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PREFACE

Le calcul des dcoulements tridintensionnels instationnaires transsoniques sur des ailes
supercritiques est un travail difficile qui requiert pour ]'instant des temnps d'ordinateur
incompatibles avec une exploitation industrielle. Messieurs Couston, Ang~Iini et Meurzec
ont prdsentd i la Sous-Commission d'Adroelasticit du Panel une approche, fond~e sur la
methode des tranches, dans laquelle l'ailc est remplac~c par une succession de profits dont les
interactions sont prises en compte d'une mani~re approch~e; les temps de calculs deviennent
alors raisonables.

Lts auteurs ont prdsent l'application de la m~thode au calcul des champs de pression
instationnaire induits par l'oscillat ion de ]'aileron de I'aile UKP, dans les conditions de 1'essai
effectud sur cette aile supercritique dans la soufflerie S I Ma de Modane; la coinparaison
thmdorie-xpdriencc nWest pas parfaite, du fait que les effets visq~ueux nWont pas dt pris en
compte; elle est cependant encourageante dans le sens ou les principaux ph~nom~ncs sont
correctement pr~d its.

La Sous-Comniission d'Arod ast icitd est heureuse de publier cc rapport, qui est
I'aboutissement d'un programme cooperatif patronn6 par le Minist~re Alleniand de la
Recherche et Technologic et I'ONERA, avec la participation du DFVLR, de MBB, de VFW-
Fokker et de I'ONERA.

G.COUPRY
Chairman, Sub-Comniiuec
on Aeroclasticity

i~ 164 OWNN



COMPARAISON DES CHAMPS DE PRESSION INSTATIONNAIRES

CALCULtS ET MESURFS SUR LE MODELE ZKP

par Michel COUSTON, Jean-Jacques ANGELINI et Jean-Louis MEURZEC

Office National dEtudes et de Redchrhe Adrosatiales (ONERA)
92320 Chitillon (France)

RESUME

La prddiction des champs de pression instationnaire sur une aile supercritique est envisagde
en utilisant une mdthode bidimensionnelle non lindaire corrigde des interactions tridimensionnelles
entre tranches A partir d'une approximation asymptotique. Cette approximation eat applicable aux ailes
de grand allongement et de fllche moddrde.

Une partie de cet article porte aur une application de Ia mfthode A un cas rfel, ce caS
correspond aux essais dana In soufflerie transsonique SI-Modane d'un modlle rigide Equip6 d'une
gouverne oscillante. Ces essais font partie du prograimme ZEP qui a 4td patronnA A Ia fois par le
Ministbre de la Recherche et de Ia Technologie de Ia Rdpublique Fedkrale Allemande et l'ONERA avec
Ia participation du DFVLR, de MIS, de VFW-FOKKER et de IONERA.

SUMMARY

The unsteady pressure fields prediction for a supercritical wing is considered from
a bidimensional nonlinear method corrected for tridimensional interactions between strips using
an asymptotic approximation. This approximation is derived for wing with large aspect ratio and
low sweep angle.

Part of the paper will deal with an application of this method to a real case, that ia
the unsteady experiment carried out with oscillation of the control surfsce on a rigid model on
the Sl-Modane transonic wind-tunnel. These experiments have been part of the ZKP programne, f
sponsored by the German Federal Ministry of Research and Technology and ONERA, with participation
of DFVLR, MBB, VFW-FOKKER and ONERA.

NOTATIONS

b demi envergure

C corde

h fonction ddfinissant le profil

ki frdquence r~duite

k coefficient de portance Ac ,'.X1lTCT

cordseT

i. coefficient de moment (quart avant)

