8V (x + a)

~ w* , . 3 , )
S = — étant la surface du cercle balayé par

Phélice. Animée initialement d'une vitesse V
cette masse d'air possédait, en quelque distance

2 105
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en amont de I'hélice, unequantité de mouvement.
MV == 8V? (1 4+ a).

Aprés son passage a travers 1'hélice cette quan-
tité de mouvement est devenue :

MY (1 4 ab) = 5V? (1 4 a) {1 - ab).
Dlapres le théoreme des quantités de mouve-
ment on aura
Fo== MV (1 -} ab) — MV == p5V¥ab (1 + a).

D’autre part le travail total fourni par 'hélice
4 la masse fluide influencée est

FV (1 4 a).

Ce travail est égal a la demi-variation de force
vive de cette masse influencée : soit

FV (1 +a):-;—M[V"(I+ab)3—-V2]

ou encore

EV (1 4 a) = F‘i“b 4 FV

il en résulte )
b o

Done, d’aprés ce raisonnement d’ensemble, la
vitesse additionnelle (¢V) en amont et au voisi-
nage immédiat du plan de rotation de l'hélice
seraitegalea la moitié de la vitesse: abV =zaV,
supplémentaire en arriere de U'hélice.

Le travail utile fourni par I'hélice dans la trans-
lation de vitesse V, sera VF. Par suite, le rende-
ment théorique maximum serait :

vy 1 ).
VF{I+£&)M(I~§—3
& 166 &
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Pratiquement, la distribution des vitesses en
amont et en aval du plan de rotation n’est pas
uniforme, et, par ailleurs, on ne tient pas compte,
dans ce qui précéde, des pertes d'énergie dues aux
frottements, aux rotations en arriére de 1'hélice,
aux tourbillonnements, etc. Cependant on peut
utiliser, en premiére approximation, les résultats
preécédents pour caleuler la vitesse dans la zone
influencée par le souffle de 'nélice, Cette vitesse
sera V (1 - 2a) et les réactions aérodynamiques
sur les eléements de voilure ou d'empennages
placés dans cette zone seront proportionnelles
Ve (1 - za)*. La majoration de ces réactions ou
facteur de souffle sera donc caractérisée par le
rapport

2 2 .
R == MV_'{‘-}E‘?‘}“ = (1 -} za)™.

On a vu que
F == pSV2aa (1 + a).
On en déduit

4a+4a2=-§;§
d'on
K’:(r—i—za)ezl-l-;%?:x—{-zo,{—\ﬂ%;
en posant
Sm-E-IB-g-
P4

et p == 0,125 pour de l'air 4 15° et 760 millime-
tres, _

Caractéristiques expérimentales des hélices
propulsives. — les mesuresdelatraction I et de
la puissance absorbée par une hélice propulsive
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montrent que les formules de Renard s’appli-
quent et qu'on a, comme pour les hélices susten-
tatrices : .
F oz gniD
Py == BnfDA,

Mais, dans ce cas, « et (3, qui sont les mémes
pour des hélices géométriquement semblables,
varient avec le rapport %, qui caractérise alors

le régime de fonctionnement.
La figure 68 représente I'allure caractéristique

16 >

I
0019 }Aﬁ u !
0008 /, N \ o
iy \ -~

I A
d g:n%

Fig. 68, — Caractéristiques expérimentales d'une héliee
propulsive. :

= = coefficient de trﬂc$n garg T

z5v + & = cooflicient de puissance

avec V/nD. On voit que
la traction F et la puissance P pour un nombre
de tours donné diminuent quand la vitesse de
translation augmente. -

Le rendement propulsif sera le quotient de la

S 108 & ;
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ETUDE AERODYNAMIQUE DE L'AVION

puissance utile (F >< V) fournie par I'hélice, parla -
puissance motrice Pm. On aura par suite :

Fex<V  a v

P=—g—=5 X5y

Ce rendement propulsif part de o pour V=o,
passe par un maximum pour une certaine valeur

de -—— et s'annule 4 nouveau, pour le régime
nD ’ )

-ﬂyf} pour lequel la traction est nulle.
1

Les courbes de la figure 68 résument donc les
propriétés aérodynamigues essentielles deshélices

i |
|
08 L. g
= NN
774 INEAVER

ZENENERUA:

:O
-

\\\\ ‘\
5\?\ AN

GEAERNE I

/7.8 A0RARERNTRNE
Ny /AnitEE s N EANA
08T of 06 0P 12 1}# Tk

- Fig, 69, — Variation du rendement lpr‘opulsif pour des hélices
semblables ne différant que par le pas relatif # = .g_

propulsives. Les laboratoires aérodynamiques
ont établi ces courbes pour un grand nombre de
familles d'hélices, différant entre elles par lerap-
port du pas au diametre, par le nombre de pales,
par la forme et les proportions de ces pales, etc,
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®

‘En particulier, pour des hélices ayant & peu
pres les mémes formes de pales, mais dont le pas

relatif y Va en augmentant, les courbes du ren-

dement propulsif ont T'aspect de la figure 6g
et le rendement maximum augmente avec

%jﬁsqu’é un maximum pour g voisin de 1,2.
La courhe enveloppe de la famille des courbes

de rendement peut se représenter assez exacte-
ment par la relation

. 5 -—-‘-—f—-——-—w—-m«-—-
P(m) I AL545 —H_D— 100,

" Cette courbe est trés utile pour la recherche
de I'hélice la mieux adaptée 4 un avion donné,
Groupe motopropulsenr d'un avion. — La
puissance fournie par le moteur est le produit
du couple-moteur C par la vitesse angulaire de

rotation @ == 2rn. On aura donc

P.=Co  don C=—2 .
2%

Or, le couple d’'un moteur & explosion, utilisé
dans les limites normales de fonctionnement,
peut étre considéré comme constant et indépen-
dant, par suite, du nombre de tours n. Le fone-
tionnement d'un groupe motopropulseur d’avion
doit donc étre étudié en considérant les carac-
teristiques de traction IY et de puissance utile TV
susceptibles d'étre fournies, a diversesvitesses V,
par une hélice actionnée par un moteur d'un
couple donneé C. Posons pour simplifier les écri-
tures : .

0y == 2w o CL

3170 &
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ETUDE AERODYNAMIQUE DE L'AVION

La puissance motrice est égale 4 la puissance -
absorbée par I'hélice, donce :

P == D = Cyn
d'olr :
C, = fuDe,
La traction fournie par I'hélice sera @

ety — L S
F._.omD‘w—é- )

Pour différentes valeurs de v = ";D" on pourra

calculer les valeurs de I¥. Pratiquement, v varie
entre 0,3 et 0,6, Les vitesses V correspondant
aux valeurs de v ayant servi 4 calculer I', seront
données par la relation

C

Vo= —-‘7%— ..5{.‘. .

On pourra, de méme, calculer la puissance utile
Pu = FV fournie par le groupe moto-propulseur,
etlontraceralacourbedes variationsde Pravec'V.

Telles sont les caractéristiques de fonctionne-
ment d'un groupe motopropulseur en transla-
tion,

Remargue. — Leshélices en bois sont les plus
généralement employées, mais on peut réaliser
maintenant des hélices métalliques dont le fone-
tionnement et la robustesse donnent toute satis-
faction. Le probléme de I'hélice & pas réglable et
méme celui de Uhélice a pas variable a été déja
solutionné,

2171 &
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§ 1. — ETUDE DE L'ENSEMBLE : AILE -} FUSELAGE

(Planeur sans empennages).

a) La juxtaposition d'un fuselage et d’'une cel-
lule sustentatrice fait apparaitre des « interac-
tions » qui peuvent étre considérables dans cer-
tains cas. Ces interactions doivent étre détermi-
nées par des essais aulaboratoire aérodynamique
et l'on ne peut les exprimer par une loi générale
méme approchée.

La présence d'un fuselage, convenablement
carené, au-dessous d'une aile sustentatrice ne
produit pas de grandes interactions. Dans la
réalisation d’avions monoplans dits « parasols »,
pour lesquels l'aile se trouve & quelque distance
en dessus du fuselage, les interactions dépendent
de cette distance,

La présence d'un fuselage au-dessus d'une
aile sustentatrice fait apparaitre des interactions
parfois considérables. Ainsi, en placant successi-
vement sur une aile (fig. 70) des nacelles telles

iy €
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ETUDE DES ENSEMBLES D'ELEMENTS P AVIONS

que (1) et (z) on a observé que la polaire de l'en-

a
| | {
) l_ o

Fig. 7o. — Interactions entre une aile sustentatrice et diverses
formes données & une nacelle ou & un groupe motopropulseur
placé au-dessus de Vaile.

U -

a. — Nacelle n* 1 4 mailre couple rectasgulaire. -— 5. Nacelle
n® 2 & maitre couple eiliptique, grand axe vertical, — ¢, Nacelle n% 3 &
maitre couple triangulaire, pointe en bas. — 4. Nacelle n° 4 3 maitre
couple eiliptigue, grand axe herizontal, — ¢, Wacelle n® 5 & maitre couple
triangulaire pointe en haut, — . Nacelle n® 6 & maitre couple rectangu.
laire,

semble [aile - nacelle n® 1] était bien meil-
leure que la polaire de I'ensemble [aile 4 na-

B 173 €
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ETUDE DES EN-SEMBLIES DELEMENTS DAVIONS

6 fois plus petite que celle de la nacelle n® 1.
Cette différence se retrouve d’ailleurs, dans le
sens voulu, entre les polaires des ensembles,
mais senlement aux trés faibles portances. Aux
portances moyennes les interactions nuisibles
dues a la caréne (n® 2) Uemportent sur la diffé-
rence desrésistances unitaires. D'aprés ces essais,
complétés par d'autres (fig: 70 et 71), il semble
que les nacelles d'extrados et par extension les
fuselages, deivent avoir, au droit de 1aile, des
parois latérales presque planes et perpendicu-
laires a l'envergure.

b) Interactions dues a des montants o a
des armatures. — Pour une aile monoplane et
pour des montants carénés normaux a l'enver-
gure, les interactions sont faibles.

Lorsque le mat est sur Uintrados de Vaile les
interactions correspondent 4 une légeére diminu-
tion de la trainée totale. Clest Vinverse qui se
produit pour des mats normaux implantés sur
I'extrados, Les mats obliques doivent augmenter
ces interactions.

Les interactions des mats dans une cellule bi-

Fig. 72. — Mits droits (2 et #) et mdts obliques {0,0) dans une
cellule hiplane.

plane sont plusappréciables (fig. 72). Ellesse tra-
duisent par une augmentation de la trainée qui
correspond 4 une majoration fictive de la lon-
gueur des montants réels. Ainsi, on a trouvé que

ERVE-
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la majoration Ak, par rapport 4 1a hauteur

réelle s (égale & Uentreplan), pouvait étre repreé-

sentée par le rapport 1 -

Ak

A

2,475 Cs
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L'AVIATION 4CTUELLE .

Cequi e‘xpwpﬂue Vinteraction augmente avec
la portance mdditarre C,. Par exemple, pour une
portance assez élevée, smt C, =1, la majoration
fictive serait Ah = 0,475 h, ce qui signifie que
Vinteraction globale du systéme (cellule -}- mats)
correspond a la trainée unitaire d'une longueur
de mat égale & o,475 A.

Pour des montants inclinés, placés dans une
cellule biplane, 'augmentation de trainée par in-
teractions est plus notable. Elle peut atteindre le
double de la valeur indiquée précédemment pour
des montants normaux.

En résumé, 'expérience seule peut tenir un
compte exact de ces phénoménes trés complexes,
variables avec chaque disposition et chaque
forme des éléments du planeur. On déterminera
donc en soufflerie aérodynamique les courbes
unitaires et la polaire du planeuwr démuni de ses
empennages horizontaux (fig. 73 et 74).

§ 2. — EYUDE DE L'ENSEMBLE ! AILE -+ FUSELAGE —|- EMPEN-
naces (Planeur complet).

Nous avons exprimé, au moment de 1'étude
a¢rodynamiquedes empennages horizontaux, que
les interactions des ailes sustentatrices sur ces
organes se traduisent par un « effet de sillage »
et par une « déflexion » du vent relatif.

Pratiquement, ces interactions seront incluses
dans l'expérimentation d'un modéle réduit du pla-
neur complet avec ses empennages, La comparai-
son des caractéristiques aérodynamiques du pla-
neur empenne et du planeur sans empennages fait
‘a,pparaltre entre autre, le moment longitudinaldd
aux réactions aérodynaquues sur lempennage

2178 &
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ETUDE DES ENSEMBLES D'ELEMENTS D'AVIONS

Le graphique (fig. 75) représente ces divers ré- .
sultats, qui sont les documents habituels remis
parle Laboratoire aérodynamiqqe. Ils servent de

s LHE :
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base 4 I'étude du planeur complet aprés modi-
fication, s'il y a lieu, pour tenir compte des ré-
sistances passives, qui ne figuraient pas sur le
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modéle réduit, expérimenté 4 la soufflerie. On
tiendra compte également de leffet de similitude
en ce qui concerne la résistance aérodynamique
des divers éléments : ailes, fuselage, empen-
nages, armatures, etc.

Nous avons indiqué dans les chapitres préce-
dents les données essentielles pour pouvoir effec-
tuer ces diverses corrections indispensables.
Malgré lincertitude qu’on peut avoir pour cer-
taines de ces corrections, U'erreur commise, en
définitive, ne doit pas étre considérable. Elle
serait évidemment beaucoup plus grave si on uti-
lisait directement les résultats relatifs au modéle
réduit et incomplet.

§ 3. — ETUDE DE L'AVION COMPLET
(Planeur avec hélice).

Les caractéristiques aérodynamiques du pla-
neur complet, établies et corrigées commeilvient
d’étre dit, doivent étre modifiées & nouveaun: pour
tenir compte des interactions dues aux hélices
propulsives.

‘Nous avons vu que le facteur de souffle d'une
hélice propulsive avait la valeur théorique

.
R'=1 + 20,4 VipE
pour p == 0,125,

Enpremiéreapproximation, lesrésistancesuni-
taires des portions d’ailes sustentatrices et d’em-
pennages, des fuselages etautres organes placés
danslazoneinfluencée par le souffle d'hélice, doi~

vent étre multipliées par ce facteur R’ Cependant
pour lesfuselages, les expérimentations ont donné

& 150 £
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en général une interaction un peu plus faible
gque celle ainsi caleulée. Par ailleurs, la traction
fournie par I'hélice et le couple unitaire absorbé
sont également influencés par la présence du
fuselage en avant ou en arriere de 'hélice. L'in-
fluence se traduit par une légére augmentation du
rendement. 5i fet £ sont les résistances 4 l'avan-
cement du fuselage avec et sans interaction d’hé-
lice et si I et I', sont les tractions avec et sans
interaction de fuselage le rapport :

¥ —{f—1) B
7, -
qui caractériserait l'interaction globale du sys-
téme fuselage-hélice est fréquemment trés voisin
de 'unité : 0,96 4 0,97 aux faibles vitesses qui cor-
respondent aux régimes de vol en montée et 1,03
aux grandes vitesses, Donc, dans certains cas, on
pourrait admettre qu'il y a compensation d'inter-
action helice-fuselage, ce qui permettrait de con-
server les courbes caractéristiques de lhélice
expérimentée 4 'étatisolé. Mais ce n'est la qu'une
approximation.

Pour ce qui concerne la portance et la résis-
tance unitaire des ailes sustentatrices et des em-
pennages les corrections dues au souffle des
propulseurs doivent étre appliquées. .

Remargque. — En vol ascendant de pente § la
traction F de I'hélice équilibre la résistance a
Vavancement de Vavion C, S p/2 Vet la com~
posante du poids total suivant la trajectoire. On
aura donc :

F o= ajz 5V2 (C;x tg 0+ C:rg)
C. et €, étant la portance et la résistance

it

B8 &
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unitaires de 'avion, compte tenu de 'influence du
souffie. Le facteur de souffle peut alors s'écrire :

M. Delanghe a donné un procédé graphique
pour le calcul des corrections de souffle d’hélice!.

La méthode expérimentale serait évidemment
désirable en cette matiére, mais les difficultés
sont considérables, car il faut arriver & faire
tourner a de trés grandes vitesses de rotation une
trés petite helice.

Calcul des performances de 'avion. — Considé-
rons d'abord le cas du vol horizontal prés du

sol.
La vitesse sera donnée par 'équation de sus-
tentation
P = C.S pofz Vo2
d’olr

Vu == M i
\/ > QUL;:

P, étant le poidstotal de avion.

La traction nécessaire au vol horizontal est
donnée par l'équation de résistance & l'avance-
ment :

. C,
E e

gy T M el -

> P,

On en déduit la puissance utile nécessaire soit ;

P, = F, V,=C,S p/z \/ ({1 = w} '

(0} -~
h

. M. G, Delanghe, Méthode générale el abague pour déterminer
les eldments du vol d'un avion. (Technique aéronautique, fvrier,

mars el avril 1g24.)
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Dans cesrelations, C, et C,sont les coefficients
unitaires qui définissent la polaire de l'avion
complet avec souffle d’hélice.

3
-180ggs

b

ol e F"@
140

40

"

20
40
ol
3018 % 1890 32 2 % 95 36 Vpniseq

| Fig. 6. — Caractéristiques de fonctionnement
du groupe motopropulseur.

Pour le moteur on a la courbe de pulssance Pam on fonction de N. Pour
le propulseur on déduit des caractéristiques fig. 08 les variations de ¥ et de
FV avec V pour des valeurs N == 1.200, 1.150 ot 1,100 tours, Par combinai-
son des courbes Par ot FV on déduit les valeurs de V pour N == 1.200,
L1850 et 1.100 tours. Sur les courbes F on trouve les points correspondants
et on en déduit la puissance utile ¥V fournie par le groupe motopropulseur.
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“On peuttracer, en fonction de V, les variations
de Fx, etde Pu et sur chacun des graphiques ob-
tenus on reportera lescourbes correspondantes :

e
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4o //
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ok
I
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Fig. 77. = Caractéristiques de fonctionnement de Uavion
complet {en vol horizontal au sol}.

@, Polaire totale de I'avion, - &. Comparaison de ia traction F avee
la résist A Vavan t ¥, en fonction de V. pour un poids donné P.
Comparaison de la puissance utile FV avee la puissance nécessaire au vol
PV, en fonction de 'V, ' s
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F et I'V, relatives au groupe motopropulseur
(fig. 76 et 77). Aux points d'intersection corres-
pondent les vitesses V, et'V, qui sont les vitesses
des régimes de vol horizontal prés du sol. Le
régime 4 grande vitesse V, est dailleurs le
régime de vol normal. On sait quelerégime V, est
le régime lent, pourlequel Uavion serait, en géné-
ral, trés voisin de la perte de vitesse.

Vols horizontaux a diverses altitudes. —
Les réactions aerodynaquues F,etT7, étant pro-
pomonnelles 4 la densité de l'air, on aura, 4 une
altitude Z, ot la densité est z..

Equation de sustentation :

() 1
P=C;s 52 vy,

V”"\/S @G \/“

3 étant le rapport des densités 22

d’on

(]
f.a traction nécessaire au vol horizontal 4 la
vitesse V,sera donnée parl'équation de résistance
a l'avancement :

e P(’:) 1
Fagy = GiS 25 Vi = Fay.
Le diagramme des tractions nécessaires sera le
méme que pour le vol horizontal prés du sol
mais déplacé vers la droite dans la propor-

.1
tion Vol

La traction fournie par le groupe moto-propul-
seur sera, pour Ualtitude 7 :

o

FRER B m
IS B =+
2 !85

* oo
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en admettant que le couple moteur C, varie pro-
portionnellement a la densité et la vitesse corres-
pondante sera :

. C,8
Vigy = — > v “l:,. =
Ve :

Le diagramme F, en fonction de V, dérive
de celui relatif au vol a V'altitude zéro par réduc-
tion des ordonnées I, dans le rapport &.

Ensuperposant les deux diagrammes ainsi ob-
tenus on obtiendra, par intersection, les deux ré-
gimes caractérisant le volhorizontal al’altitude Z.

De méme, en ce qui concerne la puigsance né-
cessaire a l'altitude 7, on aura :

avec

\;‘:,::‘- — -Va =

! o
La puissance disponible au groupe moto-pro-
pulseur sera :
{i,“V}; — iI“\f}U )

de sorte que les équations d’équilibre en vol
horizontal deviennent :

(EV) = Py, ou (FV), = C;5 = Vi,
/
, 1
avec Vol/ = |
s )

sous cette forme on conservera le diagramme
(FV) de la puissance disponible au sol et Uon

& 186 &
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ETUDE DES ENSEMBLES D'ELEMENTS D' AVIONS

construira le diagramme C.S p,/2 V}, en fonction
de V 1,

Dans ce cas, la construction graphique est donc
un peu plus simple, puisqu’on n’aura qu'une seule
famille de courbe évolutive avec 1'altitude.

TV etV

Fig. 48. — Caractéristiques de fonctionnement de Pavion
complet : Vols horizontaux & diverses altitudes §,, 1i. f, etc.
IOAY
BV

(z0i courbe de puissance utile du groupe moto-propulseur pour =z == o

'(_“. F,gv(~,,); .}s‘i.\?“,})) : courbes des puissances nécessaires au vol pour
1)y 53 B
. i, . i -
des poids P 3¢ == . @y ot @, étant les densités de l'air pour = == ¢ et pour
iy
s==g

Voo Vi Viooo V), vitesses de vol horizontal aux altitudes Zo, &,... Z,.
& ] P i F

En construisant, les courbes représentatives de
CsS o,/2 V? en fonction de :

P 2
V=Vs o

1. Lieutenant-colonel Alayrac. Mécanigue de Iaviation, Gauthier-
Villars, 1gas5.
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pourdesaltitudesZ,, Z,, Z..., Z,on aura les vitesses
V., V,, V,..., V, des vols horizontaux a pleine
puissance du moteur (fig. 78).

La courbe relative a une altitude Z, sera tan-
gente 4 la courbe des puissances disponibles et
cette altitude 7, sera le plafond théorique cal-
culé.

Etude de lamontée. La montée optimum d’un
avion nécessite le vol a un certain angle d’inci-
dence, pour lequel : la puissance dépensée sur la
trajectoire de vol est minimum.
 Le diagramme précédent pour z==0 nous donne
Ia vitesse Vi.correspondant & ceminimum de puis-
sance nécessaire. g

L’excés de puissance disponible est maximum
4 ce régime de vol et il est mesuré sur le dia-
gramme par le segment MM'. I en résulte que
la vitesse ascensionnelle initiale w,, sera donnée
par la relation

. i
Paw, == MM’ d'on wy = -M-g-lm .

Alors les vitesses ascensionnelles aux diverses

altitudes se déduiront de la relation :

Z, ¢tant Valtitude du plafond. Cette relation ex-
prime le fait expérimental connu de la décrois-
sance linéaire des vitesses ascensionnelles avec
les altitudes (fig. 79). Les temps de montée aux
diverses altitudes peuvent alors étre caleulés par

la relation :
. Zy o Z L
b = m03 2 0g (77 -
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ETUDE DES ENSEMBLES D’ELEMENTS ' AVIONS

Remarque. — Ilexiste d’autres méthodes plus
completes pour le calcul des performances d'un
avion et particuliérement des méthodes d’abaques
logarithmiques. 11 n’était.-pas possible d’en ex-
poser ici le mécanisme parfois assez complexe.
La méthode précédente a 'avantage de faciliter la

, 2 .

24

Z3

Fig. 79, = Vanatmns des vitesses ascensionnelles wl,)
avec V'altitude ;. : :

compréhension des divers régimes de vol. On
peut étudier de méme l'influence des variations
de poids, de surface portante, de puissance mo--
trice et dresser le tableau des performances cor-'
respondantes .

§ 4 o Enmz DE L EQUILIBRE BT DE LA STABILITR
LONGITUDINALE - :

Le calcul des performances de montee et der
vitesse doit étre complété par le calcul de la sta-
bilité longxtudmale Pour eela on doit considérer

18-
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les variations du « moment central » de 'avion.
On appelle ainsi le moment, par rapport & un axe
transversal passant par le centre de gravité, de
toutes les forces qui agissent sur l'avion. Ces
forces comprennent : les réactions aérodyna-
miques sur le planeur sans empennages et celles
relatives aux empennages horizontaux, la trac-

Fig. 80. — Forces et couples agissant sur un avion
en vol horizontal,
P, poids total de 'avien (G centre de gravité); R,“_’_ql resultante aéro-

dynamique de U'avion complet; R"P?' résultante aérodynamigue sur l'empen-
‘{H)’ traction des propulseurs; M[}(N+S)‘ moment de la résultante
abd nani 2 8 G:2 o e 1a tracti

aérodynamigue l\{a-i"S) par rapport a G MG— |y moment de la traction des
o moment de la résultante adérody-

nage ; I

& o 2 2 aG, N
propulseurs liiﬂ par rapport 4 G i(;(

namique R, par rapport i G.

tion du propulseur et le poids total de V'avion
(fig. 80).

La condition pour 1'équilibre impose que le
moment central total soit nul aux divers régimes
de vol. Comme le momentcentral di au poids de
P'avion est nul, la condition d’équilibre se rameéne
4 la relation

Mg

{a2)"
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dans laquelle : .

Mg, ., est le moment central des réactions
aérodynamiques pour le planeur sans empen-
nages.

Mg, estle moment central diaux propulseurs,

MG!&} est le moment central di aux réactions
aérodynamigues sur 'empennage.

Pour chaque reégime de vol cette condition
d’équilibre déterminera une valeur de Mg, etnous

verrons qu'a chacune d'elles correspond un bra-
quage défini du gouvernail de profondeur,

Au lieu de considérer les moments centraux
M, on peut traduire la condition d’équilibre en
fonction des coefficients unitaires C,,, définis par
la relation
) M)

Gy = (/2V 2SI

S étant la surface portante ;

[ étant la corde de référence (corde maximum
ou moyenne des ailes sustentatrices).

On aura alors :

Crgy = — Cong a4y ™ Comg {#) »

Pour que I'équilibre longitudinal réalisé par
I'égalité ci-dessus soit stable il faut qu'a toute
variation A7 de l'angle d'incidence corresponde
une variation AMg, du moment central qui tende
a annuler AZ. En convenant que les moments
My, auront le signe positif quand ils tendent &
faire piquer l'avion {convention des laboratoires
aérodynamiques) la condition de stabilité longi-
tudinale statique sera :

i AM g
vl

$ 101 &
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ou, pour des variations infiniment petites dM; et
di
) M

a0

‘Cette condition se raméne, au point de vue aéro-
dvnamique, & la condition :
dC
i;‘l‘,ﬁ) o.
dC;

Le caleul de I'équilibre et de la stabilité impose
donc simplement le calcul du moment central
unitaire C,, .

Ce calcul peutétre fait trés aisément en ce qui
concerne le planeur sans empennages et en ce
qui concerne les empennages horizontaux. En effet
les données experimentales de Uessai du modele
réduit en soufflerie fournissent le momentunitaire
C..s parrapport au bord d’attaqu\e pour le pla-
neur complet et pour le planeur non empenné,
Connaissantégalementla grandeurdelarésultante
unitaire et la positionrelative du centre de gravité
{r par rapport au point A, on pourra calculer
C, pour les deux états du planeur. On en dé-
duira, par différence, le C dit aux empennages
horizontaux (fig. 81). :

Avec ces valeurs relatives aux essais du planeur
sans hélices, compte tenu des corrections de résis-
tance passive et d'effet de similitude, on peut
done établir le centrage et la stabilité statique du
planeur.

Pour 'avion complet il sufﬁm de tenir compte
du facteur de souffle d'hélice qui augmente le
moment unitaire di a Vempennage.

Les conditions d’équilibre aux divers régimes

& 192 &
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LAVIATION AC!’UELLL‘

de vol fixent les valeurs de Cmﬁ( )‘qui est propor-
tionnelala portance unitaire C, | de 'empennage.

Nous avons donné, par ailleurs, 1'expression de

C.,, en fonction de Uincidence effective (7,) et du

braquage 2 du gouvernail mobile. Pour réaliser
une portance unitaire C, =~ on peut doncagir d'une

part, sur Vincidence effective 7. du plan fixe, et
ceci par Uangle de calage 2, et d’autre part sur
le braquage . Une condition complémentaire
s'impose alors par la considération du moment
de charniére M, ou Cm(cr En particulier 'expres-

sion donnée pour me permettra de relier les

angles 7, et B de telle sorte que les réactions dues
4 la manceuvre du gouvernail par le pilote soient
modérées et évoluent dans le sens convenable.

Enfin on vérifiera le sens et Uefficacité des
effets produits par la variation du braquage B,
du gouvernail de profondeur.

Le sens des « réactions & la main » du pilote,
produites par les variations de 3, indiquera la
stabilité de pilotage. L’intensité et le sens des
variations d'incidence correspondant 4 desvaria-
tions du braguage B seront une expression du
degré de maniabilité de I'avion.

Ainsi le dossier technique qui doit résulter de
P'étude aérodynamique de Uavion, étude vérifide
et complétée par les essais dun modeéle réduit
au Laboratoire aérodynamique, doit permettre
non seulement le calcul trés approché des per-
formances de montée et de vitesse, mais encore
Tappréciation des gualités de stabilité et de ma-
neuvrabilité longitudinales. Les essais du modéle
réduit du planeur constituent la vérification des
qualités aérodynamiques générales prévues par

2104 €
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ETUDE DES ENSEMBLES D'ELEMENTS D'AVION

I'étude et les calculs basés sur les principes géné-
raux que nous avons indiqués pour les éléments
et les ensembles d’éléments d’avions.

Les essais en vol del'avion assureront de méme
la vérification des prévisions quantitatives et
qualitatives établies & l'aide des documentations
theoriques et expérimentales.

[1 semble bien qu’il soit indispensable pour
Vingénieur de prévoir ces confrontations qui lui
permettent de connaitre l'efficacité réelle ou appa-
rente des nouvelles conceptions qu’il réalise.

& 10h &
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LES ESSAIS DE L’AVION
AU LABORATOIRE AERODYNAMIQUE
ET EN VOL

§ 1. — Lps mSsAIs DE L'avion
AU LABORATOIRE ABRODYNAMIQUR

Les essais de l'avion au Laboratoire aérodyna-
mique nécessitent la mise en ceuvre de diverses
méthodes  expérimentales dont nous dirons
quelques mots.

Ces méthodes peuvent se dlwser en deux caté-
gories principales ;

1% Les méthodes dans lesquelles le corps est
au repos et le fluide en mouvement;

2° Les méthodes dans lesquelles le corps est
en mouvement par rapport au fluide immobile
ou considéré comme tel.

La premiére catégorie principale comprend :
les expériences utilisant le vent naturel et celles
utilisant le courant d'air artificiel produit dans
une soufflerie ou tunnel aérodynamique.

La seconde catégorie principale se subdivise
elle-méme en trois catégories secondaires,
savoir : o

a) Les expériences comportant le mouvement
rectiligne du corps en utilisant : soit la chute des

2 g €
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ESSAIS DE L'AVION AU LABORATOIRE ET EN VOL

corps en milieu fluide résistant, soit le déplace-
ment du corps par rapport au fluide au moyen
de chariots aérodynamiques ou hydrodyna-
migues sur cdble aérien, sur route ou sur voie
ferrée ;

b) Les expériences comportant le mouvement
circulaire du corps au moyen d'un bras-support,
tournant autour d’un axe vertical (manéges aéro-
dynamiques ou hydrodynamiques) et, par exten-
sion, les expériences utilisant le mouvement
pendulaire du corps en milieu fluide résistant ;

c} Les expériences utilisant le mouvement
quelconque du corps comme on le fait dans les
avions ou dans les aéronefs laboratoires,

Les expériences utilisant le vent naturel ont
été réalisées par certains précurseurs de 'aéro-
dynamique expérimentale comme Lilienthal,
Wellner et Stanton. Des mesures précises sont
trés difficiles a obtenir a cause des irrégularités
du vent en grandeur et en direction. Toutefois
ces mesures ont conservé de lintérét scienti-
fique parce qu'elles se rapportent au fluide réel
en espace pratiquement illimité. En outre, eiles
ont repris aujourd hui une certaine actualité en
raison du développement actuel du vol & voile,
M. Idrac a fait récemment de telles expériences
pour déterminer les conditions de vitesse hori-
zontale et de vitesse verticale des courants
aériens dans lesquels les grands oiseaux voiliers
de I'Afrique Occidentale pratiquent le vol a
voile. Ces expériences seraient a4 continuer en
utilisant tous les procédeés de mesure, qui ont été
perfectionnés dans les laboratoires aérodyna-
miques, tant pour la mesure de la grandeur et de
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la direction du vent, que pour celle des efforts
résultant de son action sur les ailes sustenta-
trices. i S

Les souffleries aérodynamiques constituent
4 lheure actuelle 'outillage principal et par-
fois unique des laboratvires aérodynamiques
modernes. Les conditions de production et d'uti-
lisation scientifique des courants d’air artificiels
ont été notablement précisées dans ces derniéres
années. On peut classer les différents types de
souffleries comme il est indique ci-apreés :

1° Au point de voe du mode d’action sur le
fluide, on distingue les souffleries par refoule-
ment, par aspiration et en circuit contini ;

2° Au point de vue de la [imitation de la
veine fluide en mouvement, on distingue : les
souffleries en veine limilde et en veine libre:

3" Au point de vue des conditions physiques
et thermodynamigties d’évolution du fluide, on
distingue : les souffleries & densité constante et
les souffleries & densité variable.

Dans les souffleries par refoulement, Uair est
refoulé par un ventilateur ou par tout autre dis-
positif, dans nune buse de forme convenable, ol
il se régularise, pour sortir a U'extrémité de la
buse sous forme d'un jet plus ou moins puis-
sant (fig. 82}, Cessouffleries nécessitent une puis-
sance motrice importante pour 'obtention d'un
débitdonné, En outre, l'air refoulé est, en général,
animé de mouvements tourbillonnaires impor-
tants et 'on dit alors que le « degré de turbu-
lence » du courant d’air est trés grand. =

Dans les scuffleries par aspiration, au con-
traire, l'air, initialement au repos dans le local

2108 &
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qui contient la soufflerie, est mis progressi-
vement en mouvement de translation par las-
piration d’un ventilateur placé & Vextrémité

Fig. 8a. — Schéma d'une soufflerie adrodynamique
« par refoulement » et & « veine libre ».

A, moteur électriquo actionnant Uhélice-ventilateur B gui refoule Uair
dans un coéne divergent C puis dans une chambre d'expansion I} munie
d'un grillage G ot d’un fitre celiulaire; ¥, B collectour convergent: H, buse
de sortie; M, modéle en espérience; N, balance adrodynamigue servant i
mesurer la résultante R,

d'une buse de forme spéciale. Dans les labora-
toires modernes la buse comporte {fig. 83) :
1 Un collecteur d'aspiration avant la forme

. NN

Fig. 83. — Schéma d'une souffleriec aérodvnamigque
‘« par aspiration » et 4 « veine limitée ».

A, moteur dlectrique actionnant 'hélice-ventilateur B précédée dun
grillage protecteur G ; C, collecteur d'entrée 4'air muni du filire celiulaire ¥
DD, zone expérimentale « en veine limitée » incluse dans une chambre
Stanche I munie d’vo sas d'équilibre de pression 8 et contenant Poutil-
lage expérimental §; E, diffuseur divergent.

7

d’un cone a génératrice curviligne, dans lequel
Vair prend sa vitesse progressivement ; .
~ 2% Une portion cylindrique qui constitue la
section d’utilisation et dans laquelle V'air atteint
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une vitesse maximum, aussi constante que pos-
sible dans lespace et dans le temps ;

3° Un diffuseur divergent ayant la forme d'un
cone dont l'angle au sommet est préférablement
de 7° et & Vextrémité duquel se trouve placé le
ventilateur aspirant.

Dans T'ensemble, la buse a la forme d'un
ajutage de Venturi convergent-divergent. Le
role principal du diffuseur est de diminuer pro-
gressivement la vitesse du courant d'air avec le

Fige 84, — Schéma d’une soufflerie aérodynamique
A @ circuif continu » ef 4 « veine libre »

B, hélice-ventilateur; C, collecteur convergent précédé du filtre cellu-
laire F; E, zone expérimentale en veine libre; 1,...D, retour d'air en dif-
fuseur divergent; , H, 1, J, aubages directeurs des changements de direc-
tion de la veine fuide.

minimum de pertes de charge. Il en résulte : que
le ventilateur n’a a fournir que le travail corres-
pondant aux pertes de charge dans la buse, aug-
menté de la puissance vive de l'air 2 la sortie
du ventilateur. Ceci permet 1'obtention de
vitesses trés élevées dans la section d'utilisation
avec une puissance motrice relativement
réduite.

Cette forme de buse a été precomsee par
M. Eiffel et l'étude compléte des conditions
d’établissement d'une telle soufflerie a fait
Vobjet de nombreuses recherches théoriques et

S 200 &
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éxpérimentales tant sur des modéles réduits que
sur des’ installations en vraie grandeur. ‘

Enfin les souffleries 4 circuit continu compor-
tentfig. 841, dansles installations modernes, une
busedu type Eiffel complétée par un circuit de re-
tour d’air, simple ou double, en sorte que le cou-
rant d’air créé par le ventilateur intéresse une
méme quantité de fluide circulant d'une maniére
continue dans un conduit fermé de forme appro-
pricde. On peut ainsi récupérer une partie appré-
ciable de la puissance vive du courant d'air 4 la
sortie du ventilateur.

Ces troistypesdesouffleries peuvent comporter,
a volonté, une section d'utilisation & veine limiiée
ou a veine libre. Dans les souffleries & veine
limitée les parois de la buse subsistent au droit
de la chambre d’expérience, Dans les souffleries
4 veine libre les parois de la buse sont inter-
rompues au droit de la section d'utilisation.

Au point de vue aérodynamique 'un et Vautre
systéme comportent des corrections dues &4 ce
que la veine fluide a une grandeur finie par rap-
port aux modéles expérimentés. On démontre
théoriquement et 'expérience vérifie, que ces
corrections, toutes choses égales d’ailleurs,
sont égales et de signe contraire pour la veine
libre et pour la veine limitée, dans le cas desailes
sustentatrices.

La veine limitée donne une perte de charge
moindre que la veine libre, et les conditions
expérimentales restent bien comparables 4 elles-
mémes, quels que soient les impedimentas
apportés autour de la section d'utilisation par
les instruments de mesure. La veine libre permet
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une accessibilité et” une visibilité du modele
expérimenté beaucoup plus grandes que la veine
limitée, Cependant les impedimentas extérieurs
a la veine proprement dite doivent demeurer
inchangés, car ils peuvent avoir une certaine
interaction avec les phénomeénes mesurés.

Dans le cas des souffleries par refoulement ou
en circuit continu la pression statique du cou-
rant d’air au droit de la section expérimentale
peut étre egale a la pression atmosphérique
normale du batiment qui contient la soufflerie.
Au contraire, dans les souffleries par aspiration
la pression statique du courant d’air est infé-
rieure 4 la pression ambiante. Dans ces condi-
tions, la disposition en veine libre nécessite la
construction d’'une chambre étanche autour de la
section d'utilisation. Cette chambre est égale-
ment recommandable si l'on opére en veine
limitée, car on évite ainsi les rentrées d’air
appréciables par toute solution de continuité
existant dans les parcis de la buse. 11 semble
qu'une soufflerie moderne doit pouvoir étre uti-
liste 4 wvolonté en veine libre et en veine
limitée. Ce double emploi peut toujours étre
réalisé si l'on construit une chambre étanche
autour de la section d'utilisation.

Toutes les souffleries précédemment décrites
sont dites a densité constante, ¢'est-a-dire peu
différente des conditions atmosphériques nor-
males. Avec ces souffleries le nombre de Rey-
nolds qu'on peut obtenir dépend uniquement des
dimensions et de la vitesse de la veine fluide.
On est limité dans cet ordre d'idée par des consi-
dérations de dimensions et de force motrice.
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L'AVIATION ACTUELLE

rechercher la réalisation de nombres de Rey-
nolds, aussi voisins gue possible de ceux de la
pratique. Dans ce but, certains auteurs ont pro-
posé d'agir sur la troisiéme variable qui carac-
térise le nombre de Reynolds, ¢’est-a-dire surle
coefficient cinématique de viscosité du fluide.
Ainsi, pour de Vair comprimé & 20 atmosphéres
la viscosité cinematique 4 une méme tempéra-
ture 10°, sera u(,) == 0,00659 cm* : sec. au lieu
de v(,) = o0,1318 cm’: sec. & la pression nor-
male. Par suite, une soufflerie aérodynamique,
mettant en mouvement cet air comprimé, per-
mettra d’atteindre des nombres de Reynolds :
(y—\;) , 20 fois plus grands que ceux d’une souf-
flerie 4 pression dormale. On a construit en
Amerique une telle soufflerie. Elle est consti-
tuée essentiellement par un ajutage convergent-
divergent logé a l'intérieur d'un grand réservoir
en tole d'acier (fig. 85). Ce réservoir est munide
fonds hémisphériques, son diametre estdeg™, 37 et
sa longueur est de 10", 52, Il peut supporter, en
toute sécurité, les pressions usuelles de fonction-
nement gui vont jusqu'a 21 atmosphéres. L'aju-
tage intérieur constituant la soufflerie est com-
piété par une enveloppe extérieure de sorte que
le retour d’air se fait entre cette enveloppe et les
parois du réservoir. La chambre d’expérience a
un diameétre de 1™,52, la vitesse maximum est
d’environ 30 m. : sec. ce qui permet d’atteindre,

a 21 atmospheres, des nombres de Reynolds —?-

de l'ordre de 3.500.000 (] étant la corde de l'aile
sustentatrice). Ce nombre correspond 4 un avion
1o fois plus grand que le modéle expérimenté
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et volant 4 nne vitesse de 6o m.,: sec. Clest dire
que les nombres de Reynolds, correspondant
aux essais de modeles réduits dans la soufflerie &
densité variable que nous venons de décrire,
correspondent aussi aux aviens en vraie gran-
devw,

Les souffleries aérodynamiques conviennent
donc pour lessai des « maquettes » ou
« modéles réduits » des avions et des aéronefs,
Ces modeéles doivent étre exécutés avec beau-
coup de soin au point de vue de la similitude
géométrique des formes. notamment en ce qui
concerne le profil des ailes sustentatrices, les
formes des fuselages, etc. En général, on ne fait
pas figurer dans ces modéles réduits les élé-
ments tels que les fils de haubannage et cer-
taines armatures telles que les montants d'une
cellule biplane. Ces éléments sont, le plus sou-
vent, trop petits pour permettre une exécution
correcte du modele réduit et, par ailleurs, la
résistance unitaire qui les caractérise varie heau-
coup avec le nombre de Reynolds, 11 est donc
préférable d'expérimenter ces organes en vraie
grandeur et aux vitesses réelles, ce qui est pos-
sible en général dans toutes les souffleries.

Le modéle réduit de 'avion est alors suspendu
dans la soufflerie aérodynamique par un sys-
téeme de fils trés fins qui servent 4 transmettre
les efforts & la balance aérodynamique, Celle-ci
est agencee de maniere a permettre la mesure
des composantes horizontale et verticale et le
moment de la résultante aérodynamique. Cette
mesure est répétée pour diverses incidences. On
en déduit les coefficients unitaires C,, C, et C,
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‘en fonction de lincidence, ce qui permet de tracer
la polaire (C,, C,) et la variation du moment
longitudinal (C,, C,). Si des armatures ont été
omises. comme il a été dit plus haut, on ajoutera
la résistance unitaire correspon‘dant aux valeurs
expeérimentales,

On répete ensuite ces mémes essais, ou tout,
au moins la mesure du moment 10ng1tud1nal,
pour l'avion démuni de son empennage horizon-
tal. On aura donc « l'effet d'empennage » par
différence entre les moments unitaires de 1'avion
avec et sans empennage.

Enfin, assez fréquemment, on expérimente de
méme les divers éléments principaux tels que
les ailes sustentatrices et les fuselages. On peut
ainsi établir le bilan expérimental de toutes les
caractéristiques aérodynamiques d'un avion.
L'ingénieur-constructeur a ainsi la possibilité
de contréler les prévisions de son étude aérody-
namique de l'avion.

En particulier lorsque les profils des ailes
sustentatrices et leurs proportions ont été
établis par les méthodes théoriques ces expé-
rimentations prennent un caractére scientifique
plus général. On peut alors chiffrer méthodique-
ment les écarts, le plus souvent trés faibles,
entre la théorie et 'expérience. Une telle docu-
mentation permet ensuite de prévoir avec plus
d’'exactitude encore les qualités aérodvnamaques
d’un avion nouveau.

Passons maintenant aux méthodes expérimen-
tales dans lesquelles le corps est en mouvement
par rapport au fluide immobile ou conmderé
comme tel.
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 L'étude de la chute (ou de "ascension) des
corps dans l'air ou dans 1'eau a été une méthode
de recherche, ancienne. Au contraire, 'emploi de
chariots aérodvnamiques ou hydrodynamiques
est plus moderne. Les chariots a¢rodynamiques
permettent les essais sur des avions ou sur des
éléments d'avions avant une dimension impor-
tante. Il en résulte que 1’ « effet de similitnde »
aura une influence éventuelle, moins grande
que dans le cas des souffleries. Néanmoins la
méthode des chariots aérodynamiques comporte
des corrections pour tenir compte de l'influence
appréciable de la proximité du sel et de la pré-
sence du chariot lui-méme en dessous ou en des-
sus des organes expérimentés, Par ailleurs, siles
essai§ se font 4 lair libre, il convient que le
vent atmosphérique soit trés faible ou nul. 11 en
résulte que les jours favorables pour Uexécution
des essais sont assez rares. La méthode des cha~-
riots aérodvnamiques doit donc étre réservée a
des essais de vérification et non a des recherches
systématiques.

L’équipement d'un chariot aérodynamlque
consiste en un systéme de leviers ou parallélo-
grammes articulés formant une balance (fig. 86).
Les efforts aérodynamiques 4 mesurer (composan-
teset moment de la résultante) sont transmis & des
dynamometres enregistreurs. En méme temps
on enregistre, par anémometre, la vitesse aéro-
dynamique du véhicule,

Les chariots hydrodynamiques sont équipés
pour permettre de remorquer en surface ou en
immersion des organes des avions ou des na-
vires. Pour ce qui nous concerne on expérimente
ainsi les flotteurs et les coques des hydravions.
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Les maneéges aérodynamiques ont été beauw
coup employés autrefois, mais les souffleries les
ont, maintenant, remplacés. Dailleurs, un
‘manége a¢rodynamique doit comporter un bras
tournant de rayon trés grand. Ce bras doit étre
robuste et il entraine dans son déplacement Vair

Fig. 86. — Chariot aérodynamique de Ulnstitut aérotechnique.

11 comporie une plate-forme automotrice BB, mue par un moteur élec-
trigue de 120 chevaux, ot surmoniée d'une balance permettant fa mesure
des composantes I' et T de la résultante adrodynamigue el la détermina-
tion du centre de poussce C; A et A’ points fixes du systéme de paraliélo-
grammes articulés | ac et b leviers verticanx du parallélogramme mesurant T
au dynamoméfre Dy; eAST et "AUY  leviers horizontaux mesurant P au
dynamométre Dy; O, articulation permettant la mesure en Iy du moment de
R par rapport 4 O3 ULUUY ; contrepoids d'équilibrage statique; M, et N,
antennes andémométrique; K. emplacement des divers appareils enregis-
treurs.

du hall circulaire qui contient le mz’mége? Par
ailleurs, les objets expérimentés et les instru-
ments de mesure sont soumis a laction de la
force centrifuge et il est quelquefois délicat
d’en neutraliser Vaction.
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Le manége aérodynamique semble devoir étre
réservé a des études concernant les virages des
avions, des hélicoptéres, etc.

Enﬁn les méthodes d'expérimentations utili-
sant lavion lui-méme comme « Laboratoire
volant » permettent U'exécution des « Essais en
vol » dont nous allons parler plus longuement.

§ 2. — LES ESSAIS EN VOL DES AVIONS

Les essais en vol doivent étre le contrdle défi-
nitif des prévisions et des réalisations du cons-
tructeur parla délermination des « performances»
effectives de 'avion complet. C'estle but principal
des essais « officiels » dont la technique opéra-
toire est bascée sur nos connaissances actuelles de
Taérodynamique de Pavion, du fonctionnement
du groupe moto-propulseur en fonction des con-
ditions de température, de pression et d'état hy-
grométrique de Yair atmosphérique a4 des alti-
tudes essentiellement variables.

A'coté de ce but bien déterminé les essais en
vol des avions peuvent comporter la détermina-
tion de « caractéristiques » plus complexes, plus
scientifiques méme, mais la technique opératoire
correspondante se complete deconsidérations plus
délicates. L'avion devient alors véritablement un
« laboratoire volant » emportant & bord les ins-
truments les plus variés, souvent méme d'une
technique trés savante, et linterprétation des
résultats enregistrés demande alors une etude
approfondie.

I’avion laboratoire est linstrument experi-
mental synthétique de toute la technigue aéro-
nautique approchée ou rigoureuse.
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11 convient done de distinguer dans les essais
en vol des avions deux catégories d’expenmen—
tatxons :

¢ Celle relative a la détermination des « per-
formances » de avion « prototype » d'une fabri-
cation éventuelle « en série» ou d'un avion quel-
conque de la série;

2° Celle relative a 1'étude de caractéristiques
aérodynamiques plus complexes comme la sta-
bilité dynamique, la manceuvrabilité, les efforts
maxima en vol acrobatique, etc.

Essais en. vol pour la détermination des
performances dun avion. — lLa technique de
ces essais a été élaborée en France pendant la
guerre, avec la nécessité impérieuse de renseigner
le haut commandement sur les vitesses et les
altitudes atteintes effgctlvement par les avions
nouveaux, présentés presque continuellement par
les constiructeurs francais et alliés. Au début de
la guerre ces mesures ne présentaient pas de
graves difficultés, en raison des vitesses et des
plafonds assez modestes réalisés par les avions.
Mais trés rapidement, les exigences de la guerre
aérienne ont amené la réalisation d’avions &
grande vitesse, susceptibles de monterrapidement
a des altitudes élevées. Dans ces conditions, la
détermination précise des temps de montée et des
plafonds correspondants et surtout la mesure
exacte des vitesses realisées a ces hautes alti-
tudes ont exigeé des methodes de mesure beau-
coup plus délicates. _

Les instruments de controle utilisés dans ces.
essais sont le baromeétre, le thermométre, ané-
mométre et le tachymétre. Ces instruments sont
« enregistreurs » sauf le thermometre. '
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Performances de montée. — Le barometre
enregistre le temps mis par 'avion pour atteindre
les pressions barométrigues décroissantes & me-
sure qu'on s'éléve au-dessus du sol. Il ne doit
pas étre considéré comme altimétre, car la lecture
pure et simple de sa graduation en altitude con-
duirait & des erreurs notables qui dépendent de
la température. C'est seulémenten tenant compte
des indications du thermometre qu'on peut cal-
culer les altitudes vraies qui correspondent aux
diverses pressions marquées sur le barométre.
Ce caleul est trés simple et suffisamment exact
si on opére par tranches successives correspon-
dant, par exemple, ades differences d’altitudes de
500 métres environ,

Ainsi, en admettant que lair atmosphéraque
est dépourvu d’humidité, on peut établir une
échelle altimétrique dite en air 4 o° par la rela-
tion :

= 0,02905.

P 546
log - = 18,400

On calcule ainsi de proche en pr'oché :

log Pisisy = log 760 — 0,02065
) log P(:u-_az): 10g P(sss) —_ 0,029654

L’échelle altimétrique ainsi obtenue est appli-
quée sur le diagramme du barographe et on peut
lire les temps de montées correspondant 4 cha-
cune des tranches de 546 métres.

Ensuite il convient de calculer la kauteur
praie de chacune des tranches et pour cela il
fauttenir compte de la température moyenne dans
chacune d’elles. Soit par exemple §, la tempé-
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rature moyenne de la premiére tranche, la hauteur
vraie correspondante sera

AZy) == 546 -} 20y,

a laquelle correspondra le temps de montée Af g,
on aura de meéme :

AZpsy == 546 - 209

a laquelle correspondra le temps de mon-
tee Af,,.

L'altitude maxima réalisée par 'avion sera, en
général, comprise entre deuxpoints I’ et P, de
Uéchelle altimétrique en air 4 0. On fera alors
I'interpolation proportionnelle pour la portion
comprise entre le point P, de Véchelle et le som-
met du diagramme de montée.

Remargue 1. — Le calcul précédent est basé sur la for-
mule du nivellement barométrique :

3 / \
£, — Z, = 18.400 log ,}?‘:ﬁ (1 -~ i).‘m:.i__..r::ﬂ) {1 + 0,397 L)
Zyy Zyy Py, P, By et G, étant les altitudes, les pressions et
les températures gui se correspondent; E étant le degré
hygromeétrique moyen entre les altitudes Z, et Z,.
Alors on voit que pour de I'air sec, dont la température
serait uniformément o° on aurait :

. . o P,
{2y = Z,)oe == 18,400 log -"]-;—~
o

Le facteur du 4 la température peut s'écrire :

(, o .E]L%ﬁw}

Il en résulte que sil'on a caleuléd P, et P, pour corres-
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pondre & des tranches de 540 métres en air & o°, la hauteur.
vraie de ces tranches sera :

(Z,— Ty == (546 +20) avee am_—;_ﬂ*_'{_‘lz .
Comme niveau de départ des altitudes on peuf
adopter :soitl'altitude oli la pression est 760 mil-
limétres, soit U'altitude qui correspond & la pres-
sion barométrigne au sol, soit enfin le niveau de

la mer,
Réduction des performances de montée a
wne atmosphére unique. — En opérant comme

nous venons de le dire les performances de mon-
tée @ temps de montée, vitesses ascensionnelles,
plafond, etc., seront rapportées 4 l'atmosphére
réelle du jour de V'essai. Elles varieront pour un
méme avion, suivant les conditions de tempéra-
ture et l'écartentre les performances ainsi déter-
minées sera maximum entre I'été et Uhiver.

Pour rendre comparables entre elles les per-
formances d’'un méme avion ou cellesde différents
avions, il est indispensable de les rapporter a
une méme atmosphére moyenne,

Pour définir cette atmosphére moyenne il suf-
fit de définir la loi-de variation de sa tempéra-
ture avec laltitude. Le Service Techpique de
U"Aéronantique francaise a été conduit 4 admettre,
pour 'atmoesphere standard, une diminution li-
néaire de la température avec 'altitude, a raison
de 6°,5 par 1.000 métres en partant de - 15° au
niveau o. Mais, pour des altitudes supérieures a
11.000 métres, on admet que la température ne
varie plus et reste égale & — 56°, 3.