t 0 X~ coordonndes TT-~~Cd -

t temps ci

C, coefficient de portance - -

Cm coefficient de moment (quart avant)-

Cp coefficient de pression instationnaire normalisd 3E

Dxx opdrateur de diffdrences finies paa

Kp coefficient de pression stationnaire j1 o

U nombre de Mach

N noyau

u vitesse de l'icoulement

ot incidence

a intensitd du pompage induit

P intensitO du tangage induit

T rapport des chaleurs spicifiquea

8 amplitude d'oscillation de Is gouverne

8 opdrateur de diff~rence finie

C angle de vrillage

71 envergure normal jade ( 71 lb

X coefficient du terms nonlindaire



%0 angle de flbche

4 potentiel de perturbation

wi pulsation du phdnombne inatationnaire

* phase du coefficient de pression instationnaire

INDICES

* relatif au pompage

b relatif au tangage

I instationnaire

indice d'abscjsse

indice d'ordonnde

portance

m moment ou statique

n indice temporel

t relatif au temps

relatif A l'abscisse

y relatif A l'ordonnge

6 relatif au mouvement de 1s gouverne

I relatif au premier harisonique

ov valeur intermdjaire

0- d~centrfe vers l'aont

em relatif au champ bidimensionnel non perturbi

ABREVIATIONS

PPT Eiquation des Petite. Perturbations Transsoniques

2D bidimensionnel

3D tridimensionnel

CL Couche Limite

I -INTRODUCTION

La pr~diction des dcoulements instationnaires Sur lea aile. supercritiques Aquipant lea
avions de transport actual. eat un problltme particulilrement d~licat. La prfsence d'ondes de choc
remet en cause la hypoth~mes traditionnellea de lin~aritO des ph~nomlnes. Pourtant, que I'on
envisage una 4tude de stabilito pour prdvenir un 6ventuel flottement au que l'on S'int~resse aux
techniques de Contr8le Actif C~n~ralisg MCAXG ou C.C.V. en anglais), ii faut connattre lea charges
atrodynamiques instationnaires agissant sur Is structure.

Dane cette optique, 1'ONERA a entrepris des Otudes exp~rimentales stur lea effets instation-
naires li~s A l'oscillation des gouvernes. Ce. etudes d'abord bidimerisionnelles (1,2] ont et6
etendues A une aite, done lea deux cas il s'agiasait d'un profil supercritique dfveloppE par
I'A~rospatiale, (type RA16SCl). Puis en collaboration avec VFW-FOKKER, MBB, le DFVLR et le
Minjst~re Allemand de Ia Recherche et de Is Technolologie lea champs des pressions irstationnaires
ont Egalement etE mesur~s sur le modhle ZKP qui eat l'une des configurations afroelastiques
tridimensionnelles retenues par VAGARD [3]

Parall~lement A ces 04tudes ex Erimentales, des progrls int~ressants ont 6t obtenus sur le
plan thforique en bidimensionnel (56 . Un. approche tridimensionnelle non lint'uirp Pet en cours
de d~veloppament A 1. Direction des Structures de 1'OMERA main elle n~cessitera des temps de
calcul beaucoup plus important qu'en bidimensionnel. On propose donc ici une approche provisoire
bse sur l'id~e de I'approximation anymptotique pour lea ailes de grand allongement Pt foible
fILlche qui permet d'introduire une correction tridimensionnelle done le calcul bidimensionnel
non lin~aire.

On pr~sente ensuite tine coutpaca-I son entra des t~sultats evxprimentaux Pt des cslculs non
lin~aires bidimensionnels at tridimenaionnels approch~s. Cette covmparaison a'appuie principalement
sur laile ZICP essayfe done I& Soufflerie Sl-tModane de VONERA.

11 - tETHODE DE CALCUL DES EFFETS INSTATIONNAIRES_
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11.1 - Mdthode bidimensionnelle de base

La rdsolution nwndriqie des effets instationnaires sour une aile supercritique ndcessite
tin calcul tridimensionnel non lindaire. Des efforts mont en cours AI&l Division d'Adrodlastjcitd
de 1'ONEPA pouir ddvelopper un tel code de calcul & partir des travaux prdsentds en rdfdrence [5.6]
maim ce code de calcul n'est pas disponible dans linmnddiat et il ndcesmitera des temp. de caicul
asses importants.On se propose donc pouir linstant d'utiliser Is mdthode bidimensionnelle([6] en
ltii apportant des corrections tridimensionnelles.

La mdthode bidimensionnelle ne sera pas dicrite en ddtsil danscet article ayant ddjh fait
l'objet de publications antdrieures [5,6]) Nous rappelerona qu'ele permet de resoudre l'Eqtation
des petites perturbations tranosoniques et instationnaires (1)

ktMS )' ZkM. e' =[4-4 -X!±] (Is)

La r~solution de l'dquation (i&) eat obtenie par tine extension de Is mdthode implicite
de directions alternges propoade par BALLIIAUS £7] . Le sch~ma numdriqie me dicompose en trois pam
et se prdAcote sotis I& formne atiivante

-pam en x

+ '1 +k. (2)~~ [) + atY~,~~jL

-pam de calcul de I. variable Z

4.4 . dm4
Z F ~ .Z," -+ Lk. (2c)

olz fi , & , ont rempectivement les indices du temps, de l'abmcimme et de I'ordonn~e;oi le
maillage utilied eat cartdsien (lee conditions atix limites dti profil soot Ecritem stir tin
segment de droite reprdsentant tine approximation de Is posiion moyenne du profil).