La loi de, variation ainsi adoptée correspond
bien & la moyenne des variations réelles dans les
pays européens et méme dans I'Amérique du
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Nord. Ainsi cette 101 a été adoptée parla plupa.rt
des pays intéresses. _

I1 doit étre noté que le changement qu’on ob-
serve vers 11,000 métres dans Vallure de la loi
des températures (fig. 87) se retrouve aussi dans

vilesse du vent : :
2%dims.] s LJENL (mzsec)
8 \
16 \\
14 ‘ \'\
: -
ﬁ.. oo 14=13.00Qms | ]
10
§ —
8 pab
e
Ty
g . I
o // \\:?"
~60° ~50°-40° -30° -80° 30° 07008

Fig. 87. — Variations de la tempéfaiure moyenne
et de la vilesse moyenne du vent avec laltitude.

La droite 6, en trait plein, correspond i la définition de P'atmosphére
standard, Cette droite recoupe plusieurs fois la courbe sinueuse qui repré
sente la moyenne des sondages météorologiques,

la loi des vitesses moyennes du vent a diverses
altitudes. M. Maurain ' 2 montré en effet, que la
vitesse moyenne du vent augmente réguliére-
ment depuis 5 m.:sec. a U'altitude de 500 metres
jusqu’d un maximum de 15,60 M. :sec. 2 11.000mMé-
tres. Elle décroit ensuite jusqu'a environ & m:
sec a4 19.000 meétres, "

¥

L ‘C. R. de I'Académic des Scicnces, 15 juillet 1919.
' S 214 €

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



ESSAIS DE LAVION AU LABORATOIRE ET EN VOL

I'atmosphére de référence ou atmosphére
standard ainsi définie est caractérisée par la table
de correspondance indiquée ci-dessous. ‘

Altitudes {m.) o oot | z.woo | fooo | Gooo | Boooc
Pregsions (mm.)} 760 674 500 | 402 354 267
Températures .| - 150 | 80,5 | oo | —xie ] S 2y | —37

Altitudes {m.}.{ 10 000 | 15.000 | 12,000 | 13.000 | 14.000 | 15.000
Pressions {mm.}] 198 100,53 14 124 | 105,6 | 90,25
Températures .| —50° |——500,5} -—560 5} —560, 51 —500, 5] -mz5hio 5

a

Pour ramener les performances de montée
d'un avion 4 cette atmosphére standard, il faut
définir ce qu’on appelle des altitudes homologues
dans l'atmosphére réelle et dans latmosphére
standard. Pour cela, il faudrait connaitre la loi
de variation du couple du moteur de 'avion avec
les conditions extérieures de température et de
pression,

Actuellement, en France, on admet que le
couple du moteur est proportionnel a la densité’
de Vair et les altitudes homologues sont celles
qui ont la méme densite.

Ceci posé, on démontre que les performancesde
montée (et de vitesse) sont les mémes : pour des
altitudes d'égale densite.

Pour ramener la montée réelle a 'atmosphére
standard, il suffirait donc de calculer les densités
qui correspondent & Uorigine et & la fin de cha-
cune des tranches Ag.m_. Agﬂ}, d'altitudes vraies,

Alors, d’aprés la loi admise pour 'atmosphere
standard, on pourrait déterminer les altitudes
homologues d'égale densité et calculer par diffé-
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rence les tranches A’y A7 correspcndagtes.
Les temps de montée Af - Af . seront alors
rapportés aux tranches A% o, Agm pour définir
la performance de montée en atmosphére stan-
dard.

Pratiquement, il n'est pas nécessaire de faire le
calcul préalable en altitudes vraies. Aumoyen de
la courbe des températures du jour de Uessai et
d’un réseau de droites d'égale densité on déter-
mine les pressions barométriques, H,, H,, H,, etc.
pour lesquelles la densité est égale a celle des
altitudes 0,500, 1.000, en atmosphére standard.
In d’autres termes les intervalles AH, = H,
~— H,, AH, = H, — H, sont, dans l'atmosphére
reelle, les homologues des tra.nches de s00 metres
en atmosphére standard (fig. 88).

La loi admise pour l'atmosphére standard
donne une fois pour toute lesintervalles A1/,
AH', correspondant a4 ces mémes tranches de
500 meétres,

Alors I'égalité des vitesses barométriques pour
ces intervalles homologues donne : ~

AH' Al
AT AL

Le temps de montée A/ en atmosphére stan-
dard se déduit du temps de montée en atmo-
sphére reelle, par la relation :

AW
A = —Aﬁ- > At

Les valeurs de A/ sont mesurées sur 1'échelle
des temps da diagramme de montée, en pointant
sur ce diagramme les pressions H, Hl, Hg, deter-
minées précédemment,
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Ainsi on aura les temps Af, que V'avion auralt
mis en atmosphére standard, pour monter de :
500 metres en 500 metres.

Ie quotlent 05 == j.t' donnera la « vitesse
. w
He 2 |
500 - 500
................................ e
/'I
: // i ;5
S0 e e 550
- s
i i
'  d— H
600 e L 600
A 1 I
o ' 1 L
650 : : L650
i i :I.
| N i
! [
700 — : 700
H A L +
i 1 ! i
i 1 N |
150 — - 350
=907 100 0F 10RLP0° T i é‘ T 1
71
3 ] :§3
Tig. 88, — Réduction des performances de montée.
§ == courbe variation de la température avec la pression, le jour de

Iessai de montée ; by == courbe des variations de la température en

atmosphore standard. Les courbes marquées 0,500,.., 3000 représentent le
lieu des points 6, H, pour lesquels le couple moteur est constant, Les inters
sections de la courbe § avec ces courbes déterminent U'échelle des pressions
homologues qui est appllqusée sur le diagramme barométrique pour déter-
miner les Af.

ascensionnelle » moyenne pour chacune des tran-
ches. On rapportera ces vitesses ascensionnelles
4 laltitude du milien de chaque tranche, soit :
250 metres, 750 métres, etc.

Un résultat intéressant a signaler est que ces
vitesses ascensionnelles décroissent linéairement
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avec l'altitude si la montée a été faite correcte-
ment, c'est-a~dire & 'angle d'incidence optimum
et au méme régime d’'alimentation du moteur.

En faisant la représentation graphique des vi-
tesses ascensionnelles moyennes ¢, en fonction
desaltitudes 7', on pourra parextrapolation, déter-
miner la vitesse ascensionnelle initiale o, et
le « plafond théorique », qui correspond & 1alti-
tude pour laquelle la vitesse ascensionnelle de-
vient nulle.

Sion néglige le délestage de 1'avion par suite
de la consommation du combustible, le plafond
théorique de l'avion est l'altitude qu'il atteindrait
au bout d'un temps infiniment grand. C'est pour-
quoi on considere fréquemment le « plafond pra-
tigue » qui est Laltitude pour laquelle la vitesse
ascensionnelle est de o™ 50 par seconde,

Remarque importante. — Comme nous I'avons dit plus
haut, la réduction des ‘performances de montée {et de
vitesse} 4 une atmosphére moyenne unique est basée sur la
loi admise pour la variation du couple du moteur avec la
température et la pression extérieures.

Il peut arriver que le type de moteur adopté, ou que son
mode d'alimentation en air extérieur, rende le couple
moteur sensiblement indépendant de latémpérature. Dans
ce cas le couple moteur serait proportionnel seulement &
la pression. , _

Suivant cette hypothése {qu'on admettait pendant la
guerre) les altitudes homologues en atmosphere réelle et
en atmosphére standard seraient des altitudes d’égale
pression. Alors la méthode de réduction précédente ne
s'applique plus. Cependant il reste exact gue les perfor-
mances de montée et de vitesse dépendent seulement de-
la densité et on démontre qu'elles sont inversement pro-
portionnelles 4 la racine carrée de la densité. En d’autres
termes, si: v, V, # et @ sont respectivement : la vitesse
ascensionnelle, la vitesse aérodynamique, le nombre de
tours du moteur et la densité dans Uatmosphére réelle du
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jour de l'essai, les performances . correspondantes : v'ey V',
et #’ en atmosphére standard de densité @' seront données,
par les égalités : -

Avec T'hypothése du couple moteur proportionnel a la
pression, on calculerait les temps de montée Af' en air stan-

dard par la relation :
At == A2 \/—{,'
@

les intervalles de temps Af étant lus surle diagramme de
montée pour des intervalles de pressions AH = AH' corres-
pondant & des tranches de 500 métres en air standard.

Performancesde vilesse.—L'anémometreen-
registre, en fonctiondutemps, des indications qui
sont, en général, proportionnelles au produit du
carré de la vitesse aérodynamique V par la den-
sité @ de l'air, 4 Ualtitude de vol.

Connaissant la densité @, on déduira aisément
la vitesse aérodynamique V, sil'on connait le
coefficient de proportionnalité qui caractérise
Tanémometre, ¢'est-a-diresi 'on a une courbe de
tarage qui relie les indications anémométriques
a des vitesses V pour une densité q,. Par exemple,
si 'anémomeétre a été étalonné dans un labora-
toire aé¢rodynamique, les indications 7 sont reliées
aux vitesses V, dans de l'air & 15° et 760 métres
par une courbe de tarage, qui exprime graphique-
ment une relation de la forme : '

i == kVo2d,.
A cette méme indication 7 il correspondra dans
I'air de densité a une vitesse V telle qu'on ait
P VP, = EVia,
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On en déduit la vitesse aérodynamique

o V:Va\/-f—g-."
@

Comme précédemment, les vitesses vraies, ainsi
déterminées, doivent étre rapportées & Uatmo-
sphére standard. La réduction se fait trés simple
ment dans 'hypothése d'un couple-moteur pro-
portionnel a la densité. Dans ce cas, en effet, la
vitesse aérodynamique vraie V sera rapportée a
Paltitude standard 3" pour laquelle la densité est :

a' = a.

Si T'on suppose que le couple du moteur varie
comme la pression, la vitesse V' 4 laltitude
standard 3, de méme pression que laltitude

réelle, sera calculée par la relation

V=V x \/f‘,a:vo\/ff:;.
4 a

Mais le plus souvent la position occupée sur
Vavion par 'antenne anémométrigue est telle, que
cette antenne est plus ou moins influencée par les
¢léments de I'avion. Dans ce cas, on ne peut plus
utiliser directement la courbe de tarage établie
au Laboratoire aérodynamique et il faut établir
une courbe de tarage de l'anémometye, tel qu’il
est installé sur 'avion. Pour cela, on a recours a
des mesures directes de la vitesse de vol au voi-
sinage du sol. Ces mesures se font en chronomé-
trant le temps mis par l'avion pour parcourir
une base linéaire de longueur connue. Si le vent
est tres faible ou nul, la moyenne des vitesses
ainsi calculées, pour un parcours aller et pour un
‘parcours retour effectués au méme régime du

S 220 &
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moteur, est égale a la vitesse aérodynamique.

(ESSAIS DE LAVION AU LABORATOIRE ET EN VOL
En effectuant des « chronométrages » a diffé-
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rents régimes du moteur, on obtiendra plusieurs
pondre aux indications de Fanémomaétre.
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ESSAIS DE L’AVION AU LABORATOIRE ET EN VOL

Représentation graphique des perfor—
mances de vitesse et de montée d'un avion. —
Il est trés intéressant de représenter graphique-
ment, en fonction des altitudes standard, les per-
formances ainsi mesurées et réduites. La figure 8¢
donne un exemple de cette représentation gra-
phigue pour un avion particulier.

Sur le diagramme des vitesses ascensionnelles,
on reléve la vitesse ascensionnelle initiale Vs ==
6,25, le plafond théorique Z, == 4000, et le pla-
fond pratique Z/, == 3750.

Sur le dla.gramme des vitesses a.erodyna-
miques, les points représentatifs sont relatifs aux
vitesses enregistrées au cours d'une série de
vols horizontaux, que le pilote a exécutés, tous
les 1.000 métres environ, au cours de la descente
de Vavion, immédiatement aprés lessai de
montée. Ces vols horizontaux ont éué rapportés
aux altitudes homologues correspondantes et L'on
peut tracer sans difficulté la courbe de variation
des wvitesses aérodynamiques horizontales en
fonction des altitudes standard. On reléve sur
cette courhe les vitesses aux altituces usuelles o,
1.000, 1.500, etc. .

De méme, les indications de 'anémomeétre
pendant la montée de l'avion permettent le cal-
cul des vitesses aérodynamiques correspondantes
et la représentation qraphxque de la variation
avec laltitude. '

Enfin on peut compléter ces documenta par
Uinscription des nombres de tours du ou des
moteurs, en montée et en palier, en fonction de
l'altitude. :

.92226
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Essais en vol pour la détermination des
qualités de maniabilité, de stabilité, de con-
fort, ete.

Il est assez difficile de pouvoir « chiffrer » ces
diverses qualités qui caractérisent, avec les per-
formances, U'aptitude de 'avion & son utilisation
militaire ou civile. On doit s’en rapporter, le plus
souvent, pour leur appréciation, 4 'examen de
pilotes et d'observateurs expérimentés. Pour
aider ceux-ci dans leur mission on établit un
questionnaire trés complet dont les subdivisions
principales sont ies suivantes :

¢ Efficacité des organes de stabilité et de
manceuvre longitudinales, latérales, et de route,

A cette triple question le pilote examinateur
doit répondre d’aprés les constatations quiil a
fajtes en ce qui concerne lattitude prise par
Pavion par suite de la manceuvre séparée, pro-
gressive et dosée de 'empennage horizontal, des
ailerons et du gouvernaxl de direction.

Cette triple réponse doit étre faite, éventuelle-
ment, pour différentes altitudes, et en particulier
pour Ualditude d’utilisation.

® Réactions de pxlotage produites par la.
manceuvre des mémes organes.

Ces réactions correspondent, comme 1l a été
dit précédemment, a la grandeur du moment
autour de l'axe d'articulation des gouvernes
mobiles.

Leur évaluation quantitative pourrait fournir
des enseignements de la plus haute importance,
notamment en ce qui concerne la stabilité longi-
tudinale ou en profondeur. De toutes maniéres
leur évaluation qualitative est extrémement inté-
ressante car elle donne : 1°a Uingénieur, allure

B a3 &
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des variations de ces « moments de charnibre »
aux divers régimes de vol; 2° & I'utilisateur, un
élément d'appréciation des qualités de pilotage
que posséde 'avion.

Ainsi, U'intensité de réaction dans la main du
pilote, pour un avion qui « tire a la main » en
vol piqueé, doit inciter Uingénieur a examiner de
trés pres la stabilité statique de lavion, résul-
tant du centrage adopté. La grandeur et le sens
de cette réaction sont liés au degré de stabilité
statique pour des gouvernails de profondeur non
compenseés.

On devrait ajouter, pour la méme raison, aux
questions envisagées dans ces deux subdivi-
sions, lestimation des qualités de stabiliié
avec « équilibreur libre ». :

L’avion étant abandonné a lui-méme, en n'im-
porte guelle position, doit tendre, au point de
vue équilibre longitudinal, a revenir 4 sa posi-
tion normale de vol, sous la seule action de ses
empennages horizontaux fixes et mobiles, mais
non commandés. La stabilité longitudinale d'un
avion, avec « équilibreur libre », peut étre con-
51deree comme un critgre de sécurité.

3° Questions diverses concernant la conduite
de 'avion quand il roule sur le sol, sa facilité
d’envol et de redressement a latterrissage, le
danger de capotage, les risques d'incendie, etc.

On y ajoute les appréciations sur équipe-
ment et la confortabilité des postes de pilotage,
d’observateurs ou de passagers, sur la v151b1hte'
pour tout 'équipage. ‘

Dans le cas d’utilisation militaire : la mania-
bilité pour des manceuvres acrobatiques, de
combat, d'attaque, de tactique d’emploi, etc.,
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prend une importance particuliére en ce gues-
tionnaire. '

Dans le cas d'utilisation commerciale la ques-
tion sécurité doit étre examinée avec plus encore
de séveérité. Elle nécessite 1'avis de techniciens
spécialistes en ce qui concerne : 1° le groupe
motopropulseur, pour les causes de pannes, les
causes d'incendie en vol et a terre ; 2° le planeur,
pour la solidité, la stabilité propre, les vitesses
d’envol et d'atterrissage, la répartiticn du
fret, etc.

De ce rapide exposé on pourrait conclure que
cet examen, presque entiérement qualitatif, pour-
rait, en certaines circonstances, primer sur la
détermination précise des performances si 'on
n’envisage que le but utilitaire de la machine
aérienne. Cependant les deux questions sont
intimement lides et d’égale importance & tous
égards. C'est pourquoi la technique de ces essais
quantitatifs et des examens et appréciations qua-
litatifs méritent de retenir l'attention de tous
ceux qui s'intéressent 4 la locomotion aérienne,
L'industrie qui congoit et fabrique les avions
modernes a bien compris toute 'importance de
ces controles, elle en admet la complexité tech-
nique, et elle a su tirer de la documentation que
procurent ces méthodes, les enseignements qui
conduisent au progrés.

Essais en vol pour la réception des avions
fabrigués en série. — Ce que nous avons dit
précédemment de la variation des performances
d'un méme avion avec les conditions atmosphé-
riques du jour de l'essai s’applique, évidemment,
A tous les avions fabriqués en série.

Pour ceux-ci on doit exiger, avec une certaine
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tolérance, les performances, supposées optima,
qui ont été réalisées par I'avion prototype de la
série. La tolérance globale & admettre dépend :
1° de Uexactitude des mesures relatives a l'avion
prototype ; 2° des tolérances de construction et
de réglage des moteurs de série; 3° des varia-
tions des qualités aérodynamiques des avions et
des propulseurs de série. La tolérance globale,
qui doit tenir un compte raisonnable et rationnel”
de ces diverses causes, est donc délicate a établir,
et nous ne pouvons entrer dans le détail & ce
sujet.

Cependant il est indispensable de signaler
que, pour une tolérance donnée, établie avec
toute la rigueur technique nécessaire, les essais
ayant pour objet la réception des avions de série
doivent comporter les méthodes de réduction &
Vatmosphere standard, identiques & celles qui
ont été utilisées lors des essais du prototype.
Des difficultés sont nées parfois, entre Uindustrie
et le service réceptionnaire, du fait de 'inappli-
cation de ces principes, Il est relativement facile
de démontrer, par exemple, qu'un avion de série,
exactement semblable au prototype (dont le pla-
fond théorique étaitde 6.000 métres et la vitesse
ascensionnelle initiale de 6 m. : sec.) aurait
droit 4 une tolérance moyenne de -+ 30 p. 100
sur les temps de montée & 4.000 métres réalisés
par le prototype : si l'essai de réception est fait
en été par temps trés chaud et si laltitude
atteinte est lue simplement sur la graduation
altimétrique du barographe. Inversement, la
tolérance devrait étre négative et de l'ordre de
— 20 p. 100 :si la réception était faite de la
méme maniére en hiver. SEREREE
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‘Les essais en vol pour la réception des avions
de série sont effectués maintenant en appliquant
les méthodes de réduction que nous avons expo-
sées plus haut.

Essais en wol pour la détermmatwn des
caractéristiques aérodynamiqites. — Les per-
formances de vitesse et de montée, déterminées
comme il vient d'étre dit, ne permettent pas de
calculer avec certitude la polaire correspondante
de l'avion, parce qu'on ignore la traction fournie
par le propulseur et I'angle d'incidence de la
voilure.

Fn vue de la détermination des courbes uni-
taires de portance et de résistance & l'avance-
ment, il convient, préférablement, de recourir 4
des essais effectués en vol plané : Uhélice étant
arrétée. L'avion sera muni des instruments enre-
gistreurs suivants : ‘

Un anémometre : pour la mesure de la vitesse
aérodynamique, comme il a été dit pour les essais
de performances.

Un clinométre : pour la mesure de 1'inclinaison
de Yavien par rapport a4 lhorizontale. Cette
inclinaison sera rapportée, préférablement, 2 la
corde de référence des ailes sustentatrices.

Un barométre sensible : pour la mesure des
pressions en vue du calcul des altitudes et des
densités, Les indications de ce barométre deivent
donc é&tre complétées par la lecture fréquente
d'un thermomeétre placé en dehors du fuselage &
la vue du pilote ou de 'observateur. ‘

Pour un tel vol plané, le mouvement de 'avion
sur sa trajectoire est régi par les relations sux-
vantes (fig. go) :

1 L’equa.tlon de sustentat:on, qu.a expnme l’éga..

D227 €
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lité de la sustentation aérodynamique (C, g/2 V2 5)
avec la composante : P cos v, du poids total de
Pavion, sur une direction normale & la trajectoire
de vol plané (v étant la pente de celle-ci par rap-
port a 'horizontale) (fig. go) soit done

{1) C,Sp/a V2= Peosy

2° L'équation de résistance a 'avancement, qui

exprime 'égalité de cette résistance (C,Sp/2 V)

o
NG

AR o

Fig. go. — Schéma de 1'avion en vol plané moteur éteint.

&

pdynamigue i‘omlé avec ses composantes R, ef ]{1.

F = poids total de l'avion avec composantes|Psin y et Peo ¢ = angle de
1a trajectoire avec 'horizontale; « == angle d'incidence; g wgle d'incli-
naison de P'avien (corde de référence} sur Vhorizoniale; V == vitesse aéro-
dynamigue avec sa composante verticale W,

avec la composante du poids de Vavion suivant
la trajectoire (P sin ) ; on a done :
{

(2) CeSplz VE=P sin y.

De ces relations on peut déduire les coeffi-
cients unitaires de 'avion et leur rapport, quand
on connait V, p et v.
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Le poids P et la surface des ailes S sont
déterminés aisément.

-V sera donné par 'anémometre, convenable-
ment étalonné et sous réserve que U'antenne ané-
mométrique soit dirigée sensiblement suivant
la trajectoire de 'avion., Dans ce but, on a utilisé,
parfois, des antennes anémométriques suspen-
dues sous l'avion et munies d'empennages qui
les orientent constamment suivant la direction
du vent relatit.

Si on suspend une antenne anémométrique
ainsi constituée & une dizaine de métres en des-
sous de Uavion, on élimine Vinfluence de ce der-
nier sur les indications de l'anémométre et on
est assuré de l'orientation convenable suivant
la trajectoire. :

La densité p sera calculée & partir des pres-
sions et des températures,

Enfin 'angle v sera donné par la relation :

. - sin y = %

w étant la vitesse de descente de Uavion, Celle-
ci peut étre déterminée (comme il a été dit pour
les vitesses ascensionnelles) en calculant les
altitudes vraies et les temps correspondants.

Le clinométre donnant T'inclinaison B de la
corde de référence sur latrajectoire, onen déduira
P'angle d'incidence o par la relation

&=y — ‘
-~ En variant la vitesse de l'avion, on pourra
effectuer des mesures pour un grand nombre
d’incidences 2 et l'on peut tracer les courbes
unitaires et la polaire de 1'avion.
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Cette méthode expenmentale est couramment
prathuée en Angleterre et les confrontations
des résultats ainsi obtenus avec ceux relatifs 4
un modele réduit, expérimenté dans une souf-
flerie aérodynamique, ont montré un trés bon
accord én ce qui concerne les courbes unitaires
de sustentation. Les courbes unitaires relatives
4 la résistance 4 l'avancement ne peuvent étre
directement comparées, en général, sans apporter
quelques corrections dues aux éléments de 'avion
qui ne figurent pas sur le' modéle et & ceux des
éléments dont la résistance unitaire est notable-
ment majorée dans les essais en soufflerie.

Néanmoins, lorsque ces corrections peuvent
étre effectuées, la comparaison montre un accord
satisfaisant dans 'ensemble et 'on peut attribuer
Vécart a leffet de similitude sur les voilures en
particulier,

Remarque. — Les expérimentateurs améri-
cains* ont préconisé assez récemment un grou-
pement de Vanémométre et de linclinometre
enregistreurs dans l'enveloppe, bien carénée et
empennée, qu'on suspend au-dessous de 'avion,
comme il a été dit plus haut pour Uantenne ané-
mométrique seule. L’appareil qu'ils ont réalisé
comporte des dispositifs expérimentaux fort
ingénieux etl'inscription des indications de I'ané-
momeétre et de linclinomeétre se fait par des
rayons lumineux dont la trace influence un film
qui se déroule sous 'action d’'un moteur a vitesse
constante,

Puisque 1’ ensemble de Pappareil s’oriente sui-
vant la trajectoire de vol plané l'inclinométre

1. Technical Notes N. A, ©. A, n0 233 ot n" 223,
230 &

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



\ESSAIS DE L'AVION AU LABORATOIRE ET EN VOL

donnera directement la pente de cette trajectoire
par rapport a l'horizontale. Cette maniére de
mesurer l'angle y semble effectivement préfé-
rable & celle qui comporte le calcul de la vitesse
verticale & partir des indications d'un barométre.

Dans ces essais, un autre inclinometre est ins-
tallé & bord de 'avion; il détermine l'inclinaison
de la corde de l'aile avec l'horizontale. De la
différence y — 32 on déduira, comme précédem-
ment, l'incidence 2.

Les expérimentateurs américains préconisent,
au lieu du planement avec propulseur arrété, de
faire des vols planés avec un régime du propul-
seur tel que la traction appliquée soit nulle ou
négligeable, &

Ce régime est déterminé par un essai préa-
lable d'un modéle du propulseur dans une souf-
flerie aérodynamique. On peut ainsi calculer les
valeurs combinées de la vitesse aérodynamique V'
et du nombre de tours n pour lesquelles la trac-
tion est nulle*.

5i ces conditions ne sont pas exactement réa-
lisées au cours du vol, elles sont toujours trés
approchées et il est loisible de tenir compte de
la faible traction fournie par le propulseur.

Essais en vols pour la détermination de
diverses autres caracléristigiies. — Des me-
sures quantitatives ont été faites en Amérique”
en ce qui concerne la manwuvrabilité d'un
avion. Ces essais correspondent 4 la mesure de
Vefficacité des organes de stabilité et de manceu-

1 Nous avans personnellement appliqué cette méthod@z du vol
plané & traction nulle dans nos expérimentations d'avant-guerre
en collaboration avec M. Lepére et le licutenant aviateur Gouin.

2. Report ne 753, U. 8, — N. A, C. A, {Norton et Brown).
2231 &

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



L AVIATION ACTUELLE

vrabilité longitudinales, latérales et de route
(1™ subdivision du programme soumis en France
au pilote vérificateur),

Les instruments de contrdle employés dans ces
mesures ¢taient les suivants : un anémomeétre,
un accélérometre, un enregistreur de vitesse
angulaire et un enregistreur de position des
gouvernes. Tous ces appareils comportent 1'en-
registrement sur film par faisceau lumineux
d'orientation commandée par linstrument. Le
film se déroule sous l'action d'un mouvement &
vitesse constante etles divers films sont synchro-
nisés entre eux par des repéres lumineux pério-
diques.

Lanémomeétre est du type & membrane ou
capsule anéroide déformable sous l'action des
pressions dynamiques provenant d'une antenne
anémométrique tubulaire.

L'accélérometre est constitué par une lame
d’acier a ressort dont une extrémité est libre de
se déplacer, soit sous 'action de son poids, soit
sous l'action d’une accélération agissant norma-
lement au plan duo ressort. La déflexion du res-
sort est transmise a un petit miroir qui réfléchit
le ravon lumineux en amplifiant considérable-
ment les fléchissements du ressort. Le mouve-~
ment du ressort est amorti par 'action électro-
magneétique sur un disque en aluminium gqui
vibre avec le ressort,

L'enregistreur de vilesse angulaire est cons-
titué par un gyroscope électrique tournant & une
vitesse constante de 10.000 tours-minute, monté
sur un axe d’articulation perpendiculaire 4 son
axe propre. Dans ces conditions, le mouvement
de précession autour de 'axe d’articulation améne
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une inclinaison du gyroscope. Toute vitesse an-.
gulaire correspondant 4 une rotation dans le plan
des deux axes précités provoquera ce mouvement
de précession. L'inclinaison du gyroscope est
encore transmise par un miroir & un rayon lu-
mineux, dont les déplacements s'inscrivent sur
un film se déroulant a vitesse constante. Les
mouvements du gyroscope sont amortis par un
dashpot et la force de précession est équilibrée
par des ressorts antagonistes.

Le gyroscope est soigneusement équilibré au-
tour de son dxe d'articulation de sorte qu'il ne
peut se produire d'inclinaison sous l'action d’ac-
célérations linéaires, quelles que scient leurs
directions. _

Lenregistreur de position des gouvernes
comporte un ensemble de treois tambours & rai-
nure hélicoidale, sur lesquels sont enroulées des
cordes, qu'on relie convenablement aux organes
de commande des gouvernes. La tension iuitiale
des cordes est assurée par des ressorts spirales
contenus a lintérieur des tambours. Le mouve-
ment de rotation de ceux-ci est transmis, par un
mécanisme de leviers, & trois petits miroirs qui
réfléchissent un rayon lumineux dont les dépla-
cements sont enregistrés sur un film qui se dé-
roule 4 vitesse constante,

L’analyse des résultats obtenus dans ces essais
est trés complexe, mais elle conduit &4 des ensei-
gnements intéressants. Ainsi, pour les rotations
de l'avion autour des trois axes (roulis, tangage
et gyration) on a observé que la vitesse et I'accé-
lération angulaires maxima sont proportionnelles
au déplacement des gouvernes et augmentent
sensiblement comme la vitesse de vol.

2 233 €
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Le temps nécessaire pour atteindre la vitesse
angulaire maximum est constant pour un avion
donné pour toutes les vitesses de vol et pour tous
les déplacements des gouvernes. Le temps mini-
mum nécessaire pour inverser la direction de
marche d’un avion, par l'exécution d'un virage
trés serré, est un critére de sa manceuvrabhilité
générale, ,

Les expérimentateurs américains ont proposé
de distinguer la signification précise des mots
contrélabilité et manceuvrabilite.

Lacontrdlabilité étant la grandeur du moment
appliqué a l'avion pour un déplacement donné
des gouvernes. _

La manceuvrabilité étant le mouvement uni-
taire résultant de ce couple. Le coefficient de
manceuvrabilité peut encore se définir : par le
temps que met lavion pour tourner d'un angle
donné autour d'un de ses axes principaux, sous
Vaction d'un braguage défini de la gouverne cor-
respondante. .

Les essais précités permettraient donc de
« chiffrer » ces caractéristiques importantes.

D'autres essais sont effectués pour caractériser
la stabilité longitudinale d'un avion. Dans ce cas
on enregistre les oscillations de I'avion préalable-
ment dévié de sa position d’équilibre. Le retour
4 la position d’équilibre peut étre ainsi étudié: soit
avec gouvernail « libre », soit avec gouvernail
blogué. ‘

Enfin, un trés grand nombre d'essais ont été
effectués pour mesurer les accélérations li-
néaires pendant les vols acrobatiques. Ces me-
sures sont du plus haut intérét pratique parce
qu'elles permettent de se rendre compte des
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eﬂ'orts maxima qui peuvent étre apphquéq a-
T'avion, pour que les réactions aérodynamigues
équilibrent les forces d'inertie correspondant &
ces accélérations.

En particulier, le redressement brusque d'un
avion.aprés un vol piqué, fait naitre des accéléra-
tions qui croissent trés rapidement quand la vi-
tesse du vol piqué augmente. Ainsi on a pu me-
surer desaccélérations allantjusqu'a 8 g, environ,
sur un avion Fokker P W, VII, quand la vitesse

L/ ¥
8 &
61 8
+ 4]
2 2
© o

Fig. 91, ~— Graphique de V'accélération relative g_- pour des « res-

sources » brutales, effectuées 4 des vitesses croissantes de vq’n
piqué, depuis 207 km: b jusqu'd 262 km : h. L'accélération maxi-
mum passe de 46 g4 7,8 g,

du vol piqué est de 'ordre de 275 km, : h (fig. 91).
De telles circonstances peuvent se produire dans
le combat aérien. ‘

D'ailleurs les résultats expérimentaux obtenus
dans ces essais montrent que la valeur de 'accé-
lération relative v/g est liée & la vitesse par la
relation simple : “

. V2

8=

dans laquelle : V| est la vitesse duo vol pigué et
V' la vitesse de vol qui correspondrait alangle
de sustentation maximum des ailes sustentairices.
Cette vitesse minimum est donc calculable dés
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qu’on a les caractéristiques aérodynamiques de
Vavion.

Ces mesures des accélérations ont été faites
egalement pour beaucoup d'autres manceuvres
acrobatiques : loopings (fig. 92), tonneaux, vrille,
renversement sur 'aile. ete. Il apparaitdesrésul-
tats obtenus, gqu'aprés la « ressource brutale »,

P e pm e e oy )
A
59

) RERT 23N
el

Iy

[=

20 sec

Fig. 92, — Graphique de l'accélération relative ——
o
. &
pendant un looping,
Tre A & B I'avion est en vol normal. De B a4 C vol pigué. En I 'avion
est redressé rapidement, en E l'avion est au sommet de la boucle du
looping. De E 4 F et G fin du looping et reprise du vol normal en (.

c’est le tonneau qui apporte les plus grands efforts
d’inertie,

Nous terminerons cette question des essais en
vol en mentionnant encore :

1°* Les mesures des pressions et des dépressions
dynamiques sur les ailes sustentatrices, sur les
empennages, et éventuellement sur d'autres élé-
ments de 1'avion ;

2° Les mesures des vitesses aérodynamiques
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au droit ou & proximité des éléments de 'avion, |
dans la zone perturbée par les helices, etc.

3° Les mesures des efforts intérieurs entre
divers ¢léments de 'avion, par exemple entre les
ailes et leurs armatures, entre 'hélice et le mo-
teur, etec.

Rentrent dans cette catégorie la mesure des
efforts exercés par les gouvernes, c'est-a-dire les
réactions de pilotage. Comme il a été dit, ces
reactions correspondent aux « moments de char-
niere » des gouvernes mobiles, Au point de vue
longitudinal ces mesures peuvent constituer un
critére de la stabilité longitudinale statique.

On voit par ce rapide exposé que l'avion une
fois réalisé peut constituer un laboratoire de re-
cherches de la plus haute importance. '

Les résultats qu'on retire de ces expérimenta-
tions ont Vimmense avantage d'étre relatifs 4 la
machine aérienne en vraie grandeur et par suite
mieux applicables aux conceptions nouvelles.

L
b
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§ 1. — L'AVIATION MILITAIRE

La plus récente exposition daéronautique,
c'est-a~dire le X° Salon de 'Aviation {décembre
1926} a montré nettement que l'industrie aéro-
nautique actuelle fabrique essentiellement des
avions militaires. Les neuf dixitmes de sa pro-
duction sont consacrés aux commandes des Etats
en, vue des armements acériens.

Faute de pouvoir direici : ce que « sera » l'avia-
tion militaire actuelle, il n'est pas sans intérét de
faire 4 ce sujet un petit retour en arriére et de
rappeler ce qu'elie a été pendant la guerre.

En 1914 I'aviation militaire fut constituée par
la mobilisation de tous les avions existants. Les
24 escadrilles ainsi formées n'avaient pas toutes
une composition bien homogéne au point de vue
matériel, puisqu'il y avait environ 14 types diffé-
rents d’avions en service aux armées. Les pre-
miers aviateurs militaires furent méritants dans
leur abnégation sans égale et ils purent démon-
trer au commandement. par la précision des ren-
seignements qu'ils apportaient, tout 'intérét des
reconnaissances aériennes.

Bientdt on résolut dunifier le matériel volant

& 3386
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de 'aviation militaire et I'on réduisita quatre, les
types d’avions en service aux armées. Ce furent :
le Morane monoplan pour la chasse et la recon-
naissance ; le Farman biplan pour la reconnais-
sance, le Caudron biplan pour les missions de
corps d'armée et le Voisin biplan pour le bom-
bardement. Ainsi fut organisée Vaviation mili-
taire de 1915, que 'intensification des fabrications
putravitailler, tant pour les escadrilles anciennes,
que pour les escadrilles nouvelles, dontlenombre
s'accroissait sans cesse.

Deésormais, Uhistorique de Uaviation militaire
doit étre poursuivi pour ce qui concerne chacune
des grandes catégories suivantes :

~ Aviation de reconnaissance.

Aviation de chasse.

Aviation de bombardement.

a) L'aviation de reconnaissance. — En 1914,
la reconnaissance stratégique de U'ennemi fut, en
quelque sorte, la mission unique de toute 'avia-
tion militaire, Mais bientdt, la guerre de mouve~
ment ayant cessé, la reconnaissance stratégique
va céder la place aux missions de photographie
aérienne et de réglage de tir de lartillerie.

Dés 1915 la prise des photographies, verticales
et obligues, au-dessus des positions ennemies
constituera le travail principal de 'aviation de
reconnaissance. Griace a ces documents on éta-
blira une carte & grande échelle, véritable plan
directeur de la zone des opérations. Le renouvel-
lement continuel des photographies aériennes et
leur examen comparatif permettra, fréquemment,
de deviner les intentions de U'ennemi dans un
avenir plus ou moins rapproché.

En méme temps, la mission de réglage du tir
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de Vartillerie se précise et se perfectlonne dans
la liaison entre 'avion et les batteries. L'emploi
dela T.S. F. assure désormais cette liaison sans
confusion possﬁ}le,

La mission de réglage du tir est alors étendue
a Vartillerie lourde dont les objectifs sont plus
lointains et moins visibles,

Enfin, au cours des attaques, les escadrilles de
corps d'armée assuraient la liaison avec l'infan-
terie, photographiaient en « rase-mottes » les pro-
grés de l'avance, détruisaient entre temps les
ouvrages avances : missions pérﬂleuses etingrates
entre toutes,

On comprend sans peine que laviation de
reconnaissance va amener la réaction de 'ennemi.
L'apparition,en1916,desavions dechasse Fokker,
avec mitrailleuse tirant 4 travers I'hélice, montre,
cruellement, l'inaptitude de nos avions de recon-
naissance 4 se défendre contre l'attaque par U'ar-
riére. La présence d’un groupe motopropulseur 4
Varriére de leur poste interdit & nos aviateurs la
riposte contre U'avion ennemi.

La nécessité de doter notre aviation de recon-
naissance d'avions 4 moteurs placés en avant
devient impérieuse. Mais de longs mois s'écoule-
ront avant que les études et les fabrications de ce
nouveau matériel aient permis de remplacer tota-
lement les avions de reconnaissance 4 moteur
arriere. Cependant les missions continueront i
s'accomplir sous la protection immeédiate de notre
aviation de chasse.

L'arrivée au front d’'un matériel plus perfec-
tionné, possédant un moteur avant, avec tir &
travers 'hélice et un poste d‘observateur mitrail-
leur arriere, possédant en outre des perfor-
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mances de vitesse et de plafond considérablement .
accrues, vapermettre,en 1918, lareprisedes recon-
naissances stratégiques d’armée et de groupe
d’armées. Pourles premieres, onira photographier
le front ennemi jusqu'a 25 kilométres en profon-
deur, et pour les secondes on ira jusqu’a roo kilo-
meétres en profondeur sur 150 kilomeétres de lon-
gueur de front. Etla guerre de mouvement venant
de se déclancher 4 nouveau : ces missions de
reconnaissance stratégique constitueront le but
essentiel de l'aviation correspondante jusqu'a Ia
cessation des hostilités,

Le matériel volant utilisé par laviation de
reconnaissance a donc eévolué¢ considérablement
pendant la guerre et 'on peut résumer cette évo-
lution par le tableau suivant qui contient les
caractéristiques essentielles des avions ayant ete
effectivement utilisés sur le front jusqu’'en no-
vembre 1918.

Le nombre d’heures de marche restant voisin
de 3, on voit qne la vitesse maximum & 2,000 mé-
tres passe de 100 km. : h. (1r914) & 185 km. : h.
(1918). En méme temps, la charge utile (équipage,
armement et équipement) passe de 16 kilo-
grammes 4 310 kilogrammes (biplaces} ou 400
kilogrammes (triplaces), cependant que le pla-
fond des derniers appareils est voisin de 6.000
metres.

Bien entendu, _d’autres avions ¢taient en essai
a la cessation des hostilités et de nouveaux pro-
grés étaient prévus avec les avions de remplace-
ment, Sans nous attarder & ces appareils, ni a ceux
qui leur succédérent dans les années suivantes,
nous mentionnerons seulement les caractéristi-
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AVIATION DE

L'AVIATION ACTUELLE

DESIGNATION CARACTERISTIQUES
RPOQUE Avion, Moteur, Cellule,
maoyenne
de sorvice . d'équipement,
effectif. Type. Puissance, Surface.
1914=15 Morane Rhbone 8o CY. | Monoplan Biplace
type L. parasol moteur &,
1 .
1914-15 Caudron Gnome 0. Biplan Biplace
type G 3. Clerget 8o. 28wl o5 moteur IR,
Rhone 8o.
IGL4-15 Farman Ronaulterde Dion|  Biplan Biplace
L MF. 14. 8o CV. 520%15 moteur R,
Farman Renault 130. 56,2 Biplace
. MFE. 14. moteur /R.
1914-15 Voisin Canton-Upné rvo,|  Biplan Biplace
P type LC. Renault 160, 48 m* moteur fR.
1y Nieaport Rirene do. Biplan Biplace
9 Jﬁm_uun, : 18wt 6 moteur &V,
13 - Morane Ruong 110 vwcuovwnp " Biplace
type P. parasol moteur AV,
N 18 m*
1415 Nieuport Clerget 110, Biplan Biplace
»mmo I1. 22 m* moteur V.
ieuport Clerget 130. Biplan Biplace
type XII, 23 m* moteur V.
Iy15-10 Farman Renault 130 CV, Biplan Biplace
type F. qo. 32 m* moteur 2R,
%mqanw Renault 160 CV, mwwmun Biplace
type F. g0, mu m* moteur £R.
type F Renault 80 CV. iplan Biplace
ype £ 41 A, M. 110 CV. 4G25.5 moteur AR.
1415-10 Caudron 2 Rhone po CV. Biplan Biplace
. type G 4. . 43%,5 bimoteur.
1y10-17 Caudron -2 Renault Biplan tripiace
type R 4. 2 > 130 CV. o m 3 M. latéraux.
B 242 & .

RECONNAISSANCE
PRINCIPALES PERFORMANCES PRINCIPALES
i d'utilisation, Vitesses maxima, Montée.
k] . = KEm : h. OBSERVATIONS
g1 2213 |3 oo Altitude.
El =i 2 5 . :
of| 23 |SE|celsl 8l gqs
EER RS -l I I Il - B B
s 1.
& rov b m %. < . R Temps.
6a |1 8- a8olrt 2.000/16" |Charge utile faible pour
23/4 203 3 / un ¢quipement de recon-
naissance non  straté
b . gique.
] bl a.000/20" |Cefutl'avion desmissions
5 11574 29v 73 5 / de corps d'armée,
106 11104 | 2m5 21t 2.000/20" |Ce fut un avion de recon-
umw Eo,_ﬁ mm NW» 5 / naissance trés estimé
5 325 et utilisé occasionnelle-
ment avec surcharge
235 |140/(3 375 | F.155 128 2.000/13’ pour des hombarde- -
ments.
o 9ofz2,5 | 335 | 1.300 114 2.000fz0' |Kmployé occasionnelle-
u.oooro_ ment,
16 83/2 250 Obo 1 2.000/10’ |Charge utile faible pour
7| B3/=.5 | 2 ) 31 / équipement de recon-
i . naissance non straté.
w gigue.
2,5 | 300 T30 152 2.000/y’  [Charge utile faible pour
9572551 3 (K 5 3.000/16 équipement de recon-
naissance non straté
. gigue.
120/3 300 8as 140 2.000/15'
1.000/30°
215 {110 325 875 147 2,000/11'
. 3.000/24"
229 1148 1.12 140 2.000/12" |Ce fut l'avien de recon-
LIS 373 5 , 3.000/23 | Dbaissance on renom
v jusgqu'a 'apparition des
2b0 (11573 375 | 1.125 135 2.000/15 avions de chasse atta-
gquant par tir 4 travers
,ﬁuwo ﬁnm\w R mum ..,IO Hum n.ODO\wa I'hélice, B
245 | Bof3 -
210 {2G0 500 | 1.235 12 2.000/14 |Cet avion peut comporter
: 9o/5 2 35 3 / un blindage de 150 kilo-
grammes pour les mis~
o sions & basses altitudes,
330 [300 Goo | 2.340]138) 130 |12 2.000/18' |Lriplace de reconnais-
: 300/3 e ’ ’ 3.000/35" sance avec mitrailleurs
Moot M,
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—hy
, DESIGNATION CARACTERISTIQUES PRINGIPALES PERFORMANCES PRINCIPALES
EPOQUE Avion. Moteur. Cellule. d'utilisation. Vitesses maxima. | Montée.
moyenne ~
de umﬂ.mnm déquipement. m HM s M u..m en Km : h. | Aitude. OBSERVATIONS
elfoctil. Type. Puissance. Surface. cil 2E [3e| Cd |y 3 g . g
EEE IR S - g
= m b & E 5 o N Temps
5] S = ﬁ.m ™~ w L o e ps.
- . N 2.000/11
1917 AR. L Renault 190-200. Biplan Biplace A . y Premieravion & moteur &7
type 1 et II. 45 m* Bcﬁ%ﬁﬂ N, 285 |140/3,6 | 425 | 1.350\148) 145 530 4.000/33 pour le Haﬁu_wmwhﬂnmm_"
) des avions i moteurs
1917~18 Sopwith Clerget 130 CV, Biplan Biplace TiEgal t avec moteur
type I. ) 33 m* moteur é«. 280 j130/2,2 | oo 926 159 W,MMM“HW mrmﬂvﬂwﬂw_ﬁ&u cv wu mn.._m-n
. ! m . ’ moteur Rhone 135 -
1915-18 Salmson Salmson 270 CV. Biplan Biplace i " anz| | 186 — 7. | Modific ensuite en type
type . e motoar &, 510 200{2,75 310 | 1.272 186 {175 u.wwm_“w 37 | V11 38w, 7 méme charge.,
M. N o&ooq 5} performances analogues.
1917-18 Caundron 2 Rhone 110 CV. Biplan Biplace s T P Y 6 |
type G 0. i 39m%,7 |2 mot. latéraux. 320 T/ 15 500 e , P “.Mmmmmwm
4700/
1917-18 Letord 2 Hispano 186 CV., Biplan triplace J 3 ry ool 1148 7
type 1. 3 S 2. M. latéraus. | §] 1 | 3 R R “wwm“wm
5.300/2
Letord 2 Hispano Biplan triplace - '
type Lt TIL | ouz Loratne | bamb | = M. fatéraux. | || 19 PTO/3 | 795 | 2edo0p - as7 15 A og
230 CV. 00029
1918 muﬁ.wmhwﬁ Renault 300 CV. W%Ww Ewmwhwnws 310 [216/2,75] 326 | T.540 183 {173 |1bo| 2.000/8’ @Mw_ﬂu_%agm_.ﬂn:nﬂcncﬁ
- . #nogmhﬁvw 14l G0 -
1918 Spad Hispano 230 CV. Biplan Biplace M Egalementavec unmotenr
type 11. 30 m? moteur &V, 55 [120[2:5 | 375 | 1050 il Mumwm“mmwm mw%mmuw 350 CV (type
. 0.300/00 : )
1918 Caudron 2 Hispano 230 CV.|  Biplan iriplace ) b r o5 [ - S
type R 11 54 m* s M. latéraux. 105 3bof3 | b5 | 2105 184 174 mem_rw ‘
F 5.900/0c
. )
QUELQUES AVIONS DE RECONNAIS | SANCE DE L'EPOQUE ACTUELLE
. . | -
¢ 1924-1920 Bréguet Lorraine quo CV. | Sesquiplan Biplace i 8 508 | 2, 5 |Egalement avec moteur
: 19 As. 50 m* motear &, }| P S i I “%meﬁm Toresine 430 CV.
) - . . - : . i 6700/
.m.a:.nan »%MW OITAINE 450. wwvﬂmw SWm%_wwnwﬂ 11450 338 788 | 1,958 210 {208 7.400]00
: - . , : /Y - .
1914-ig26 ﬁmﬁmﬂmb Hispano 450, wwmww ﬁ.wh%.”wowﬁ __ 430 {300 810 | 2.100 220 {00 |188}b.750/%
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ques essentielles et les performances de quelques
avions de reconnaissance de 1'époque présente.
Nous avons ajouté ces indications au bas du ta-
blean précédent et 'on voit que la vitesse maxi-
mum est en moyenne de 218 lkkm. : h. avec charge
utile de 4350 kilogrammes et plafond voisin de
7.000 métres.

L'évolution des performances ne saurait étre
aussi notable que celle observée pendant les
années de guerre, cependant, cette évolution est
continue. Les chiffres précédents ne sont pas
uniquement redevables de l'augmentation de la
puissance motrice a bord des avions de recon-
naissance. Une partie des améliorations de vitesse
et de plafond est imputable a des progrés sur les
qualités aérodynamiques du planeur. Et ce n'est
pas un fait négligeable ; car lalimite du possible
n'est pas, dans cet ordre d’idée, aussi maniable
que celle de 1'augmentation de puissance motrice.

L’équipement d’un avion de reconnaissance en
vue des missions qu'il est appelé a effectuer est
des plus complexes. L'agencement de ces divers
equipements, a leur place respective, frégquem-~
ment simultanée, nécessite une ingéniosité de
premier ordre, en raison de 'exiguité des empla-
cements et des contraintes techniques d'utilisa-
tion de I'équipement. B

L'appareil photographxque de o™ ,50 1 métre
de foyer doit pouvoir fonctionner en position ver-
ticale et en position oblique. Les postes d’émis-
sion et de réceptionen T'. S, F. constituent aussi.
un appareillage lourd, délicat, avec des acces-
soires multiples. Les lance-bombes occupent leur
place en permanence et leur encombrement est.
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loin d’étre négligeable. Sil'on ajoute & cet équi-
pement de travail technique : l'armement supe-
rieur avec tourelle pour une ou deux mitrail-
leuses, 'armement inféricur pour le tir en retraite,
les approvisionnements en cartouches (disques ou
bandes), le poste de double commande, les appa-
reils de visée pour le bombardement, le poste
d’'inhalation d'oxygene, les instruments de bord,
etc , on comprendra sans peine : que l'art d’amé-
nager, en leur bonne place, les équipements et
armements de U'observateur d'un avion de recon-
naissance, ne le cede en rien, comme difficultés
techniques, & P'art de construire un paguebot.

Le poste principal de pilotage, avec les multi-
ples instruments de bord, les leviers de com-
mande de l'avion, les manettes de réglage du
moteur, le porte-carte, le compas, les extincteurs
d’incendie, le poste d’inhalation d’oxygéne, pose
les mémes problémes que pour le poste de 1'ob-
servateur.

Ajoutons enfin, pour tout I'équipage : 'habille-
ment en effets chauffant électriquement, le para-
chute individuel, que le pliage le plus savant ne
réduit jamais & un volume assez petit, le masque
d'inhalation d’oxygéne, également i réchauffage.

Le progrés actuel s'étend sur toutes ces ques-
tions et aussi sur le groupe motopropulseur. Ce
progrés et cette complexité formidable de I'avion
de reconnaissance moderne nous imposent de
rendre hommage aux aviateurs de reconnais-
sance, qui en furent les animateurset qui accom-
plirent cependant leur mission pendant de lon-
gues années, sans les facilités et la sécurité
qu'apporte le matériel volant actuellement per-
fectionné en ses plus minimes détails.
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AVIATION DE CHASSE.

~ {Avions monoplaces).

LAVIATION ACTUELLE

. DESINATION CARACTERISTIQUES PRINCIPALES PERFORMANCES PRINCIPALES
#POQUE Avion. Moteur. Celiule, d'utilisation. Vitesses maxima. Montée,
moyenne e e en Km : h. OBSERVATIONS
de service. équipement. [ m m 2.l 5.
. - e g [ I Altitude.
Type, Puissance. Surface. B Fa .m 2 WM m.wu 3 m m. .m Tomps.
H 5 S i m.m“ o g . @ |
. : 2.000/14' [Adaptation en umunmuuuﬂwno
1914-15 Morane Rhone 80 CV. | Monoplan Monoplace liog | 65/2,5 | 150 | 535 |120| 115 d'un avion biplace de
iype L. {parasol) moteur V. e reconnaissance.
18u%,3 ;
» ﬂ 0
R T Nieuport b o CV, Biplan Monoplace 8 180 T |150) 143 3.000/12' |Adaptation en menoplace
915 Gﬁmﬁm. Rhone o Biplar Emﬁmﬁw s Co9s | 8s5/3 591 |150) 143 | doplation n monoplace
? : . reconnaissance.
1915-16 menwmi Rhone 80 CV. Biplan Monoplace 1o | Gof2 1o | 480 155 2.000/8,5 {Prototype d'avions de
type XI. 13 m? meoteur 4V, chasse.
1916 Nieuport Rhone 110 CV. Biplan Monoplace 100 | bofi,5 | 160 | 513 105
type XVI. 13 m* moteur AV,
1916 Nieuport Rhone 110 CV Biplan - Monoplace 120 | b5/1,75) 185 1 575 1ha s.000/7"  |Ge fat le principal avion
! e ’ de chasse de 1916, supé-
type XVIL h TS5 moteur V. 3.000/t2 rieur par ses qualités
~de vol,
lf VH&. Maorane g..onomu_.mb. zcdéwwmnm ! 1o womnanu u.m@ 444 1145 2.000/10" Ce furent les avions de
type N Rhone 80 CV. 11 m* moteur A, t o | 56/1 156 | 497 |195] 172 3.000{10" | chasse E%nmu des E.M.
type L. 110 CV i migres réafisations du
¥p - H tir & travers I'hélice.
b Spad H . cy B ) M 1 W 3 8 /18" |Ce fut l'avion de cliasse
Lg1b-17 © o opa ispano 150 CV. iplan onoplace 125 | 8o 205 | 705 187 | 172 4.000/1 ¢ fut I'avion
type VII. ? ! Sm.w_mm moteur . | mnggwE.ounm mwu.uo,..
1917 Spad Hispano Biplan Monoplace w 123 | So 205 | 703 8g | 182 1o00/13" wwﬂwawwu %n,mh.wwn%\mn
type VIL 150/180 CV. 170 85 moteur &. H ) . ‘| maoteur et par la perfec-
1917 Spad Hispano150/20p== Biplan Monoplace 'iias § 8o 205 505 212 | 200 1-000{10,5 | tion de son armement
) type VIL 180 surcomprimé, 17%%,83 moteur V. .| bLzoofee d'attague.
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LAVIATION ACTUELLE

DESIGRATION CARACTERISTIQUES PRINCIPALES PHRFORMANCES PRINCIPALES
troqus Avion. * Moteur. Cellule d'utilisation. Vitesses maxima. Montée.
moyenne v ] R — oo Km ¢ b © OBSERVATIONS
de service : d'équipement. | 3 o3 .....m m m : W o N Altitude
* Type. Puissance. Surface. W.Wa .nm_ ..m. 2E| 2|3 m m m .HmEm.w..
= E g 3 El L = e
5] 0 B & =N < w3 4 o
191718 Spad Hispano 200 CV.|  Biplan Monoplace 145 110 255 | Be5; 1208 ) 200 | |z.000/5' |Ce fut lo premier avion
) . ) ' d hasss avec deux
type XIII, 20 m* moteur V. .__.w%“ Hw. ltraillenses | tizant 3
Nmoc_-wo travers I'hélice,
1918 Spad Hispano 200 CV.|  Biplan Monoplace B3 (o 255 | 850 218 | 210 7.000/0 )
type X111, surcomprimé, 20 m? moteur &,
1918 Hanriot Canton-Unné Biplan Monoplace 302 | fa5{2 | 427 | 1.184 200 | 190 2.000/7'
. type 3. 260 CV. 25md 5 moteur AV, 4.000/1y
5.900/00
L
i QUELQUES AVIONS DE CHASSE | DE EPOQUE ACTUELLE
Loire. Jupiter 420 CV. | Monoplan Monoplace 380 |als 565 | 1.370/250] 247 | 242 |235] 5.000/12'
Gourdou. o 25 m* moteur &, 8.000/31'
E Lesseure ' .700/%0
32 — C,. )
! i
Nieuport-Delage, | Hispano 500 CV. | Sesquiplan Monoplace 41 280 320 boo | 1.808)206] 266 | 205 j250 m.ooo...uq
42 —C,. 37%%25 moteur N, . -400/ea
Nieuport-Delage. | Hispano oo CV. | Sesquiplan Meonoplace 98 f1bo - 258 | 1.2g0j275) 272 | 263 {a50] 6.000/27'
48C,. 19wt g moteur . ‘
Dewoitine Hispane 500 CV. | Monoplan ngvion ) B30 230 500 | 1590207 262 | 254 5.000/11,5
. a1, . 25 m* moteur &, - 4.000/0n
- D 1. mmw,wmno 400 CV.| Monopaln Monoplace 170 jiBo 350 | 1.300[205] aba | 254 9.000/50
‘ 20 m* moteur &,
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L AVIATION ACTUELLE

b) L'aviation de chasse. — L'historique de
V'aviation de chasse devrait étre une épopeée re-
nouvelée des temps antiques. En 1914, avec des
armes quelconques emportées & bord, sans trop
de conviction, on crée le combat aérien. Ces com-
bats constituent néanmoins apanage glorieux et
souvent mortel de quelques spécialistes aux noms
illustres. L’aviateur (arros, précurseur du tir
mitrailleur 4 travers 'hélice, esten téte de ce mou-
vement. L'aviation de chasse est ainsi enfantée
par Vaudace du combattant, mais le matériel
volant qui serait nécessaire 4 cette mission est
extrémement réduit. Aprés le Morane, les Nien-
port type X, 4 moteur Rhone §o, vont permettre
la création des premiéres escadrilles de chasse.

Cependant que s'élabore la technique délicate
du tir &4 travers 'hélice, des mitrailleuses Lewis,
avectambour de 47 cartouches, vont étre utilisées,
C’est déja un progrés surle fusil mitrailleur ; etla
bataille de Verdun voitnaitre ainsi : les premiers
groupements des virtuoses du combat aérien.

- D'organisation et la tactique de l'aviation de
chasse datent de cette époque, tragique entre
toutes pour notre aviation de reconnaissance,
impuissante & se défendre par un tir en retraite,
contre l'attagque des avions de chasse ennemis.

Diésormais 'aviation de chasse, concentrée sur
le front d’attaque, protégera nos missions de re-
connaissance en interdisant celles de l'ennemi.

Des virtuoses, des as, des chefs et bientdt un
avion de chasse de tout premier ordre (le SPAD
VIL & moteur Hispano 150 CV) vont donner &
notre aviation de chasse une vigueur et une su-
prématie sans défaillance.

Mais tout ceci n'est obtenu qu'en adaptant
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L AVIATION ACTUELLE

constamment 'organisation de cette aviation aux
conditions tactiques de la grande hataille terrestre
et aeérienne, On forme ainsi, apres les groupes
d'escadrilles de 1916-17, des groupes dits de
combat et des escadres de combat formées de la
réunion de trois groupes (200 avions).

Entre temps, les aviateurs de chasse se sont
adaptés aux avions SPAD qui leur serviront dé-
sormais presque exclusivement.

D'ailleurs, les missions confi¢es a 'aviation de
chasse ont notablement évolué depuis 'époque
des combats aériens individuels! Désormais, 2
temps prescrit, le commandement demande que
soit accompli un « balayage » du ciel : laissant &
notre aviation de reconnaissance uneroute libre,
et supprimant l'ceil aérien de lUennemi. Une
telle mission demande I'action de groupements
d’avions de chasse, qui interviendront, 4 1'occa-
sion ou par la suite, contre toute réaction de
T'aviation ennemie.

Et a nouveau, la guerre de mouvement appelle
Taviation de chasse &4 des actions massives de
balayage, de protection, et de destructions de
toutes formations vulnérables.

Le tableau précédent contient les caractéris-
tiques des principaux avions de chasse utilisés
effectivement pendant la guerre. Les progres en
ce qui concerne les performances sont apprécia-
bles, puisque la vitesse maximum a 4.000 meétres
passe de 100 kilomeétres-heure environ, 4 210 ki-
lemétres-heure, cependant que le plafond s'éléve
a 7.000 metres. La puissance du moteur inter-
vient notablement en cette évolution. Mais, entre
temps, l'armement dérisoire de laviation de
ch=sse naissante a fait des progrés formidables et
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aussi, la tactique d'emploi s’est adaptée aux cir-
constances souvent évolutives de la guerre mo-
derne.

En complément de cette documentation nous
avons ajouté aun tableau les caractéristiques
essentielles de quelques avions de chasse mo-
dernes. On voit que les vitesses maxima a
4.000 metres atteignent couramment 260 kilo-
meétres-heure et le plafond s'éléeve au moins a
g.000 meétres. Mais la puissance motrice atteint
500 chevaux.

¢) L'aviation de bombardement. — L'intérét
du bombardement aérien est apparu des le
.débutde la guerre ‘mais I'équipement des avions
de reconnaissance, en vue du bombardement, fut
trés précaire 4 cette époque. On ne possédait en
effet : ni appareil de visée, ni lance-bombes, ni
projectiles spéciaux.

Dés I'année 1915 on organisa des groupes de
bombardement composés de trois escadrilles et
les avions furent mieux appropriés 4 leur mis-
sion. L'aviation de bombardement connut alors
des succes retentissants. Cependant les missions
réservées a cette aviation, pour étre utiles selon
la tactique de 1'époque, doivent presque toujours
étre lointaines. Par ruse, on peut passer les
lignes ennemies et pénétrer plus loin en partant
de nuit, risque certain, mais connu. Le retour,
aprés l'exécution  du bombardement, dans la
canonnade des défenses anti-aériennes, sera tou-
jours périlleux, car les distances & parcourir sont
grandes et 'aviation de chasse ennemie, alertée,
s'embusque en tous les coins du ciel & parcourir.

Cependant ces aviateurs et ces chefs ont créé
ainsi V'aviation de bombardement qui, une fois la
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crise passée, repréfndra son réle mtégral et fré~
quemment décisif.

On organise fin 1915 un concours d’avmns
puissants, en vue d'obtenir un avion de bombar-
dementprototype,capabled’assurerle programme
de destruction des usines de guerre ennemies,
programme adopté par le commandement, Il
faut pour cela : un avion susceptible d’emporter
300 kilogrammes de bombes, & une vitesse supé-
rieure 4 120 kilometres-heure 4 2.000 métres et
dans un rayon d'action de 6oo kilométres. Des
types d'avions tres divers furent présentés 4 ce
concours. Seuls, les Bréguet type SN3 et le
Schmidt exécutérent les épreuves imposées, qui
comportaient, en particulier, un parcours de -
6oo kilometres & une altitude de 2,000 métres,

L'un de ces avions: le Schmidt, étaita moteur
avant ; sesperformances(voir letableau) n’étaient
pas bien inférieures a celles du Bréguet, et elles
auraient pu étre améliorées. Malheureusement,
la théorie du « balcon complet » était, 4 ce mo-
ment, celle des utilisateurs et seul, l'avion &
moteur arriére la réalisait. Clest ainsi que les
avions de bombardement adoptés a la suite de ce
concours, devaient étre voués a l'impuissance,
comme 'aviation de reconnaissance, lors de la
réaction,en 1016, de Vaviationde chasse ennemie.

Un deuxiéme concours d'avions puissants fut
organisé de ce fait 2 la fin de 1916. Le but de ce
deuxiéme concours était d'obtenir des avions
munis au moins de deux moteurs, avec mitrail-
leurs avant et arriére, emportant 300 kilo-
grammes de bombes, & une vitesse de 140 kilo-
métres-heure 4 2,000 meétres et avec un rayon
d’action de 6oo 4 700 kilométres.
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Dans les délais prévus par le concours, deux
avions : le SPAD et le Morane, bimoteurs
Renault 220 chevaux, exécutérent les épreuves
du concours gui comportaient, en particulier, le
parcours de Ooo kilometres, sans escale, et &
2.000 métres d’altitude. '

Au moment ol ces avions furent expérimen-
tés aux armees : onreconnut que leur vitesse était
insuffisante pour le bombardement de jour. Il
semble que ces mémes avions, et quelques autres
du concours, auraient pu constituer d'excellents
prototypes : pour le bombardement de niit.

En fait, la crise de 'aviation de bombardement
de jour se continua jusqu’a 'apparition de 'avion
Bréguet 14 B (voir tableau II1), 4 la fin de
Vannée 1917. Une collaboration étroite s’établit
entre cette aviation et I'aviation de chasse et le
groupement de ces deux aviations réunit une
puissance offensive aérienne formidable, mais
nécessite toute une organisation matérielle adé-
quate.

I'évolution de la bataille terrestre dicte alors
des missions de bombardements intensifs sur les
troupes ennemies, objectifs relativement moins
¢loignes, que ceux imposés par les destructions
d'usines en pays ennemis. L'aviation de bom-
bardement de jour vécut des heures de gloire et
d’activité fébrile dans les derniers mois de cette
guerre. .

Cependant, Vaviation de bombardement de
nuit attendait un matériel « gros porteur » dont
les prototypes impressionnants existaient déja.
Ces prototypes n'étaient que lagrandissement
pur et simple des avions bimoteurs du concours
des avions puissants de 1916. On avait oublié :
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la possibilité d’utiliser, dans ces missions de
bombardement de nuit, les avions de cette
époque déja lointaine. On les eut retrouvés en
1918, sous des formes plus perfectionnées et tout
au moins, avec l'amélioration de performances
inhérente a laugmentation de puissance des
moteurs daspombles

I’aviation ennemie ne disposait pas d'un maté-
riel nettement supérieur aux prototypes de 1910,
lorsqu’elle entreprit ses bombardements de nuit
sur toutes les villes avoisinant le front. L'effet
moral de ces bombardements fut souvent plus
important que l'effet matériel, lequel ne fut pas
toujours négligeable.

les prototypes « impressionnants » de ces
avions « gros porteurs », nés trop tard pour
accomplireffectivementleurréle, donnérent nais-
sance, « par compensation », & des avions de
‘transport intéressants.

- Comme précedemment le tableau contlent les

caractéristiques des principaux avions de bom-
bardement utilisés effectivement pendant la
guerre. Au point de vue de la charge emportée :
on est passé de 100 & plus de 500 kilogrammes
de bombes, avec un rayon d'action sans cesse
accru, une deéfense mieux assurée et des perfor-
mances de montée et de vitesse comparables a
celles des aviens de reconnaissance, pour ce qui
concerne lavion de bombardement de jour :
Bréguet 14 B®.

Nous y avons ajouté les caractéristiques de
quelques avions de bombardement de 'époque
actuelle. On voit que les charges totales empor-
tées se sont accrues notablement, mais les puis-
sances motrices ayant doublé (ou méme quadru-
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 AVIATION DE  BOMBARDEMENT

DESIGNATION CARACTERISTIQUES PRINCIPALES PERFORMANCES PRINCIPALES
Avion Motenr, Callule. d'utilisation. Vitesses maxima. Montée,
LPOQUE )
moyenne . . m 2 m 3 OBSERVATIONS
de service, @équipement. M 4 .m @ 2. 085 3 m m m Albitude.
Type. Puissance, Surface. mfwa 2 i mawe ..m.% I 212 T
[ I3 = >
| U 5] 5 ™ )
101415 Voisin Canton-Unné | = Biplan Biplace - 165/ 400| T.370/112}102" 2.000[23'
type LA 130, 140, 150 CV. 400%, 65 moteur SR,
1914-15 Bréguet Canton-Unné Biplan Biplace 345/6 ool 2.115(124 2,000/ jo’ .
type BUM. 220 CV. 7o 5 moteur AR.
1915 Bréguet Renault 220 CV. |  Biplan Biplace 345/6 8oof 2.742/128 2,000/25'
¢ type BLM. 70u% 5 moteur £R.
. . . . - ' |Avion de reconnaissanc
191 Farman Renault 8o CV, Biplan Biplace 232/7 430] 1.100(116 2,000f30 T e
" MF 14. 520° 135 motour AR, wwwwwﬂmwﬁwnla- bhom-
. i in 6 8oo| 2. 150 13% 2.000{28" |Concours n® 1 des avions
1913 Bréguet Renault 220 CV. Biplan Biplace 350 5 Drienmt oty o)
type SN 3. 54 m? moteur AR, Bréguets wﬁngﬁ. .
R R B . - - i, b {Aviond edes Escadrilies
o Bréguet Renault Biplan Biplace 3005 Oygl z.112) T30 2.000{22 a-typ 7
o type BM IV. . 230240 GV, mmmuum moteur R. 3.000lq5" | Brégucts Michelin,
: , 3+900jo
1916 Briguet Renault 220-240. Biplan | Biplace 377[300/5 G77] a.071|142[137 2.00022" |Aviondérivé du Lype §N3.
type V. 58m¢ 7 motear R, . 3.000{50
G- Schmidt Renault 220 CV.| Biplan Biplace 300/3 G7s5) 1.975)  [i23 2.000/1¢" |Concours n° 1 des avions
1910-17 type VI. mAwm.En.u Bcﬁwﬂ: . ; 1.000]o0n puissants,
i i ipl: “ . . . 6’ {Fut aussi employd avec 3
191 Caproni 1 CU, 150 CV, Biplan Biplace 725/7  |1.000f 2.900/120 2.000{36"
f REP. 2 Rb, 8o CV, reo m* b1 moteur 2R, wﬂww__ﬁmmm&wm%mwuﬂ
1o CV,
i i inl: i . 8,5/105 2.000/1%"
1616-1 Voisin Peugeot 210 CV, Biplan Biplace i 210/3 550! 1.800 118,5
o LBP, 63 m? motout R, | 3.000(35’
B N B ’
1915-18 © Vaisin Renault j00. Biplan Biplace 210/3 550] 1.860 25 (115 2.000{14’,5
o ~ LBP. 63 m* moteur ZR. 4.000/50'
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CARACTERISTIQUES

LAVIATION ACTUELLE

DESIGNATION
. Avion. Moteur. Cellule.
EPOQUE .
moyenne
de service. d'éguipement.
Type. Puissance, Surface,
1918 Farman 2 Lorraine220-260.]  Biplan Biplace
: E. 50, 95,4 2 m, latéraux.
1918 Caproni 3 Isotta Biplan Biplace
. 2. Bno. 3 >< 180 CV. g2 m* 1m. 2R,
1918 Bréguet Renault 300 CV. Biplan Biplace
14 B2 52 m* 1 m. A,
1918 Caudron 2, C, U 2 < 2350, Biplan Biplace
a3 Ba 2. 103 m? 2 m. latéraux.
QUELQUES AVIONS DE BOMBARDE
Farman 2 Farman 500 CV.}  Biplan Quadruplace
Goliath 200 m* 2 m, latéraux,
160 BN 2.
Liore et Olivier. |2 Jupiter 420 CV. Biplan Triplace
LEO »0. ) 105 m* 2 m, latéraux.
Amyot i Lorraine b0 CV.]  Biplan Biplace
120 B 3. 93 m* rm. ANV,
Farman 4 Farman soo CV. Biplan Quadruplace
Super-goliath 281n%,50 4 m. latéraux.
itype 140.

2 200 €

PRINCIPALES PERFORMANCES PRINCIPALES
d'utilisation, Vitesses maxima. Montée.
m 2 H.m 3 OBSERVATIONS
el Ba o [2s01 851021 81 8 Altitude
- @ g | .
W.ﬂu 3 2 muhu .m.m,a @ M m. Temps.,
5|3 g |~
750|550 {4.15/1.300] 3,110 145 fi2s 2.000/13"
4.000f45'
420000
645/855/5  |1.500f 3.9700 1135 125 2.000/24'
4.000/60°
514|210 /3,5 | “730| 1.706 17 |65 2.000/9",5 Avion de bombardement
. f.00026" | de jour.
5.200/00
1.x30{700 /0 }1.830| 4.200 140 2,000/21"
i ) 3.000/38"
3.500f0 -
MENT DE L’EPOQUE ACTUELLE
z.000f 1.000 [3.000f 7.000[186{182 1062 2.000/11' |Bombardement de nuit.
1.000[30"
1450 750 |2.200f 4.800)190 £.000/5"  |Bombardement de nuit.
3.000/18'
5.000;70"
.000 630 |1.030f 3.9b0[220]215 [a05 2.000{11’ |Bombardement de jour.
4.000/24"
-500{ 2.000 |4.500{11.792{182}168 fi54 2.000f10' |Bombardement  de nuit
4.o00f26? | (trés gros porteur).
5.000/41'
01 &
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plé) la charge en combustible nécessaire, pour
une méme durée de vol, doit &tre de méme dou-
blée [ouquadruplée). Lerayon d’action serait alors
augmente proportionnellement aux performances
de vitesse. Le super-Goliath détient d'ailleurs
les records mondiaux de durée et d'altitude avec
4.000 kilogrammes de charge utile {5.000 métres
en 1 h. 15 environ).

Remargue 1. — Ce qui précéde, pour les trois
grandes catégories d’avions militaires, montre
gu'en temps de guerre : un matériel aérien est
rapidement « démodé » parce que « surpassé »,
ou « inapte » 4 1'exécution des missions qu'im-
pose la guerre terrestre. L'aviation militaire
d’une épogue est essentxellement éphémere dans
son matériel volant.

Méme apres une dizaine d’années passées on
ne saurait oublier le spectacle d'une évolution
quasi-mensuelle de Vaviation militaire en acti-
vité de service de guerre.

L’aviation militaire de toutes catégories (il s'en
crée de nouvelles 4 mesure qu'évolue le concept
de la guerre future, possible) ne saurait donc étre
caractérisée par le matériel volant qu’elle utilise
ou qu'elle prévoit d'utiliser, & wune époque
donnée.

L'aviation militaire doit avoir des avions ré-
pondant aux programmes du moment, mais elle
estinséparable de son « histoire » qui lui enseigne
Pévolution rapide des programmes, et par suite
des avions, en période d'utilisation effective.

C’est pourquoi nous avons pensé qu'il était
intéressant en cette question d’aviation militaire,
de donner 4 « 1’histoire », et 4 'évolution corres-
pondante, une part plus notable qu'a 'exposé
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\
technique (non confidentiel) de « l'état actuel »
de cette aviation : essentiellement évolutive,

Remargue 2. — L’évolution « forcée » de
Vaviation militaire, en utilisation effective, pro-
vient tout d’abord des demandes du commande-
ment aéronautique aux armées. Instruit par les
rudes lecons de la bataille terrestre et aérienne,
sous la profonde et constante impulsion de la
volonté de vaincre, ce commandement établit
périodiquement les programmes de 1laviation
militaire du lendemain, avec la collaboration des
chefs compétents des diverses catégories d’avia-
tion militaire. Les directives des programmes
ainsi élaborés sollicitent ou exigent, non seule-
ment de nouvelles performances de plafond, de
vitesses, de rayon d’action, et de « charge mili-
taire » emportée, mais encore : elles précisent
Véquipement et 'armement correspondant a ces
diverses catégories. Il arrive que des desiderata
ainsi exprimés sont irréalisables a4 l'époque qui
les voit naitre ; ils sont toujours & retenir, car
ceux qui les expriment, préoccupés de la bataille
guotidienne, ne peuvent tenir un compte exact
des possibilités techniques et industrielles de réa-
lisation.

Celles-ci imposent aux services techniques de
Parriére, de coordonner les demandes et les pos-
sibilités, role ingrat et décevant parfois. Un con-
tact, suffisamment fréquent, doit donc s'établir
entre les « demandeurs » et les « réalisateurs »
qui ordonnent aux « fournisseurs ». Ces derniers
produisent leurs projets, d'aprés le programme
remanié et discuté : par collaboration entre les
services de l'avant et les techniciens de l'arridre.
Les projets examinés par une commission com-
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pétente donneront paissance aux commandes
d’avions prototypes.

§ 2. — L'aviaTion MarimiME

L'aviation militaire maritime utilise principa-
lement des hydravions et des avions marins.
Les hydravions sont constitués pour pouvoir
prendre leur envol-sur la mer et y revenir, ils
possédent a cet effet : soit une coque-fuselage, soit
des flotteurs. Dans ce dernier cas, 'hvdravion est
fréquemment constitué par un type d’avion ter-
restre, dont le train d’atterrissage avec roues est
simplement remplacé par un systéme de flotteurs,
munis d'un redan 4 la partie inférieure.

Le probléme de I'envol et de I'amerrissage d'un
hydravion est une question trés délicate. Pendant
Uenvol, la réaction hydrodynamique sur la face
inférieure de la coque ou des flotteurs produit un
déjaugeage, qui augmente avec la vitesse de trans-
lation, jusqu’a ce que Uhydravion soit amené &
« hydroplaner » sur le redan inférieur, avec une
trés faible surface de contact avec l'eau. A ce
moment la vitesse augmente encore et la part de
sustentation due aux réactions aérodynamiques
surla voilure devient prépondérante jusqu’a pro-
duire l'envol. Ces phénoménes sont considéra-
blement perturbés quand la mer est agitée et le
choix des formes et proportions & donner aux
coques et aux flotteurs nécessite une grande pra-
tique. A l'amerrissage la face inférieure de la
coque est amenée au contact de l'eau a une vi-
tesse notable. Il en résulte des efforts hydrody-
namigues qui peuvent étre considérables, ce qui
nécessite un renforcement et par suite un alour-
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dissement de ces organes. Enfin 'hydravion doit
étre capable de « tenir la mer » par temps agité
et notamment de pouveir y étre remorqueé.

Une autre difficulté de 1'hydravion provient
delanécessitéd’éloignerle groupemotopropulseur
au-dessus de la coque. Il en résulte que Vaxe de
traction de 'hélice passe notablement au-dessus
du centre de gravité. Le couple « piqueur » cor-
respondant doit étre compensé par un couple
« cabreur » d'égale intensité. On obtient généra-
lement ce dernier par les réactions aérodyna-
miques sur les empennages ou par un centrage
spécial, tenant compte de la réaction du souffle
de I'hélice sur les empennages. Dans ce dernier
cas, si le moteur vient & s’arréter, le couple ca-
breur et le couple piqueur diminuent simultané-
ment et I'équilibre de 'hydravion n’est pas mo-
difie, il pourra se mettre en descente planée sans
difficulté.

L'étude aérodynamique de l'hydravion doit
procéder des mémes principes que pour Uavion
terrestre en ce qui concerne Uamélioration des
voilures sustentatrices et des coques. Pour ces
derniéres s'ajoutent les considérations de tenue &
la mer, d’envol et d'amerrissage. Des progreés
notables semblent avoir été réalisés dans ces
derniéres années en ce qui concerne les formes
des hydravions, L'emploi de voilures monoplanes
4 profil épais, la réduction des armatures, etc.,
ont déja modifie profondément la s11houette des
hydravions.

Parallélement a ces progrés on a réalisé des
hydravions de gros tonnage, multi-moteurs. Nous
citerons, dans cet ordre d'idée, l'hydravion
géant construit par la Société des Chantiers et
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Ateliers de Saint-Nazaire-Penhoet, sur les don-
nées de M, Richard. Cet appareil est constitué par
une aile monoplane épaisse, sans haubans, une
coque centrale empennée et des flotteurs latéraux.
La surface portante de laile est d'environ
275 metres carrésavec une envergure de 30 métres.
Lépaisseur relative maximum du profil étant de
20 p. 100, la hauteur de l'aile 4 l'encastrement
sur la coque est de 1,80 pour g metres de lon-
gueur de corde. Aux extrémités de Uenvergure
la corde mesure 5 meétres : soit une hauteur
maximum de 1 métre. L'aile est en bois avec
armatures d’acier. Les groupes motopropulseurs
sont au nombre de cing : un groupe central et
deux paires de groupes latéraux montés en avant
du bord d’attaque de 1'aile, dans la portion com-
prise entre les flotteurs latéraux. Les groupes les
plus écartés sont ainsi a 3%,70 de part et d’'autre
du groupe central. La puissance motrice totale
estde 2,100 chevaux (5 moteurs Jupiter de 420 che-
vaux). Le poids 4 vide est de 12,500 kilogrammes.
La charge emportée aux essais a ¢té de 5.500
environ, soit un poids total de 18 tonnes environ.

L'aviation maritime militaire utilise en outre
des avions dits : avions marins, susceptibles d’a-
merrir et de se maintenir en flottaison, par 'emploi
d'un fuselage étanche. L'amerrissage doit étre
préparé en vol par larguage du train d'atterrissage
et arrét complet du groupe motopropulseur.

Citons enfin les hydravions et avions de bord
susceptibles d'étre logés dans les navires de
guerre de toutes catégories, voire méme dans des
sous-marins. La question de Venvol & partir du
navire peut se faire par mise a la mer, par lan-
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cement avec une catapulte, et enfin par aména-
gement spécial du navire porte-avien. Cet aména-
gement consiste en une plate-forme de roulement
qui est munie de dispositifs de freinage en vue
d’amortir la vitesse al'atterrissage. Cette derniere
mancuvre est des plus délicate en raison des
remous produits & larriere dunavire, principale-
ment guand la direction de navigation est par
vent de iravers. Aussi I'adaptation de dispositifs
haut-sustentateurs et de manceuvrabilite latérale
aux faibles vitesses est-elle prévue pour les avions
destinés a exécuter ces manceuvres.

§ 3. — L’AVIATION COMMERCIALE ET L[ AVIATION CIVILE

Aussitdot aprés la guerre, 'aviation de transport
public utilise les avions gros porteurs de bom-
bhardement de nuit, dont les fuselages sontaména-
gés en cabines pour les passagers. Ainsi, dujour
au lendemain, le matériel volant nécessaire aux
exploitations commerciales est adapté, sinon
complétement, tout au moins d'une fagon accep-
table. La sécurité de fonctionnement des moteurs
est la preéoccupation principale.

En méme temps le service de la Navigation
aérienne créé au sous-secrétariat d'Etat de 'aé-
ronautique organise l'infra-structure des lignes
aériennes. L'aéroport du Bourget surgit de terre
avec ses hangars spacieux, ses bureaux adminis-
tratifs et son service médical. '

Cet effort considérable soutenu pendant les
‘années suivantes a permis l'établissement défini-
tif des principales lignes aériennes frangaises !
Paris-Londres ; Paris-Bruxelles-Amsterdam, Pa-
ris-Prague-Varsovie, Paris-Prague-Bucarest-
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QUELQUES AVIONS COMMER

T LAVIATION ACTUELLE

CIAUX DE L'EPOQUE ACTUELLE

"

PERFORMANCES PRINCIPALES

CARACTERISTIOUES
DASIGNATION PRINGIPALES
d'utilisation. Vitesses maxima. Montée. OBSERVATIONS
- Avion, Moteur, Cellule. d'équipe- ; Altitude
Ed Poids Sol 3 -
Type. Puissance, Surface, ment, Charge| 2 ¢ |Charge total, ol 2000 -000 Temps.
utile. | EZ | totale,
]
.000 156 » » »
Farman 2 Salmson Biplan. |12 passagers.| » B {2.500 s 3
Goliath. |z >< 260 CV.
5.220 | 208 » n 1.000/6 Gagnantdu 4° Grand Prix des
Farman 4 mpmmmmww Zmucmﬂnms 8 passagers.| 1.035 qw‘n. 1.5 5.220 . 3.000[32' avions de transportde 1g24.
Jabiru F. 3.} 4 >< 130 . 1m t.220] 780 {2.000
.200 | 2o 200 » »
Farman 2 Lorraine | Monoplan |1z passagers.| o » | 2.000 ? > )
Jabiru. 2 >< 400 81 m®
.320 | 200 » » 300,
Farman 1 Farman | Monoplan » » v | 1.400 3-3 4.300fc0
Jabiru 170.] 500 CV. 52 m*
2,000 180 » » »
Spad 1 Salmson | Biplan. » » B | 1000
N 33 2bo CV
2.330 | 200 » » .000f45°
Spad 1 Lorraine Biplan 5 ou b Goo | 450 1,050 33 M.moo“unm
16 et 6. | ou 1 Jupiter 47 m® | passagers.
qo0 CV.
5.450 180 » » »
Blériot 2" Renault Biplan |12 passagers.| 1.600| 730 |2.350
165 23< 450 CV, | 119 m* , N
4.000 | 205 200 197 2. 000/g"
Lioré 2 Jupiter Biplan 1o passagers.| 1.45c| 350 |2.000 4.000/30"
Leo 21 | 2 > 420 CV. | 10b m*
, . 4.834 1ho » » »
Caudron |1 Hispano 180| Biplan | gpassagers.| » » | 1.970
C 51 bis |2 Salmson 260
{700 CV.)
. | 3.500 | 175 » » 4000 Avion de & t ot avi
Latecoére | 2 Lorraine | Monoplan| 6 passagers. | 1.280 | 370 1.650] ¢ wwwg.o ransport et avion
type 15 2 > 275 54 m* o
, 2724 | 175 » » 4.000/60 Avion de transport et avion
Id. 1 Jupiter | Monoplan| 5 passagers.| » »  {1.317 postal.
type 17 420 CV. 37 m* .
‘ | B 260 @
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Constantinople-Angora et, plus récemment :
Paris-Berlin. Il faut ajouter & ces itinéraires ceux
des lignes Latécoére : Toulouse-Casablanca-
Dakar, Toulouse-Marseille-Alger et les lignes de
1" Aéronavale : Saint-Raphaél-Corse-Tunisie,

Actuellement on envisage les prolongements
intercontinentaux tels que France-Maroc-Amé-
rique du Sud. ‘ :

La poste aérienne a été une des principales
ressources de l'aviation commerciale et il faut
reconnaitre le gain de temps considérable dans
acheminement par poste aérienne pour les com-
munications lointaines telles que France-Maroc,
par exemple. Mais parallélement les déplace-
ments par avion sont de plus en plus fréquents
ainsiqu’en témoigne 'accroissement continuel du
trafic dans notre grand aéroport du Bourget. 11
nest pas de spectacle plus intéressant et plus
moderne que celui offert & tout venant par 1'acti-
vité de cet aéroport par une belle journée d'été.
« L’affichage » des arrivées et des départs, avec
toutes mentions intéressantes, concernant « le
fret » retient tout d’abord lattention. Puis le
spectateur peut aller « contrdler » la régularité de
I'horaire annoncé, Il emportera de cet examen
une impression profonde et la conviction, s'il
ne Vavait pas, que la locomotion aérienne est
effectivement entrée dans les mozurs modernes.

Le matériel volant des compagnies de transport
s'est amélioré notablement. Le tableau précédent
donne lescaractéristiques essentielles dequelques
avions actuellement en service, L'emploi d’avions
multimoteurs semble devoir se généraliser dans
un avenir prochain. 1l semble désirable, égale-
ment, que la construction s’oriente vers la réalisa-
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tion d'avions entiérement métalliques, pouvant
séjourner a Uextérieur, aisément démontables et
réparables par ensembles interchangeables.

- Une autre application importante de I'aviation
commerciale est la photographie aérienne en
vue de l'établissement des plans cadastraux, des
cartes, etc. Toute une technique a été créée pour
V'utilisation des documents de photo aérienne et
pour la prise rapide et précise de ces documents.

 § 4. — RECORDS DIVERS DE L'EPOQUE ACTUELLE.

Les « records » représentent, en quelque sorte,
Veffet maximum que peut donner 'aviation d'une
époque, dans diverses conditions d'utilisation. Ils
sont intéressants & consulter pour I'enseignement
qui se déduit de leur évolution et pour situer les
progréstechniquesles plusraffinés dansla concep-
tion et la réalisation des avions et des moteurs.

Les principaux « records d’aviation » sont ceux
qui concernent l'altitude, la vitesse, la durée de
vol et la distance parcourue,

Le yrecord d' allfiiude qui était de 6.000 métres
environ avant la guerre est passé actuellement
4 12.442 métres, détenu par 'avion Blériot-Spad,
muni d'un moteur Lorraine de {50 chevaux, avec
suralimentation par turbe compresseur Rateau.

Le record de vitesse qui était de 200 km.:h.
environ avant la guerre est passé actuellement
4 448,17 km.:h. détenu par 'avion Ferbois, mo-
noplan a moteur Hispano 550 chevaux.

Le record de durée de vol qui était de
13 heures environ avant la guerre est passe a
45 h. 12" détenu par 'avion Farman, biplan a mo-
teur Farman de 450 chevaux.

A
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Le record de dislance sans escale qui était de
1.000 kilomeétres environ avant la guerre est
passé a4 5.425 kilomeétres détenu par Pavion Bré-
guet XIX muni d'un moteur Farman de 450 che-

vaux '
Comme on le voit, tous ces records de perfor-

i3
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Fig. 93. - Graphique des records d'altitude en fonction
de la charge utile emportée,
Les nombres indignés an dreit de chaque point représentent @ Valtitude sur

a puissance motrice,

mances « pures » étaient détenus, fin 19206, par
des avions frangais équipes avec des moteurs de
fabrication francaise. La progression des chiffres

1. Ce record a éte battd récemment (juin 1927} par les aviateurs

américains qui firent Ja traversée de I‘Atlautaque
228
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de record en ces quelque treize années est tout
“4 fait impressionnante.

Si les appareils d'altitude pure sont modifiés
pour pouvoir emporter une charge utile effective,
l'altitude maximum atteinte diminue comme l'in-
dique le tableau A (fig. 93).

Les altitudes atteintes avec 2,000 kilogrammes
et 5.000 kilogrammes de charge marchande sont
notablement supérieures a celles des records an-
térieurs correspondants.

De méme, si les avions de vitesse pure sont
appelés a parcourir des distances croissantes, on

500

*-f-: | |
E’% S

W 3 = ‘ | o

Beoa 4}——%@@@%3%&. fres 3

2 ol >

Lo .

= ol :
¢} 500

000 ..
Distances enfme”
Fig. 94. — Graphique des records de vitesse en fonction
de la distance parcourue.

Les racurdi de vitesse pure, sur base de 3 kiloméatres, correspondent aux
points marqués sur Uaxe des ordonndes, Les nombres indiqués au droit de }
chague point représentent: la vitesse sur la puissance motrice,

constate que la vitesse maximum atteinte dimi-
nue régulierement comme U'indique le tableau B

(fig. 94).
Enfin il est mteressant de noter les records de

distance parcourue avec charge marchande em-

3274 &
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portée. L'évolution se fait suivant les chiffres du
tableau C (fig. 95).

Ces divers résultats sont représentés sur les
graphiques (fig. 93, 94 et g3) et nous y avons
ajouté les records analogues relatifs aux hydra-
vions, dont les chiffres sont indiqués dans le
tableau d’ensemble page 276.

Les graphiques montrent bien que ces princi-

gt

5
N
AN
i &t
) 3
3, 3 Yoy
[o=]

R BN
Charges en kgs
-Fig. 95. — Graphique des records de distance parcourue

en fonction de'la charge marchande emportée.

Les nombres indiqués au droitde chague point représentent . I distance
sur 1a puissance motrice.

paux records suivent une ¢volution analogue pour
les avions terrestres et pour les hydravions, Pour
ces derniers : le handicap, di au poids mort de Ia
coque et des flotteurs et aux résistances passives
correlatives, appa:t;ait nettement par rapportaux
avions terrestres. _

Pour ce qui concerne les records d’altitude la
puissance motrice augmente rapidement avec la
charge marchande, cependant que le plafond
s'abaisse. o

Lesgraphiques,relatifsauxdistances parcourues
en fonction de la charge marchande emportée

S 275 €
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montrent bien l'antagonisme de la charge « com-
bustible » et de la charge « fret », La puissance
motrice nécessaire n’évolue pas comme pour le
record d’altitude, plus il y a de chevaux & bord,
plus il faut de combustible et moins on peut
emporter de frét. Les qualités aérodynamiques
de Vavion interviennent ici au premier rang,
comme il enserait de toute économie sur la con-
sommation unitaire des moteurs en combustible.

Nous n'insisterons pas autrement sur toutes
les remarques que pourrait suggérer U'examen de
ces graphiques et sur les transformations qu'on
pourrait leur faire subir. Nous terminerons cet
exposé en attirant Uattention de tous ceux qui
s'intéressent aux progrésde lalocomotionaérienne
sur le fait que tout point représentatif d'un record
& venir sera le critére d'une évolution nouvelle.
Il semble intéressant de suivre la progression de
Taviation en « pointant » 'amorce des courbes
nouvelles.

Une représentation de 1'évolution des records
« dans le temps » montre une progression guasi-
linéaire & partir de lorigine 1go8-1910, jusqu’a
nos jours. S’il était permis « d'extrapoler » cette
évolution pour quelque décade, beaucoupde nos
contemporains serajent surpris des résultats ainsi
« prophétisés ». Ils douteraient, avec une certaine
raison, de la légitimité d’une telle extrapolation,
comme nous en aurions douté nous-méme en
extrapolant la courbe des records arrétée, par
exemple, a Pépogue 1913-1914. Cependant on
doit admettre, en toute rigueur, qu'une « dis-
continuité » dans l'allure des graphiques est peu
probable et que nous devons escompter, dans
les années & venir, des progrés nouveaux en

By €
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vitesse, en altitude, en distance parcourue et en
durée de vol avec et sans charge utile emportée.

Remarque 1. — La « chasse » aux records,
légitime, nécessaire et honorable pour Pamour-
propre d'une industrie nationale, ne saurait faire
perdre de vue 4 nos constructeurs tous les pro-
blémes a résoudre pour la réalisation d’une avia-
tion commerciale d avenir. Les progrésd’aéro-
technique, le perfectionnement des procédés de
construction, la substitution raisonnée des métaux
et alliages spéciaux aux matériaux périssables,
la plus grande sécurité, doivent étre l'objet de
toutes les attentions et de tous les efforts.

Remarque 2. —— L'aviation civile comporte
encore 1'avion de tourisme et de sport. Un effort
important a été tenté dans ce sens par la réalisa-
tion d'avionnettes, de planeurs et par la vogue
du vol « a voile ». 1l ne nous est pas possible,
dans le cadre de cet exposé, d’entrer dans plus de
détails a ce sujet et nous le regrettons, car il serait
souhaitable que I'avionnette ne reste pas unique-
ment le véhicule aérien des professionnels.

§ 5. = LAUGMENTATION DES VITESSES ET DU PLAFOND
PAR L'EMPLOI DE MOTEURS SURALIMENTES

On sait que les vitesses de vol horizontal et la
rapidité de montée d'un avion diminuent avec
Paltitude, parce que le couple du moteur diminue,
lui-méme, a mesure que l'avion s'éléve. Nous
avons vu, & propos de la réduction des perfor-
mancesd unavion, que le couple moteur doitvarier
avec l'altitude suivant une loi intermédiaire entre
la variation de densité etla variation de pression.
Méme dans le cas ol les conditions d'installation

2275 €
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a bord de Vavion seraient telles: que la tempéra-~
ture des gaz admis varierait comme la tempéra-
ture ambiante, le couple utile transmis par le
moteur & Uhélice doit décroitre plus rapidement
que la densité de I'air ambiant. La puissance utile
fournie par un moteur est en effet égale a4 la
puissance « indiguee » diminuée de la puissance
dépensée par les résistances passives du moteur
(frottements internes, pompes a huile, a essence,
a eau, magnétos, etc.). Cette puissance due aux
resistances passives est constante a toutes les
altitudes et son importance relative croit avec
Paltitude, de sorte que la puissance utile, fournie
alhélice, diminue plus rapidement que la densité
de Vair ambiant, laquelle affecte plus ou moins
directement la puissance indiquée,

La nécessité d’augmenter sans cesse les per-
formances de vitesse et de montée des avions
militaires a fait naitre des dispositifs de surali-
mentation des moteurs. On entend par 1a des
dispositifs tels que la pression d’arrivée de 'air
au carburateur soit maintenue constante et égale
4 celle qui régne au niveau du scol. Pour cela, il
faut comprimer l'airatmosphérique au moyen de
ventilateurs, ou de compresseurs, actionnés par
le moteur lui-méme.

- L'installation de compression & réaliser ainsia
bord des avions doit avoir un bon rendement et
un poids minime. En utilisant des compresseurs
ou des ventlilateurs ordinaires on arrive avec
beaucoup de difficultés 2 un résultat a peine satis-
faisant.

On peut dire que la seule solution rationnelle
de ce probléme est celle réalisée en France par
M. Rateau. Elle consiste & actionner le ventila-
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teur-compresseur d’air, par une turbineactionnée
elle-méme par les gaz d'échappement du moteur.
La turbine 4 gaz et le turbo-ventilateur ainsi
associés peuventtourner & de trés grandes vitesses
et sont par suite de petites dimensions et d'une
grande légereté, Enoutre, leréglage de la marche
du turbo-compresseur et son désaccouplement
éventuel d'avec le moteur se font, tout simplement,
en réglant 'échappement du moteur de maniére
a admettre tout ou partie des gaz dans le turbo
ou a les évacuer directement dans Uatmosphere.

Enfin, il se trouve que l'alimentation de la
turbine & gaz, pour fournir au ventilateur la puis-
sance nécessaire 4 la compression, peut se faire :
avec une contre-pression a 1'échappement du
moteur sensiblement égale a la pression de
refoulement du ventilateur. Il en résulte que le
moteur conserve a toute altitude la puissance
qu’il fournit normalement au sol.

Malgré que 1'énergie disponible dans les gaz
d’échappement soit considérable il faut tenir
compte que les rendements respectifs de la tur-
bine et du ventilateur ne peuvent guére dépasser
respectivement quelque 50 p. 100. (En raison de
la simplicité relative & donner aux rotors et sur-
tout de la légéreté a conserver pour 'ensemble.)

Néanmoins,laréalisationduturbo-compresseur,
ainsi congu, a nécessité la solution de problémes
mécaniques fort difficultuenx. Nous ne pouvons
faire mieux que de citer, 4 ce sujet, le génial in-
venteur de ce dispositif'. « Pourrétablir la pres-

1. M. A. Ratean, membre de I'Académie dos Sciences. « Le turbo-
compressenr pour la suralimentation des moteurs d'adroplanes. »
(L'{llustration dcomomigue et financidre, ne spéeial sur Vaviation

francaise.) :
& 280 @
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[

« sion dusol & Paltitude de 5.400 métres, c'est-a-
« dire pour doubler la pression de l'air, objectif
« que je me proposais, il fallait atteindre, a l'ex-
« trémité des ailes du ventilateur, une vitesse
« tangentielle de 380 meétres par seconde, soit,
« avec un diametre de 24 centimetres estimé
« convenable, une vitesse de rotation de 30.000
« tours par minute. Cela dépassaitetde beaucoup
« tout ce gu'on avait fait jusqu’alors. A celte
allure, l'action des forces centrifuges est formi-
« dable. Les parties de métal les plus éloignées
« de l'axe, par exemple, tirent, dans le sens du
« rayon, avec une force égale & 123.000 fois
« leur poids propre. De plus, la turbine, dont la
« vitesse périphérique est de 270 m/sec &
« 30.0c0 t/min., devait tourner dans du gaz &
« 750”, ou plus exactement un peu moins, soit
« 050° a cause de la détente dans le distribu-
« teur, c'est-a-dire, presque au rouge vif, et, a
« cette température, tous les métaux perdent
« enormement de leur résistance; tandis que
« la roue du ventilateur pourrait étre soumise
« & des températures trés basses, jusqu'a — 55°
« aux grandes altitudes, et les métaux usuels
« deviennent dans ces conditions extrémement
« fragiles.

« Pour Varbre, c’est une autre affaire; & un
« bout il serait chauffé au rouge, & l'autre re-
« froidi; et il fallait se méfier des vitesses
« critiques qui sontdangereuses sile mobile n est
« pas parfaitement équilibré,

« Toutes ces difficultés, et bien &' autres dont
« nous ne parlerons pas, ont cependant été sur-
« montées. Nous sommes parvenus a doter notre
« aviation d’'un appareil d'un fonctionnement trés
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« shr, plus stir méme que je ne Uavais des U'abord
« escompté. »

1Vinstallation du turbo-compresseur 4 bord de
lavion comporte (fig. g6) : le raccordement de
I'échappement du moteur au distributeur alimen-
tantlaturbine, par une canalisation étanche, pré-
sentant une dérivation réglable pour 1'échappe-
mentlibre. L'air, comprimé par le ventilateur, doit

Fig. 96, - Schéma de foncticunement d'un meteur, dquipé avee
un dispositif de!suralimentation {turbo-compressenr Rateau).

Les gaz d'échappement sont amends 4 1a turbing motrice par une cana=
lisation qui présente une dérivation, avec papillon, pour la marche éven-
tuelle en échappement libre, Sur Paxe de la turbine & gaz est cald le ven-
tilateur-compressenr qui refoule Pair comprimé dans lentrée d'alr du
carburatenr, aprés refroidissement dans un radiateur.

étre refroidi dans un radiateur spécial avant d'étre
envoyé au carburateur. Celui-ci doit étre rendu
étanche puisqu'il est en surpression par rapport
4 la pression ambiante; il en est de méme des
réservoirs et des canalisations d’'alimentation en
combustible. Pratiquement, 'ensemble de 1'ins-
tallation d’un turbo-compresseur pour un moteur
de 300 chevaux représente une surchargetotalede
8o kilogrammes,
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Modifications des performances de montée
et de vitesse pour un avion muni d un moteur
suralimenté. — On peut calculer les perfor-
mances de montée et de vitesse d'un avion jmuni
d'un moteur suralimenté par turbo-compresseur,
mais les résultats fournis par ce calcul dépendent
essentiellement de 'hypothése faite sur le degré
de compression et sur le type d’hélice adapté.

Avec le turbo-compresseur Rateau, réalisé
pendant les derniéres années de la guerre, on
pouvait doubler le poids spécifique du mélange
carburant a laltitude de 3.400 metres.

M. Rateauestimelui-méme, qu’ilserait possible,
maintenant, de réaliser des turbo-compresseurs
susceptibles de quadrupler le poids spécifique de
lair ambiant. De tels engins maintiendraient la
puissance du moteur constante et égale 4 celle du
soljusqu’a unealtitude de 10.000 & 12,000 métres.
Tls comporteraient: soit un ventilatenr multicellu-
laire 4 deux ou trois roues, soit deux turbos
analogues 4 ceux existants, comprimant en deux
eéchelons lair aspiré & Vextérieur.

L'hélice a4 adapter 4 un moteur suralimenté
devrait étre 4 pas variable, de maniére 4 pouvoir
utiliser toute la puissance du moteur, en mainte-
nant constant le régime de rotation 2 toutes les
altitudes.

Pratiquement, on a di se contenter d’hélices &
pas invariable, ce pas étant calculé pour corres-
pondre au régime normal du moteur a l'altitude
de 3.500 metres. Dans ces conditions, le pas de
Thélice est trop fortaux altitudes inférieures et, en
particulier, au voisinage du sol, le moteur est nota-
blement freiné. Il en résulte que la vitesse maxi-
mum au sol estquelque peu diminuée par rapport
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acelle d'un méme avion non muni de moteur sura=
limenté. De méme, la vitesse ascensionnelle au
départ est aussi diminuée : de sorte que l'envol est
rendu parfois assez délicat,

Mais a mesure que l'avion avec moteur surali-
menté s'approche del'altitude de 5.500 meétres le
moteur s’approche de son régime normal et
fournit & 5.500 metres la puissance utile maximum

N
4 5 y ’ 3
3000 : }"\\\ !
000 N RN
E;“ \.,f\ /| \
L afond ordinairel | |0 /
__gw ¢ Al RAF Ve
£ K a4
= 00 : AR
N, | , A i ' o /
1000 R \\ 4 } k’,
‘o .9 3 : ® \ ."l /

4 5 6 100 300 B
We&bes‘asc.egsionnelles% : Vitesses qémdymmits;l't‘é’é
Fig. 7. — Graphique des performandes d'un avion
avec et sans dispositif de suralimentation.

En traits pointillés : performavces de vitesses ascensionnelles of de
‘Vvitesses adrodynamiques, pour Uavien avec moteur non suralimenté. En
traits pleins @ perforimances du méme avion avec mefeur suralimenté, réta-
blissant la pression normale & 5.500 métres. Coutbes 1 : avec hélice
Figide adaptée pour Valtitude de 5.500 méfres (guin de plafond
3300 métres; gain de vitesse & 5.300 métres : 64 km : b). Courbes I 1 avec
hélice 4 pas variable adaptée & toutes alfitudes, Courbes 111 1 avec hélice
4 pas variable et furbo-compresseur rétablissant la pression normale a
10,000 netres. .

qui le caractérise. Tout se passe d cette altitude
comme si Uavion était muni d'un moteur dont la
puissance seraitsensiblement le double auniveau
dusol. Il en résulte un accroissement appréciable
de la vitesse de vol horizontal et de la vitesse
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ascensionnelle., Au-dessus de 5.500 métres, avec
les turbo-compresseurs actuels, la puissance du
moteur n'est plus maintenune a la valeur qu'elle
avait au sol. Les vitesses horizontales diminuent
d’abord lentement paisplus rapidement 4 mesure
qu'on approche du nouveau plafond de 'avion.

Legraphique ci-contre (fig. 97) représente 1"évo-
lntion des performances d'un avion du type Bré-
‘guet 14 B2 munid'un moteursuralimenté : 1°dans
le cas d'une hélice rigide adaptée pour altitude de
5.500 meétres ; 2° dans le cas d'une hélice & pas
variable, '

- On a représenté en pointillé les performances
du méme avion muni d’un groupe motopropul-
seur ordinaire.

On voit legainimportant de vitesse horizontale
4 5.500 métres d'altitude (215km : h pourun avion
qui donnait au sol. seulement : 180 km : h). Le
plafond théorique passe aussi de 6.200 métres a
9.600 ou 10.000 metres. i

La courbe IIl est le prolongement de la
courbe II pour le cas du méme avion muni d’un
turbo-compresseur rétablissant la puissance jus-
qu'a 10,000 metres. La vitesse maximum serait
alorsdezsokm:h. Les chiffres précédents, déjatres
impressionnants, sont relatifs & un avion de recon-
naissance ou de bombardement de jour de 1918,
Depuis cette époque des progrésontété accomplis
par l'augmentation de la finessedes avionset dela
puissance des moteurs, L'application d'un turbo-
compresseur Rateau aux machines modernes les
plus perfectionnées permettrait certainement
d'atteindre des vitesses de Vordre de 300 km : h
4 3500 metres, aveclesturbos dutypeactuel, Avec
les turbos susceptibles de quadrupler la pression
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ilestpermis d’envisager des vitesses de 'ordre de
400 km:h, ddesaltitudesvoisines de 1 2.000 métres,

Au point de vue de la navigation aérienne ces
perspectives ouvrent un horizon nouveau pour
la solation des grands parcours aériens et notam-
ment pour la traversée des océans. Mais il faudra
a ce moment que: pilotes et passagers soient eux-
mémes maintenus, en cabine étanche, & la pression
atmosphérique du niveau du sol. La réalisation
d’une telle cabine ne semble pas impossible. On
a prévu d’ailleurs, que des réalisations de dimen-
sions modestes pourraient étre expérimentées
dans le grand caisson pneumatique du Service
Medical de la Navigation aérienne, au Bourget.

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



LES PROBLEMES D’AEROTECHNIQUE
CONCERNANT SPECIALEMENT LA SECURITE

- La seécurité, indispensable en matiére de navi-
gation aérienne, a comporté ou comporte encore
lasolution totale ou partielle d’un certain nombre
de problémes d'aérotechnique, que nous passe-
rons rapidement en revue dans le présent cha-
pitre. Nous examinerons ainsi : la sécurité de
construction, de conception ac¢rodynamique, ou
de vol, de fonctionnement des groupes motopro-
pulseurs, On pourrait v ajouter celle qui dépend
des qualités professionnelles des pilotes, desnavi-
gateurs et des mécaniciens.

Sécurité de construction des avions. — Cette
sécurité est assurée par un choix minutieux et
contrblé des matériaux utilisés dans la cons-
truction. Le contréle s'exerce 4 tous les de-
grés de la fabrication : depuis les matiéres pre-
miéres, les diverses piéces usinées, les éléments
assemblés, jusqu'aux essals statiques de 'avion
complet. Ces essais statiques consistent 4 appli-
quer sur les surfaces portantes, sur les empen-~
nages,sur lesatterrisseurs, etc., des « surcharges »
calculées de telle sorte : que les réactions aérody-
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namiques qui peuvent se produ:re dans le vol,

puissent étre supportées, en toute sécurité, par les
armatures de 'avion. Pour le calcul de ces sur-
charges on prévoit denc: non seulementles efforts
accidentels du volnormal, mais encore, ceux qui
se développent au cours de certaines manceuvres
qui peuvent étre imposées a Pavion. Pratique-
ment, on peut dire ; que la séeurité de construc-
tion est telle qu'aucun avion éprouvé ne doit
« casser en l'air ». Cependant, avec 1'évolution
constante de la construction et desperformances,
il apparait, de tempsen temps, au cours des essais
d’un avion nouveau, des causes de fatigue igno-
rées ou meéconnues. C'est pourquoi la séourité de
construction acquise par les essais statiques doit
&treencore accrue : parl'essai méthodique en plein
vol des avions nouveaux et des avions de fabrica-
tion en série.

Sécurité de vol au point de vue aérodynamique.
— Ces mémes essais de réception en volcontrs-
lent la sécurité au point de vue des qualités aéro-
dynamiques de stabilité, de manceuvrabilité, etc.,
comme nousl'avons exposé 4 propos des méthodes
d’essais en vol des avions.

En premier lieu, les avions doivent posséder
un certain degré de stahilité statique, avec gou-
vernes bloquées et aussi avec gouvernes libres ;
¢ telle sorte : qu'abandonné & lui-méme, en
n aporte quelle position, 'avion revienne auto-
n ciouement & sa position normale de vol hori-

z ou de vol en descente plance.
~ legré Cestabilité de forme a4 imposer aux
a a1t e, pouvoir étre fixé d'apres les va-
e spour des avions ayant donné toute
2 288 &
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point devue techmque ‘des expériences, compor-'
tant des mesures quantitatives, soient entreprises
pour chiffrer le degre de stabilité statique des
‘divers avions. .

Les valeurs expérimentales ainsi déterminées
seraient comparées aux valeurs calculées 4 partir
des caractéristiques aérodynamiques de 'avion
‘complet. Ainsi, la technigue de prévision des qua-
lités de stabilité statique d’un avion s'établirait
‘en toute'connaissance de cause et se perfection-
‘nerait sans cesse a mesure des expenmentatmns—
‘ultérieures. :
A cette question se rattache étroitement celle
jde la « perte de vitesse ». Un avion est en perte
“de vitesse lorsque, par suite d'une manceuvre vo-
lontaire ou non, 'angle d’incidence atteint ou
dépasse I'angle qui correspond a la sustentation
‘maximum possible. Un avion statiquement stable
doit exécuter alors (s'il n’est pas contrari¢ par
‘une manceuvre inopportune des gouvernes) une
abattée strictement nécessaire au rétablissement ;-
de la vitesse de sustentation et de la trajectoire,
‘compatibles avec le régime des moteurs. Auto-
‘matique oucommandée par le pilote, cette abattée
est mdispensable il en résulte que la perte de
itesse & proximité du sol est en général catas-
-ophique. Tout au plus, peut-on la rendre mgins
dangereuse avec des dispositions de voiluzp &
stentation accrue, comme 'aile & fentes e’ ile-
18 conjugués : du systeme Handley-Peagy
Par ailleurs, pour les avions ne possécsj,. pas
n tel dispositif, la perte de vibessgsl 7 m:
agne, le plus souvent,d'une « glishidess . 25
‘ce que: les allerons, qui devit - ¢ o
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le rétablissement de 1'équilibrelatéral, sont ineffi-
caces aux trés faibles vitesses. D’autres fois on
observe la miseen « vrille », apres quelques oscil-
lations latéraleset lerétablissement en trajectoire
et vitesse normales devient pius problématique
encore et, dans tous les cas, nécessite une hauteur
disponible beaucoup plus notable.

En admettant qu'un avion puisse toujours étre
mis, accidentellement, enperte de vitesse: on com-
prend que l'augmentation de 'efficacité des gou-
vernes latérales (dispositif Handley-Page) et de
la gouverne de direction, jointe a une stabilité
longitudinale de forme, assureront le rétablisse-
ment du vol normalaveclemaximum de sécurite.
Les véritables remades & cette cause d’accidents
sont done a trouver dansles proportions adonperd
Vavion et a ses gouvernes pour lui contférer les
qualités aérodynamiques nécessaires. Comme
palliatif, I'utilisation d'instruments de bord aver-
tissant le pilote ou intervenant automatiquement
sur la conduite de I'avion ne sont pas non plus 2
‘négliger. L'intervention automatique d'un appa-
reil détectant la vitesse aérodynamique ou I'angle
d’incidence avec une précision et une sécurité de
fonctionnement suffisantes, serait particuliére-
ment susceptible d’accroitre la sécurité en ce qui
concerne la perte de vitesse. Des appareils de ce
genre ont été préconisés et réalisés, sous des
formes différentes, par MM. Constantin et Bram-
s0m. B

Rappelons enfin que les réactions des gou-
vernes dans les membres du pilote quilesactionne
doivent étre de grandeur modérée et de sens con-
venable. Un aviondont les gouvernes sont dures &
manceuvrer fatiguera le pilote au cours des longs

B0 &

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



PROBLEMES CONGCERNANT LA SECURITE

voyages, par temps agité, et si 'on y ajoute une
inconfortabilité notable du poste de pilotage, on
arrivera rapidement & un surmenage : capable
d'amoindrir les facultés du pilote fe plus habile.

Par ailleurs, la grandeur de ces réactions peut
devenir telle, en certaines circonstances, de vol
piqué par exemple, que le pilote ne puisse leur
résister. Le redressement de l'avion dans ces
conditions serait évidemment impossible,

Comme nous U'avons dit, on peut calculer et par
suite doser : la grandeur et le sens des réac-
tions transmises par les gouvernes, de sorte que
la sécurité du vol 4 cet égard peut étre résolue
en tous les cas dés la conception de Vavion.

La stabilisation automatique des avions, —
Cette question a préoccupé de tous temps les in-
venteurs et les techniciens et bien des contro-
verses se sont élevées enire les uns et les autres
au sujet de 'opportunité des stabilisateurs auto-
matiques,

I1 n’est pas douteux que des appareils de ce
genre, bien réalisés, et d'un fonctionnement
irréprochable, contribueraient grandement 4 la
sécurité des vols de nuit ou par temps de brume.
D’autre part, 'exéoution des grandes traversées
intercontinentales, avec des avions de grandes
dimensions, pourrait comporter 1'utilisation des
stabilisateurs automatiques en vue de diminuer
la fatigue du pilote. '

Sur les avions actuels Vapplication n’a été faite
qu'an point de vue expérimental. Pendant la
guerre, on a cependant équipé un certain nombre
d’avions avec le stabilisateur automatique Sperry.
Mais la surcharge, imposée par Uappareil, dimi-
nuait trop la charge utile. Le stabilisateur ou
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pilote automatique Sperry comporte un systéme
gyroscopique qui définit un plan horizontal de
référence, La position de lavion est réglée &
volonté par rapport a ce plan. Si 'avion s’écarte
de cette position ! il se produit un contact élec-
trique, qui, parrelais et servo-moteur, actionne les
gouvernes dans le sens convenable. Pendant le
déplacement des gouvernes, le balai contacteur
est entrainé lui-méme, de sorte que le dispositif
estcompensé. En d’autres termes : si l'action per-
turbatrice, qui a écarté l'avion de sa position
d’'équilibre, reste permanente : Uavion se rétablit
et les gouvernes restent braquées pour compenser
le couple dit & la perturbation. Si l'action per-
turbatrice est instantanée 'avion reviendra 2 sa
position d’équilibre et, en méme temps, le bra-
guage des gouvernes sera annulé.

Le pilote dispose d'un levier universel qui lui
permet de changer la position d'équilibre par
rapport au plan gyroscopique. On peut ainsi sta-
biliser 'avion en montée, en vol horizontal, en
vol plané, voire méme en virage. :

Un anémometre taré établit automatiquement
la mise en descente planée : si la vitesse aérody-
namique diminue au-dessous d'une certaine
limite. On évite ainsi la mise en perte de vitesse.
Enfin le pilote a la faculté de reprendre 4 tout
instant la conduite de son avion. '

On a expérimenté de méme, avec succes, dans
ces dernieres années, le stabilisateur automatique
Mazade-Aveline, dans lequel le contrdle de posi-
tion est assuré par un pendule & mercure conve-
nablement amorti et sollicité d’autre part par
des pressions aérodynamiques provenant d'an-
tennes anemometriques. Celles-ci sont au nombre
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de trois : une pour le contréle de la vitesse aéro-
dynamique dans le plan longitudinal et deux
autres pour le contréle des vitesses aérodyna-
mique aux extrémités des ailes. Ie servo-moteur
actionnant les gouvernes est compensé et fonc-
tionne & air comprimé.

On a beaucoup discuté autrefois sur le principe
de conception des stabilisateurs automatiques.
Les uns estimaient qu’il convenait de les orga-
niser pour étre sensibles directement 4 la cause
perturbatrice, de telle sorte que leur action cor-
rective se fasse sentir avant mémeque Uavion ait
modifié sa position stabilisée. Les autres esti-
maient qu'il suffisait d'intervenir : aprés Vamorce
du meuvement de déséquilibre. 11 semble que si
Vavion posséde une certaine stabilité de forme,
le stabilisateur automatique n'aura a intervenir
utilement que contre les perturbations qui amé-
nent un mouvement effectif de déséquilibre.
Pour ce qui concerne le contrble de la vitesse
aérodynamique (ou de l'angle d'incidence) en
vue d'éviter la perte de vitesse ou la glissade
sur Vaile : on concoit que l'intervention du stabi-
lisateur automatique soit aussi rapide que pos-
sible. , _

- La sécurité envol doit étre complétée par celles
qui concernent plus spécialementl'envol et latter-
rissage. Disons de suite, que pour toutes ces sécu-
rités : le bon fonctionnement du groupe motopro-
pulseur et surtout la réalisation d’avions poly-
moteurs sont des facteurs essentiels.

- Quelle que soit la perfection réalisée dans le
fonctionnement d'un moteur, il est toujours a
prévoir une defaillance possible, qui peut étre
extrémement critique au moment de 'envol ou
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au cours d'un vol sur contrées peu propices 4
Vatterrissage. Dans ces conditions, la sécurité
conduit & la conception d'avions polyvmoteurs,
possedant unexcedent de puissance tel : que lar-
rét fortuit de 'un d’eux ne puisse compromettre
Tenvol, et permette de continuer le vol jusqu'a
I'arrivéeau-dessus d’un terrain favorable. L'avia-
tion de transport public gagnera a4 sa cause les
plus réfractaires : le jour ol ces sécurités seront
pour ainsi dire assurées du fait de l'utilisation
d'avions polymoteurs concus de mani¢re i réser-
ver U'excédent de puissance pour les circonstances
critiques. 11 faut sacrifierici; sur le rendement et
P'utilisation économique. Le dilemme ainsi posé
n'est pas sans gravité. Les voyages aériens sont
chers, encore ne payent-ils pas tous les frais de
Vexploitation et a fortiori ceux gue nécessite
Pétablissement de linfrastructure d'une ligne
aérienne. Est-il téméraire de penser que l'assu-
rance d'une sécurité quasi-certaine d'envol, de
vol et d'atterrissage augmentera notahlement le
trafic aérien actuel et que les clients presses,
mais rassurés, se présenteront en foule aux gui-
chets des compagnies de navigation aérienne!

La conception de Vavion de transport doit
tenir compte, semble-t-il, de cette possibilité et
chercher & regagner, par ailleurs, les majora-
tions de prix de revient imposées par les moteurs
supplémentaires, en vue de cette sécurité géne-
rale.

De toutes maniéres, les sécurités d'envol et
d’atterrissage seront augmentées : par les dispo-
sitions de voilure sustentatrices, susceptibles
de permettre le vol 4 faible vitesse. Pour ce qui
concerne l'envol : 'augmentation de la susten-
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tation ne devrait pas entrainer une augmentation
corrélative de la résistance & Vavancement. Pour
l'atterrissage cette restriction ne s'impose pas.

Les solutions aérodynamiques, véritablement
efficaces 4 ce double point de vue, sont, & Vheure
actuelle, peu nombreuses. En se reportant au
paragraphe qui traite de certaines dispositions
speciales des voilures sustentatrices le lecteur
verra que nous ne pouvons mentionner ici que
le dispositif d’ailes & fentes et ailerons conjugue's
de M. Handley-Page.

Dans le domaine des études et recherches de
Laboratoire, diverses autres tentatives ont été
expérimentées pour produire 'hypersustenta-
tion, mais de nombreux essais méthodiques et de
longues mises au point pratiques semblent néces-
saires, avant que ces procédés n'entrent dans le
domaine des applications.

Comme palliatif aux circonstances d'un atter-
rissage critique, nous devons mentionner : le dis-
positif de train d’atterrissage anti-capotant de
M. Fritsch. II consiste essentiellement & com-
pléter le train d’atterrissage habituel desavions :
par un systéme de patins, munis, en avant, de
petites roues secondaires et reliés, en arriere,
au fuselage, par un lien extensible, :

Si lesroues principales de l'avion rencontrent,
en roulant sur le sol, un obstacle qui s'oppose &
leur mouvement, le capotage amorcé par 'avion
est arrété et empéché par le contact des roues
secondaires des patins Fritsch avec le sol et le
rappel énergique, vers 'arriere, du fuselage relié
a la partie postérieure de ces patins. Le dispo-
sitif a été expérimenté sur les aérodromes et g'est
toujours montré efficace. Son emploi au point
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de vue sécurité semble utile : pour les avions
écoles, pour les avions pratiquant le vol de nuit,
enfin et surtout pour les avions de transport,
comportant la présence de passagers dans la
portion antérieur® du fuselage.

Pour des avions terrestres appelés i traverser
des étendues maritimes appréciables, laséeurité,
en cas d'amerrissage forcé, impose des dispositifs
anticapotants maritimes, et des conditions de
flottabilité d'une efficacité suffisante pour per-
mettre la mise en ceuvre de toutes les autres
possibilités de secours (T. S. F., ceintures, etc.).

Le larguage du train datterrzssage terrestre
au moment de l'amerrissage est la solution
adoptée pour les « avions marins » ; 'hydravion
avec train de roues escamotables (avions amphi-
bie) résout également la question de 'anticapo-
tage sur mer. Mais les solutions juxtaposées
de Vanticapotage terrestre et de l'anticapotage
maritime apparaissent de ce fait difficilement
conciliables.

Si le larguage pur et simple des roues, com-
plété par quelque disposition spéciale favorable
a amerrissage fortuit d’un avion terrestre était
une sécurité suffisante on pourrait sans doute
résoudre la question. De toutes maniéres, la pos-
sibilité de se maintenir en flottaison apparait
comme une condition mdaspensable de sécurité
pour de tels avions.

3° Sécurité de fonctionnementi des groupes
motopropulseurs. — Cette sécurité peut étre
obtenue en examinant les diverses causes de
pannes et en y apportant reméde.

. Les pannes connues sont dues aux causes sui-
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vantes,indiquées dansordre de leur fréquence*:
la rupture ou larrét de fonctionnement d'un
organe du moteur, la défectuosité de la circula-
tion d'eau, le manque de graissage d'un organe,
la mauvaise carburation, le fonctionnement
défectueux de l'allumage.

Les progrés dans la construction des moteurs
ont déji permis d'atténuer les pannes dues &
Parrét ou au mauvais fonctionnement des sou-
papes, de leurs organes de commande et des
pistons. Les défauts de fonctionnement dans la
circulation d'eau et dans le graissage sont dus,
le plus souvent, & des causes minimes [comme
Pobstruction accidentelle d’une canalisation).
Un entretien minutieux et une surveillance con-
tinuelle doeivent les supprimer de méme que
celles qui concernent I'allumage. Il convient pour
cela que le groupe motopropulseur soit acces-
sible aux mécaniciens dans tous ses organes et,
pour les avions polymoteurs, accessibilité en
vol de chacun des moteurs devra permettre I'ob-
tention d'une sécurité quasi-absolue en ce qui
concerne ces causes de panne,

La suppression des causes de vibration, ou
leur amortissement et la bonne adaptation du
propulseur sont aussi des remedes préventifs
contre les pannes.

Aux causes de pannes s’ajoutent les causes
d'incendie en vol et aterre. M. Brunat (loc. ¢it.),
dans un exposé magistral et précis, a dit queles
causes d'incendie en vol sont principalement :
les retours de flamme au carburateur et les

1. « La séecurit¢ en avion », par M. Henri Brunat, chef du con-

irdle au service de la navigation aérienne (Conférence faite 4 la
Société frangaise de navigation aérienne). :

& 207 &

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



L'AVIATION ACTUELLE
o

ruptures d'embiellage. Le reméde le plus imme-
diat est que le retour de flamme ne puisse
trouver, dans le capotage du moteur, aucune ma-
tigre inflammable telles que : 'essence et L'huile.
Des carburateurs spéciaux existent déja dont la
cuve i essence ne peut étre atteinte par le retour
de flamme, La propreté des moteurs, 'étanchéité
des joints, des canalisations d’huile et d’essence,
-doivent compléter ces remédes efficaces. Enfin
l'isolement convenable des réservoirs a4 essence
pour les empécher d’étre atteints par les flammes,
combiné avec des dispositifs de vidangeage en
arriere de U'avion ou de larguage total des réser-
voirs doivent étre prévus, pour éviter que Uin-
cendie déclaré en vol ne trouve ainsi un aliment
dangereux,

Les causes d'incendie & terre sont principale-
ment : 'écrasement au sol 4 la suite d'une perte-
de vitesse, l'accrochage d'obstacles au départ ou
a l'atterrissage ou toute autre cause provoquant
le capotage de 'avion. Dans ces conditions, les
retours de flamme au carburateur, le jaillisse-
ment du combustible sur les pots d’échappement
encore trés chauds, l'allumage non coupé ou
lauto-allumage du moteur sont les causes les
plus directes de l'amorcage d'un incendie a terre.

Un remede indirect, mais non négligeable
dans son efficacité, pour les incendies en général,
est l'utilisation des extincteurs qui peuvent étre
manceuvrés a main ou déclenchés automatique-
ment a distance. De toutes maniéres l'avertis-
seur d'incendie est actuellement obligatoire sur
les avions de transport. M. Brunat (loc. cit.)
estime que pour réduire la gravité des accidents
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résultant des incendies : il conviendraitde « grou-
per en une seule commande, automatique ou non,
et pour chagque moteur : la fermeture des robi-
nets des canalisations d’essence, l'ouverture des
gaz, la manceuvre du contact, Uouverture de la
canalisation d'extincteur et du pointeau de la
bouteille de gaz carbonique ». Ainsi le pilote
pourrait conserver toute son attention 4 la con-
duite de son avion et a la préparation éventuelle
de son atterrissage.

Pour terminer, nous dirons que 'emploi de
paraehutes individuels est efficace : dans le cas
des avions a postes de pilotage et de passagers
découverts, Mais la question de adaptation des
parachutes au cas des avions & cabine fermée
pour les passagers est plus délicate et demande
encore une étude approfondie.

Les qualités qu'on exige d'un parachute sont :

1° Un fonctionnement siir ;

2° Un effort ne dépassant pas qoo kilogrammes
au moment du déploiement;

3% Une vitesse de descente inférieure 4
3 m.[sec.

Le déploiement des parachutes actuels est
assuré par ouverture automatique ou come
mandée. Dansles deux cas 'aviateur saute hors
de Vavion et l'ouverture se produit, soit par une
corde reliée a 'avion, soit par un petit parachute
auxiliaire (cuverture automatique), soit par une
corde sur laquelle 'aviateur tire pour amener le
déploiement (ouverture commandée). Ce dernier
procédé parait préférable parce qu'il laisse toute
liberté a4 Vaviateur, mais il nécessite que celui-ci
garde tout son sang-froid.
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La limitation de U'effort de choc, qui est trans-
mis au parachutiste, est obtenue par l'emploi
d’amortisseurs formant lien élastique entre le
parachute et 'aviateur. Enfin la vitesse de des-
cente dépend de la forme et de la grandeur de la
voilure pour une charge totale bien déterminee,
En moyenne il faut compter, pour un parachute
individuel, sur un diamétre de voilure égal &
§ metres, soit une surface portante d’environ
50 metres carres.

Le parachute convenablement replié est logé
dans un sac dorsal ou de siége auquel Paviateur
est relié par des ceintures et bretelles appro-
priées. :

4° Sécurité due aux qualités professionnelles
du personnel navigant. — L’évolution constante
vers la réalisation d’avions plus rapides, pluos
puissants et plus lourds, impose au personnel
navigant des connaissances techniques et des
qualités professionnelles correspondantes. Le
recrutement de ce personnel devrait donc
s’adresser a une certaine élite. On examine avec
beaucoup d’attention les aptitudes physiques et
physiologiques du candidat pilote. Cet examen
meédical doit primer évidemment sur tout autre.
Cependant, par la suite, ce n'est pas toujours le
pilote le « mieux bati » qui doit étre le critére
en matiere de conduite d'avions. Ainsi 4 égalité
d’aptitudes physiques, un pxiote possédant un
degre d'instruction générale supérieur au degré
habituel sera incontestablement plus apte 4 con-
duire les avions modernes en toute séeurité.

La profession de navigateur impose @ fortw?"z
une solide mstructlon générale,
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Il en estde méme pour le personnel technique
destiné a diriger les mécaniciens et pour les
mécaniciens de carriére eux-meémes.

5° Les avions a voilures sustentatrices tour-
nanies. — La recherche de la sécurité d’envol et
d’atterrissage, en vue de rendre les machines
volantes plus effectivement adéquates au tou-
risme aérien, a été poursuivie dans la conception
d’avions a voilures sustentatrices tournantes tels
que les hélicopteres et les avions 4 roues susten-
tatrices. Nous dirons quelques mots de ces ma-
chines.

Les Hélicopiéres., — La voilure sustentatrice
est constituée par une ou plusieurs hélices qu'on
peut considérer comme fonctionnant au point
fixe.

Iétude expérimentale de 'hélice fonctionnant
au point fixe montre que la traction ou sustenta-
tion I pour un nombre de tours # par seconde,
et pour un diamétre DD, est donnée par la relation

F == an? Db

De méme, on trouve que la puissance P, ab-
sorbée par U'hélice, pour un nombre de tours 7
et un diamétre D, sera donnée par la relation @

P = But D3

o et B étant des coefficients qui dépendent de
la densité de l'air, de la forme et du nombre des
pales. Ces coefficients restentles mémes pour des
hélices géométriquement semblables.

~ Ce sont les formules fondamentales établies
par le colonel Renard. Elles permettent le calcul
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de F (en kilogrammes} et de P, (en kilogram-
meétres par seconde quand on se donne 7 {tours :
sec) et D ‘en metres’ et qu on connait les coeffi-
cients = et 3 pour la famille d'hélice considérée,

On voit de suite que la sustentation par unité
de puissance : I'/P,, n'est pas une caractéristique
constante pour une méme famille d’hélice : en

effet on a :

L
b

w1}

F o
Pn ™
donc I/P,, pour une méme hélice, varie avec la
vitesse peériphérique nnD) et diminue quand celle-
ci augmente,

Il est préférable d’exprimer la qualité susten-
tatrice des hélices au point fixe par un coefficient
indeépendant des conditions de fonctionnement.
Dans cet ordre d'idee nous adopterons le coeffi-
cient Ky proposé par M. Margoulis'. La défini-
tion de ce coefficient est donnée par le rapport &

Foo_ooa .
Pats E D
dans lequel on pose
Ld
Kp =

il en résulte : = ‘
F = Ky {/F7, D°.

En étudiant un trés grand nombre de résultats
expérimentaux relatifs a des essais d’hélices au
point fixe et notamment ceux effectués au labora-
toire de Lindenberg par MM. Bendeman et

S1. W. Margoulis. L:es Hélicoptéres, Gaithier-Villars, 1g22.
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Schmid, avec des hélices en wvraie grandeur,
M. Margoulis a trouvé que la valeur maximum
de K est constante et égale a 0,47, Cette valeur
s’appliqye aussi bien 4 des hélices 4 deux pales
de faible pas, & pales étroites et plates (faibles
valeur de 3) qu'a des hélices & 4 et 6 pales du
méme genre ou 4 des hélices & 2 pales larges et
creuses (grandes valeurs de 8).

Contrairement a ce que pensent beaucoup d’in-
venteurs : on ne peut donc augmenter la qualité
sustentatrice des hélices au deld de la limite dé-
finie par la relation

BTN
F(max) = 0,48 \/P:” D2
ou encore, si P, est'exprimé en chevaux.

F(max} - 04.8 > 17,75 ’

D'ailleurs, en appliquanta 'hélice au point fixe:
la théorie de Froude, on peut trouver le maximum

e
i . i
i F 1
H i
i i
i 13
i i

b bl

- Fig. 98, — Schéma théorique de fonctionnement d'une hélice
) au poeint fixe.

(E, traction; V,, vitesse en amont; V, vitesse en aval).

théorique de K dans U'hypothése d'un fluide
parfait, c'est-a-dire en négligeant les pertes par
frottement et tourbillonnements qui se produisent
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~Le prmcxpe fondamental de cette théorie est Ie-
suivant : I.” air, situé au-dessus duplan dgrotatlon
de TI'hélice, prend une vitesse V, au voismages
immédiat de ce plan. On peut supposer que la
masse d’air ainsi influencée est limitée & un cercle
de diametre égal a celui de I'hélice. Aprés son
passage & travers 'hélice cette masse d'air prend
une vitesse plus grande V, et se contracte 1ég<‘-:-5.
rement en dimensions (fig. 98). :

Par unité de temps, la masse d’air mﬂueucee‘a

par'hélice est done : M == " 4 V et, comme sa.

vitesse finale est V, on peut écrire que Ia_susten-:
tation développée par 'hélice est égale 4 la quan-
tité¢ de mouvement communiquée & la masse d air
M ce qui s ‘exprime par 1’ega11té E

F=MV,=p ———-4 VeV

- Dans ces conditions, la puissance développé:
parl’hélice, soit (F>< V), est aussi égale al’énergi
cinétique communiquée a la masse M, d'ot il r
sulte que la puissance dépensée P, peut s'éeri
Pu=FV,=p 2R vav,
et aussi S
' - L1 wDhy
P = = MV*:-;p-—-- V;V2

_ Pour que ces deux expressmns soaent compa
bles il faut qu on ait :

Yo
. 2
- 1 9—'_:_304 &
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c'est-a-dire, que la vitesse V, du courant entrant
dansle cercle balayé par 'hélice doit étre égale a
la moitié de la vitesse V| de souffle en-dessous de
I'hélice sustentatrice. _ '

Ffgy)

e
\\

S
~—

_m““_ﬁm_r_
t
]
\ﬁ;
e

‘a W 20
B 'f # 10
- e -+ ’/
R 500 7000, N:min, -

Fig. 99. — Courbes caractéristiques d'une hélice fonctionnant au
point fixe, (Hélice no 5 du Bulletin ne 5 de U'Lustitut aérotech-
nique.}

. Diamétre : 2,5 m, largeur de pales : 0,25 m, Vue de la forme des pales

et des profils des sections; ¥, courbe de Ia traction, en kilogrammes, en

fonction du nombre de tours par minute : Ny P,,, courbe de la puissance

absorbée, en chevaux, en fonction du nombre de tours par minute : N,

Compte tenu de cette relation on a finalement :

TfDE Vs""
Fe=p e
2 305 & TovssaT, — 40
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=D V@

Py ==
"R G

On en déduit
F

B = 08 /7 |/
wE
F=o,51/47p /P, D"

La valeur maximum théorique de la qualité
sustentatrice K serait donc '

ou

K (masy == 0,5 /479 == 0,582 pour p == 0,125,

0,48
0,532
expérimentaux et théoriques exprime les pertes
dues aux frottements et tourbillonnements.

Remarque. — La valeur maximum pratique
Kip= 0,48 a été trouvée pour une hélice 4 deux
pales (fig. 99), de profil plan convexe, de largeur
moyenne [/r == 0,096 et dont le pas relatif au 3/4
du rayon était 0,45. Enfin pour cette méme hélice
on avait } = 0,000. 11 en résulte que d'aprés tous
les résultats expérimentaux connus les caracté-
ristiques aérodynamiques maxima, admissibles
dans le calcul d'un hélicoptére, sont données par
les relations proposées par M. Margoulis®

Le rapport == 0,83 entre les maxima

_ © P =85/ D
et
R

P
N o= 1.350 -—D-a—

k ‘:.“I.oc. cef.
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dans lesquelles P, est exprimé en chevaux, Nen
tours par minute, I} en metres et ¥ en kilo-
grammnies,

Abstraction faite de toute question de stabilité,
la montée verticale de I'hélicoptére ne semble pas
devoir donner lieu 4 des difficultés. Toutefois,

comme le rapport -;%—, partant de zéro, au point

fixe, augmente avec w, la sustentation I' diminue
et 'on doit pouvoir augmenter le nombre de
tours 7 pour maintenir la vitesse ascensionnelle
et disposer par suite d’'un excédent de puissance
motrice, L'altitude maximum ou plafond que
pourra atteindre 1'hélicoptére dépendra de cet
excédent de puissance comme c’est le cas pour un
avion.

Descente verlicale de Uhélicoptére en vol
plané. — Un probléme non moeins important que
la possibilité de montée est celui de la descente
planée avec moteur éteint. Les hélices tournant
débravées sont susceptibles de fournir une résis-
tance unitaire dont le maximum expérimental
n'a pas dépassé celle du disque circulaire de méme
diameétre. Encore faut-il que les hélices puissent,
par changement de pas, se mettre en autorota-
tion dans le sens direct. Dans ces conditions, il
est actuellement & peu prés impossible d'assurer
la descente planée verticale : avec une vitesse
maximum de chute ne dépassant pas 4,54 5 m :
sec. ) :

Ce maximum étant déja une limite acceptable
seulement dans I'hypothése d'un amortissernent
convenable a l'arrivée au sol, par un train d'atter-
rissage élastique et freiné. .

En adoptant le coefficient unitaire de résis-
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tance du disque plein (C == 1,2) la valeur de
I'effort de freinage sera :

Fp== 1,2 pf2 Sw® (S = ﬂl‘::n)

- Puisque la sustentation maximum est donndée

par
Fimax == 8,5 \3/ P D?

on peut admettre que la sustentation normale
qui équilibre le poids de la machine correspond
aux 3/4 de la puissance motrice (compte tenu ainsi
de 'exces de puissance nécessaire a la montée).

On aura done @ ' :

F = P=38,35 Vo757 Pof D == 7,62 /P, S-

“.}ifégalit'é du poids et de leffort de freinage
donne alors

0,075 Suw? = 7,62 \3/ng S,
- 11 en résulte @

: 3 2
P
2 oty -
w? == 101 (S) )

~ Pour P,, == 115 chevaux, avec S = 155 métres.
carrés, on trouve : w == g m/sec. :

‘Pour P,, == 115 chevaux, etavec S == 77 métres
carrés, on trouve ! == 11,5 m/sec.
~ Ces valeurs sont évidemment inacceptables,
En vue de résoudre ce probléme de la descente
planée on a proposé (suivant les principes d'un
brevet de 1903 du colonel Crocco) de « braquer »
les pales a proximité du sol pour produire un
effet analogue 4 celui de I'avion qui se redreésse
en cabrant aprés un vol plané. Pendant la des-
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cente, les hélices seraient maintenues 4 langle
du maximum de freinage, leur vitesse d'autoro-
tation etant corrélativement tres grande. Au
moment du braquage, la vitesse de rotation se
maintiendrait par inertie et I'hélice fonctionnerait
en « sustentatrice » pour amortir la vitesse de
chute. Aucune raison théorique ne s'oppose a
VUefficacité de cette manceuvre, cependant elle
devra étre trés rapide et trés précise. De méme
le débrayage avec le moteur et le mécanisme de
changement de pas comportent des difficultés de
réalisation, ' -

Descente planée oblique avec hélice tour-
nant en aéromoteur. — La réalisation de telles
descentes planées avec une hélice sustentatrice
constituée spécialement pour fonctionner en aéro-
moteur est pratiquée couramment par 'Aufo-
gyre de M. La Cierva. On sait quune des par-
ticularités de cette machine est le degré de liberté
laissé aux pales : par oscillation, limitée, autour
d'un axe perpendiculaire 4 'axe de rotation. Ainsi,
dans le vent horizontal ou oblique, la compensa-
tion se fait automatiquement entre le poids de la
pale, la force centrifuge et la poussée aérodyna-~
mique.

Mais I'hélice sustentatrice tracée pour le vol
‘sustenté au moteur ne peut pas aisément devenir
I'hélice sustentatrice optimum par autorotation,
de sorte que la descente planée oblique d'un héli-
coptére pur est encore & expérimenter au labo-
ratoire. . '-

- Levol horizontal de hélicoptére est un pro-
bléme extrémement complexe et les expérimen-
tations actuelles sont insuffisantes pour prévoir
les performances_réalisables dans ces conditions,
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Ces difficultés, jointes a celle de la descente
planée, ont incité des inventeurs a s’orienter vers
le probléme de 'aéroplane-hélicoptére. 11 serait
téméraire en U'état actuel de la question de preé-
sumer laquelle des deux solutions l'emportera.
Encore nous n’avons pas parlé de la question de
stabilité qui semble assez précaire et pour
laquelle I'analyse est difficilement applicable.

Ala lumiéredesexpérimentations méthodiques,
dues aux réalisateurs modernes de 1'hélicoptére,
on peut esperer des progrés notables sur nos
connaissances actuelles en cette matiére. La re-
cherche de la sécurité de navigation aérienne a
incité ces réalisateurs & la construction d’hélicop-
téres de conception et de forme variées. Nul ne
s’étonnera, devant les difficultés considérables du
probléme technique & résoudre, que les tenta-
tives les plus ingénieuses, toutes courageuses,
meritoires et onéreuses, n'alent pas encore abouti
a des résultats pratiques. L’avion, dans sa forme
actuelle et dans les possibilités qu’il révele
chaque jour, fait oublier parfois les époques, a
peine éloignées de vingt ans, ot les bonds les
plus courts étaient rares et considérés comme des
prouesses sensationnelles. n

Les « machines & voler » de cette période
n’avaient pas non plus les formes et les propor-
tions des avions modernes. Leur stabilité etaxt
inconnue,

Lhehcoptere moderne en est peutwetre ila
méme période d'évolution. :

Pour terminer ce rapide exposé nous citerons,
parmiles réalisations actuelles et expérimentées,
celles de (Ehmichen et Pescara en France, Kar-

man-PetrOczy en ?m‘m( 1918), de Bothezat en
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Amérique, Berliner en Italie, von Baumhauer en
Hollande.

L'hélicoptére (Khmichen comporte : 1° quatre
hélices sustentatrices a deux pales, deux de 7™,60
de diameétre et deux de 6™,40 de diameétre, soit
une surtace totale des « cercles balayés » égale a
155 metres carrés ; ces hélices, portées par une
charpente cruciforme, sont actionneées par un
moteur rotatif Rhone 120 chevaux ; 2° deux hélices
propulsives; 3° cing hélices auxiliaires dites
« évolueurs » pour la stabilité et la manceuvra-
bilité. Le poids total est d'environ 1.oco kilo~
grammes.

L’hélicoptére Pescara comporte deux hélices a
pales biplanes, superposées suivant un axe verti-
cal. Le diamétre des hélices est de 6™, 40, elles sont
actionnées par un moteur Rhone 120 chevaux.

L'hélicoptére de Bothezat comporte : 1° quatre
hélices sustentatrices de § métres de diameétre a
quatre pales trés larges ; 2° deux hélices propul-
sives 4 quatre pales a pas réversible; 3° deux
petites hélices & pas variables pour le contrdle en
direction.

L'hélicoptére Berliner est actuellement un
hélico-aéroplane comportant une cellule susten-
tatrice triplane et deux hélices sustentatrices a
deux pales. Une petite hélice sustentatrice placée
a Varriere du fuselage est prévue pour la com-
mande de l'inclinaison longitudinale. Il est muni
d'un moteur de 220 chevaux. En cas d'arrét du
moteur, le vol plané est assuré par la cellule tri-
plane, les contréles longitudinal, lateral et de
route étant assurés par les organes habituels des
avions, o '

Le poids total serait d'environ goo kilogrammes
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LAVIATION ACTUELLE

et les hélices sustentatrices ont un diamétre de
4™, 50.

Dans le méme ordre d'idée on étudie actuelle-
ment la réalisation d’avions munis d'une roue
sustentatrice et propulsive. Ces roues sont cons-
tituées par des ailes ou palettes, tournant autour
d’'un axe paralléle & leur envergure et oscillant
par un mouvement secondaire, pendant la rota-
tion principale, En faisant varier Uincidence des
pales on peut produire a volonté : une sustentation
verticale ou une propulsion horizontale. C'est le
cas de la roue de M. Strandgren, actuellement en
expérimentation au laboratoire.

Dans le systéme de roue sustentatrice de
M. Moineau la direction de marche est paraliéle
a l'axe de rotation, la propulsion étant assurée
par inclinaison longitudinale ou par une hélice
propulsive indépendante.

= 312 &

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



INTRODUCTION. . . . . . . . . . . .. e 1
Cuarurre . — Biude aérodynamique de Uavion . 1
@) Généralités. Objet de Vétude. . . . . . . . | 1
b) Notations et définitions. . . . . . . . . . . 6

§ 1. = ETUDE DFS ELEMENTS NON SUSTENTATEURS OU
DES RESISTANCES PASSIVES . . . . . . . . 9
a) Les causes de la résistance aérodynamique. . 10

b) La résistance due aux pressions et aux dépres-

sions dynamiques . . . . . . . . L L L. 13

¢} La résistance due au frottement superficiel de
R 25

d) Caractéristiques acéro-dynamiques des princi-
pales résistances passives d’un avion, . . . 34

¢} Les résistances passives dues aux empen-
DAGES. . . . ... ... . 51
'§2.— ETUDE DES ORGANES SUSTENTATEURS. . . . 58
“a) Calcul des ailes monoplanes. . . ., . . . . 58
b} Calcul des cellules multiplanes. . . | 67
¢} Influence de la forme du profil des ailes susten- -
tatrices. . . . . . . . ... . . .. 8

' d) Les centres de poussée et le moment de la
résultante aérodynaquue sur les organes

sustentateurs . . . C e e e e 101

. ¢) Les lois de similitude pour Ies organes susten- :

tateurs. . . . . . . .. o . . oL ... 10D
2313 €

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



TABLE DES MATIERES

 § 3. — PROFILS SPECIAUX ET DISPOSITIONS PARTICU-

LIERES DES ORGANES SUSTENTATEURS . . . 114
~a) Ailes &4 courbure variable. . . . . . . . . . 1Ig
#) Ailerons de courbure . . . . . . . . . . . . 117
¢) Avions asurface variable . . . . . . . . . 120
. d) Avion 4 surface et courbure varlabies. oo 128
e) Le proﬁI d'aile & fentes . . . . . . . . . . . 130
§ 4. — ETUDE DES ORGANES DE STABILITE DT DE MA-
NGEUVRABILITE . . . . D £ 1.
1) Les organes de stabilité et de mancxzuvrab:hte
longitudinales. . . . . L. 13b
a) Profils des empennages honzontaux ... 137

b) Forme enplan des empennagesthorizontaux. 137
¢) Propriétés particuliéres de empennage avec

partie fixe et partie mobile. , . . . . r39
@) Les organes de stabilité longitudinale a leur :
emplacement sur avien, . . . . 148
2) Les organes de stabilité et de maneeuvrablhté
latérales . . . . . . . .. N
3) Les organes de stabilité de gyratmn ... .. 158
§ 5. — Krunk pES ORGANES PROPULSEURS . . . . 162

Caarrrre 11, — Etude des ensembles d’éléments

davions . . .. .. .. ... ... .. .. 172
§ 1.~ Etupt pE L'ENSEMBLE : AILE ~- FUSELAGE . . 172
§2, — Erupe DE UENSEMBLE @ AILE - FUSELAGE

b BMPENNAGES. . . .. . L. L. 178
§ 3. — Erupe pEv'Avion comprEr . . . . . . . . 180

§4. — ErvpepE 1 xqtm.mma BT DE LA STABILITE LON-
G]TUDINALE..'........,... i8g

Cuaprtre 111, — Les essais de Vavion au Labora-

~ toire aérodynamique eten vol. = . . . . . . 106
§ 1. — LES BSSATS DE L'AVION AU LABORATOIRE ABRO=
DYNAMIQUE . . . . . . . . . . ... .. 156
-§ 2. — LS £SSATIS EN VOL DES AVIONS . . . . . . . 200
' B34 8 '

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



TABLE DES MATIERES

Craprrre IV. — L'aviation actuelle. . . . . . | . 238

§ 1. == L'AVIATION MILITAIRE. . . . . . . . . . . 238
a) L'aviation de reconnaissance . . . . . . . . 239
&) L'aviation de chasse . . . . . . . e 252
c) L'aviation de bombardement. . . . . . . . . 254

§ 2. — L'AVIATION MARITIME . . . . . . . . . . . 264

§ 3. = L’AVIATION COMMERCIALE ET L'AVIATION

CIVILE. . . . . . - - . . . . L. . 20y

§ 4. — RECORDS DIVERS DE L'BPOQUE ACTUELLE . . 271

§ 5. —~ L'AUGMENTATION DES VITESSES ET DU PLAFOND
PAR L'EMPLOI DE MOTEURS SURALIMENTES . 278

CaariTRE V. — Les problémes d’aérotechmque
concernant spécialement la sécurité . . . . 287

1° Sécurité de construction des avions. . . | . 287
2° Sécurité de vol au point de vue aerodynamlque 288
3° Sécurité de fonctionnement des groupes motopro-

pulseurs . . . . . . . . ., . e 2g6
4¢ Sécurité due aux qualités professionnﬂlkes du per-
sonnel navigant, . . . . . . . . . . . . .. 300

5° Les avions & voilures sustentatrices tournantes.  3o:

Ty,
) !:‘.&:‘,}f K 15"
g Ty
<15

1098, — EVREUX, TMPRIMERIE CH. HERISSEY. — 12-27.

Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



Droits réservés au Cnam et a ses partenaires



	[Table des matières]
	Préface
	Introduction
	(1) Chapitre I. Étude aérodynamique de l’avion
	(1) a) Généralités. Objet de l’étude
	(6) b) Notations et définitions

	(9) I. Étude des éléments non sustentateurs ou des résistances passives
	(10) a) Les causes de la résistance aérodynamique
	(13) b) La résistance due aux pressions et aux dépressions dynamiques
	(25) c) La résistance due au frottement superficiel de l’air
	(34) d) Caractéristiques aérodynamiques des principales résistances passives d’un avion
	(51) e) Les résistances passives dues aux empennages

	(58) 2. Étude des organes sustentateurs
	(58) a) Calcul des ailes monoplanes
	(67) b) Calcul des cellules multiplanes
	(89) c) Influence de la forme du profil des ailes sustentatrices
	(101) d) Le centre de poussée et le moment de la résultante aérodynamique sur les organes sustentateurs
	(106) e) Les lois de similitude pour les organes sustentateurs

	(114) 3. Profils spéciaux et dispositions particulières des organes sustentateurs
	(114) a) Ailes à courbure variable
	(117) b) Ailerons de courbure
	(126) c) Avions à surface variable
	(128) d) Avion à surface et courbure variables
	(130) e) Le profil d’aile à fentes

	(135) 4. Étude des organes de stabilité et de manœuvrabilité
	(135) I. Les organes de stabilité et de manœuvrabilité longitudinales
	(137) a) Profil des empennages horizontaux
	(137) b) Forme en plan des empennages horizontaux
	(139) c) Propriétés particulières de l’empennage avec partie fixe et partie mobile
	(148) d) Les organes de stabilité longitudinale à leur emplacement sur l’avion

	(153) 2. Les organes de stabilité et de manœuvrabilité latérale
	(158) 3. Les organes de stabilité de gyration
	(162) 5. Étude des organes propulseurs
	(172) Chapitre II. Étude des ensembles d’éléments d’avions
	(172) 1. Étude de l’ensemble : aile + fuselage
	(178) 2. Étude de l’ensemble : aile + fuselage + empennages
	(180) 3. Étude de l’avion complet
	(189) 4. Étude de l’équilibre et de la stabilité longitudinale

	(196) Chapitre III. Les essais de l’avion au Laboratoire aérodynamique et en vol
	(196) 1. Les essais de l’avion au Laboratoire aérodynamique
	(209) 2. Les essais en vol des avions

	(238) Chapitre IV. L’aviation actuelle
	(238) I. L’aviation militaire
	(239) a) L’aviation de reconnaissance
	(252) b) L’aviation de chasse
	(254) c) L’aviation de bombardement

	(264) 2. L’aviation maritime
	(267) 3. L’aviation commerciale et l’aviation civile
	(271) 4. Records divers de l’époque actuelle
	(278) 5. L’augmentation des vitesses et du plafond par l’emploi de moteurs suralimentés

	(287) Chapitre V. Les problèmes d’aérotechnique concernant spécialement la sécurité
	(287) 1. Sécurité de construction des avions
	(288) 2. Sécurité de vol au point de vue aérodynamique
	(296) 3. Sécurité de fonctionnement des groupes motopropulseurs
	(300) 4. Sécurité due aux qualités professionnelles du personnel navigant
	(301) 5. Les avions à voilures sustentatrices tournantes

	(313) Table des matières

	[Table des illustrations]
	(8) Fig. 1. Axes de référence et sens positif des rotations et des moments autour des axes
	(10) Fig. 2. Disque circulaire normal au courant d’air de vitesse V. R = Résistance aérodynamique globale
	(11) Fig. 3. Répartition des pressions dynamiques sur le disque circulaire
	(12) Fig. 4. Mesure de la résistance due au frottement superficiel sur une plaque mince parallèle au courant d’air de vitesse V
	(15) Fig. 5. Distribution des pressions dynamiques sur une sphère (premier régime d’écoulement)
	(16) Fig. 6. Les deux régimes d’écoulement d’un fluide réel autour d’une sphère
	(22) Fig. 7. Distribution des pressions dynamiques sur une carène de dirigeable
	(23) Fig. 8. Résistances aérodynamiques d’une plaque rectangulaire, d’un cylindre circulaire et d’un montant fuselé d’avions
	(24) Fig. 9. L’écoulement autour d’un cylindre circulaire
	(25) Fig. 10. Distribution des pressions dynamiques sur un cylindre circulaire
	(35) Fig. 11. Influence de la forme et de l’orientation du maître couple sur la résistance aérodynamique des fuselages
	(42) Fig. 12. Fuselage à maître couple rectangulaire muni des empennages, de l’habitude d’équipage, et d’un radiateur frontal
	(43) Fig. 13. Fuselage à maître couple sensiblement circulaire. Influence de divers accessoires : cône avant, pare-brise, appuie-tête (Essais du Laboratoire Eiffel)
	(48) Fig. 14. Roue d’avion. Influence de diverses dispositions d’entoilage
	(52) Fig. 15. Comparaison de différentes formes de profils d’empennages au point de vue résistance aérodynamique à l’angle de portance nulle
	(59) Fig. 16. Aile monoplane à profil biconvexe
	(60) Fig. 17. Aile monoplane à profil biconvexe
	(61) Fig. 18. Circulation autour de l’aile biconvexe
	(62) Fig. 19. Aile monoplane à profil biconvexe. Lignes de courant à un angle d’incidence trop grand montrant des décollements importants sur l’extrados du profil
	(63) Fig. 20. Influence de la limitation de l’envergure. Formation des tourbillons marginaux
	(66) Fig. 21. Réactions aérodynamiques sur l’aile d’envergure limitée
	(69) Fig. 22. Comparaison des distributions de sustentations pour une aile rectangulaire d’allongement de 5 et pour une même sustentation moyenne égale à 1 […]
	(71) Fig. 23. Ailes monoplanes d’envergure limitée
	(72) Fig. 24. Cellule biplane d’entreplan relatif h/L avec l’ensemble des tourbillons marginaux
	(76) Fig. 25. Graphiques du coefficient de résistance induite pour le calcul des cellules biplanes à ailes égales ou inégales (sesquiplan)
	(76) Fig. 26. Graphiques du coefficient de résistance induite pour le calcul des cellules biplanes à ailes égales ou inégales (sesquiplan)
	(77) Fig. 27. Graphiques du coefficient de résistance induite pour le calcul des cellules biplanes à ailes égales ou inégales (sesquiplan)
	(77) Fig. 28. Graphiques du coefficient de résistance induite pour le calcul des cellules biplanes à ailes égales ou inégales (sesquiplan)
	(78) Fig. 29. Graphique du coefficient pour le calcul des cellules biplanes
	(84) Fig. 30. Cellule biplane avec décalage des ailes
	(84) Fig. 31. Cellule biplane avec décalage et interclinaison des ailes
	(85) Fig. 32. Cellule triplans à ailes égales
	(86) Fig. 33. Graphique du coefficient x pour le calcul des cellules triplanes
	(88) Fig. 34. Cellule multiplane
	(90) Fig. 35. Profils d’ail incurvée. Epaisseur et courbure
	(94) Fig. 36. Tracé théorique d’un profil d’aile, dit « Von Mises
	(97) Fig. 37. Profils d’aile incurvés. Angle de portance nulle et incidence rapportée à la corde intérieure ab
	(99) Fig. 38. Polaires et courbes unitaires […]
	(102) Fig. 39. Moment de la résultante aérodynamique F par rapport au bord d’attaque
	(104) Fig. 40. Variation du moment unitaire Cm(A) avec la portance unitaire C2. Détermination approchée du centre de poussée C
	(105) Fig. 41. Moment de la résultante aérodynamique F par rapport à un point A.
	(115) Fig. 42. Aile à courbure variable, système Lachassagne
	(116) Fig. 43. Aile à courbure variable, système Lachassagne
	(118) Fig. 44. Aile sustentatrice avec aileron de courbure
	(119) Fig. 45. Variation du coefficient de braquage avec le rapport de la surface mobile à la surface totale
	(120) Fig. 46. Vue en plan d’une aile avec aileron de courbure présentant une échancrure médiane
	(122) Fig. 47. Courbes unitaires d’une aile munie d’un aileron de courbure
	(127) Fig. 48. Cellule sustentatrice à surface variable (système James)
	(128) Fig. 49. Cellule biplane à surface variable (système Bille)
	(130) Fig. 50 à 52. Ailes à fentes
	(131) Fig. 53. Spectre de l’écoulement autour du profil-enveloppe pour un angle d’incidence de 25°. Pour cet angle qui dépasse notablement l’angle de portance maximum il se produit en aval des décollements 
	(131) Fig. 54. Spectre de l’écoulement autour du profil à trois fentes pour un angle d’incidence de 25°. L’écoulement du fluide à travers les fentes évite la formation des décollements. Le sillage en aval e
	(133) Fig. 55. Ailes à fente Handley-Page
	(133) Fig. 56. Ailes à fente Handley-Page
	(134) Fig. 57. Ailes à fente Handley-Page. Défense et gouverne latérales, en vol à la vitesse minimum
	(139) Fig. 58. Empennage horizontal avec gouvernail mobile
	(141) Fig. 59. Quelques formes de l’empennage horizontal d’un avion
	(142) Fig. 60. Courbes unitaires calculées pour un empennage avec gouvernail mobile
	(145) Fig. 61. Relation entre les « réactions dans la main du pilote » et « le moment autour de la charnière » du gouvernail de profondeur
	(150) Fig. 62. Déflexion en arrière d’une cellule sustentatrice
	(152) Fig. 63. Influence du « souffle des hélices »
	(158) Fig. 64.Vue de face d’un avion dont la voilure a un « dièdre latéral »
	(159) Fig. 65. Quelques formes de l’empennage vertical des avions
	(163) Fig. 66. Schéma de fonctionnement d’un élément de pale d’hélice
	(165) Fig. 67. Schéma de fonctionnement global d’une hélice propulsive (Théorie de Fronde)
	(168) Fig. 68. Caractéristiques expérimentales d’une hélice propulsive
	(169) Fig. 69. Variation du rendement propulsif pour des hélices semblables ne différant que par le pas relatif h = H/D
	(173) Fig. 70. Interactions entre une aile sustentatrice et diverses formes données à une nacelle ou à un groupe motopropulseur placé au-dessus de l’aile
	(174) Fig. 71. Interactions entre une aile sustentatrice et diverses formes de nacelles placées au-dessus de l’aile
	(175) Fig. 72. Mâts droits (n et n) et mâts obliques (o,o) dans une cellule biplane
	(176) Fig. 73. Influence des résistances passives sur la polaire et sur les moments unitaires d’un avion sans empennage horizontal
	(177) Fig. 74. Influence des résistances passives sur la polaire et sur les moments unitaires d’un avion sans empennage horizontal
	(179) Fig. 75. Polaires, moments C, et courbes unitaire C
	(183) Fig. 76. Caractéristiques de fonctionnement du groupe motopropulseur
	(184) Fig. 77. Caractéristiques de fonctionnement de l’avion complet (en vol horizontal au sol)
	(187) Fig. 78. Caractéristiques de fonctionnement de l’avion complet : Vols horizontaux à diverses altitudes
	(189) Fig. 79. Variations des vitesses ascensionnelles avec l’altitude
	(190) Fig. 80. Forces et couples agissant sur un avion en vol horizontal
	(193) Fig. 81. Centrage et stabilité longitudinale d’un avion
	(199) Fig. 82. Schéma d’une soufflerie aérodynamique « par refoulement » et à « veine libre »
	(199) Fig. 83. Schéma d’une soufflerie aérodynamique « par aspiration » et à « veine limitée »
	(200) Fig. 84. Schéma d’une soufflerie aérodynamique à « circuit continu » et à « veine libre »
	(203) Fig. 85. La soufflerie à densité variable
	(208) Fig. 86. Chariot aérodynamique de l’Institut aérotechnique
	(214) Fig. 87. Variations de la température moyenne et de la vitesse moyenne du vent avec l’altitude
	(217) Fig. 88. Réduction des performances de montée
	(221) Fig. 89. Représentation graphique des performances de montée et de vitesses réduites à l’atmosphère standard
	(228) Fig. 90. Schéma de l’avion en vol plané moteur éteint
	(235) Fig. 91. Graphique de l’accélération relative pour des « ressources » brutales, effectuées à des vitesses croissantes de vol piqué, depuis 207 km : h jusqu’à 262 km : h. L’accélération maximum passe d
	(236) Fig. 92. Graphique de l’accélération relative pendant un looping
	(272) Fig. 93. Graphique des records d’altitude en fonction de la charge utile emportée
	(274) Fig. 94. Graphique des records de vitesse en fonction de la distance parcourue
	(275) Fig. 95. Graphique des records de distance parcourus en fonction de la charge marchande emportée
	(282) Fig. 96. Schéma de fonctionnement d’un moteur, équipé avec un dispositif de suralimentation (turbocompresseur Rateau)
	(284) Fig. 97. Graphique des performances d’un avion avec et sans dispositif de suralimentation
	(303) Fig. 98. Schéma théorique de fonctionnement d’une hélice au point fixe
	(305) Fig. 99. Courbes caractéristiques d’une hélice fonctionnant au point fixe