Les mymboles 6x et 6j rcprdaentent respectivenent Is difftrence finie d.dcentr~e
en arri~re suivant x et Is ddrivde seconde centr~se atiivant y. I

D.. eat tin operateur mixte aimilaire A celui de NURMA [8) qtii assure Is diacrdti-
mat ion du terme non iineaire en pr~servant I i& foim Is stabilitE dui schdma (par tin Uscentrement
dons lee zones aupermoniqties),la conservativitE (par tin traitement spdcial des points moniqiem et des
points "choc") et Is lindarimation dti problilme (par tine discrdtisation temporelle appropride dti
terme non lindaire entre lee deux temps h et ( ii. + i)At ).I

Notons qtie le sch~gma ntimdriqtie (2a et 2b) eat intdresaant car il ne gdn(cre que des
matrices tri oti qtidridiagonalea qtii mont rdaolues efficacement par double triangularimation.
Le troisilme ps (2c) calcule Is variable Z point par point et ne ndcessite pam de rdsolution
matricielie. Ce troisitme pas a AtA introdtait pour traiter I& ddrivde aeconde temporelle de
manugre centrde cc qui n'est pam possible dons tin sch~ma A detix pam commse cel ui utilisE en (5]

11.2 - Champ, stationnaire

Avant de faire tin caictil instationnajre ii fatit n~cemmairement avoir tin champ de preamion
stationnaire raisonnable. En effet, puisque Von conaidlre ici le cam dasiles op~rant en r~gime
tranasonique , il serait illusoire de faire tin caicul inatationnaire si Is position du oti des
ondes de choc n'eat pas corrects. On doit donc pr~dire de maniere correcte Is position des
zones stipermoniques. Pour cc faire, il faut connaltre pour chaqtie section d'aile o6 le calcul eat
demandO lea paramlktres A fournir aui calcul bidimensionnel. Ces parametres stationnaires mont
le noimbre de Mach, Vincidence et tine 6ventuelle correction pour tenir compte de Is d~portance
induite par lee effets visqueix stationnaires.

11.2.1 - Correction d'incidence induite

Ls thOorie de lasile d'envergure limit~e eat connue depuis lem travail: de Prandtl, cel
nous dit quo Vincidence effective diffAr. de Vincidence a~rodynamnique de I'Mile I cause de
to vitesse induite par une nappe tourbilloonsire. Celo se traduit dans tine section donnfe par tin
angle induit qui d,4pend de l'Ovolution (suivant lenvergure) de Is portance. On doit donc estimer
Is valeur de cet angle induit stat jonnaire.
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Ce calcul ye Stre fait A partir de Is mdthode tridiinensionnelle des doublets ("doublet
Lattice-method") ddveloppie A l'ONERA h partir des travaux d'ALBANO et RODEEN [9) . Cette mdthode
ne prend pas en campte lea effeta d'dpaisseur, donc si Von veut introduire des effete de portance
il faut considdrer des sections d'ajle planes miles en incidence.

A partir du vrillage gdomttrique de l'aile ZUP tel qu'il eat ddfini en [1 et repria
en figure 1, nous considdrons Is vrillage de plaques planes Equivalent en introduisant i'angle de
portance nulle de chaque section et une correction empirique qui tient compte dee effete visqueux.
Ceci nous donne la loi de vrillage prdsentde en figure 1, loi qui eat introduite dana le programme
liniaire tridimensionnel des doublets. On notera que l'aile eat aupposde infiniment rigide (dautant
qu'elle eat haubande) ce qui nous autorise A ndgliger le ddvrillage adrodynamique (dana le cae d'un
avion,l'aile n'eet pas rigide et ii faudrait tenir compte de s d~formation souslIa charge).

L'6volution du coefficient de portance sinai calculd eat prdsent6 en figure 2, on le
compare aux mesures obtenues dana SI-Modane. L'accord eat reletivement satisfaisent, nous pouvons
donc d~terminer l'incidence de cheque section en envergure en comperant le C1 bidimensionnel
de plaque plane au C1 tridimensionnel calculd de Ia figure 2. Nous obtenons is loi d'incidence
sur cheque profil que nous prdsentons en figure 3 (cette incidence eat ddfinie par rapport A is
corde de chaque aection). On notere que la section du bout de plume (71= .885) oi sont prdlevdes
lea prelsions instationnaires traveille A une incidence feible pour Ia configuration choisie

~~~0.8 Cigt~ L W.l ini;~e.ile '0*), nous conaidererons donc que dans cette configuration

11 elt clair que toute variation d'incidence globale de l'aile (ou tout brequage de la
gouverne) entraine des modifications dana i'incidence de cheque section et que 19 courbe prdsentde
en figure 3 eat slors modifide. A partir du prograimme tridimensionnel lindeire nous ddterminons ces
variations, ainsi en ne considdrant que 1a section TI .885 qui eat instrument6 avec des cepteurs
instetionnaires on trouve que lea corrections d'incidence locale prennent Ia forme

- pour un braquage vera le haut (ndgatif) de la gouverne d'un degr6 i'incidence locale pour
cette section suglnente d'environ 0.395*.

- pour une mile en incidence de l'ensemble de l'aile d'un degr6 Ia section YI - .885 vuit son
incidence effective crottre seulement de 0.725'.

Ces deux dernilres corrections seront appliqudes par Is suite A un exemple concret corepor-
tent A Ia fois une mile en incidence de l'aile et un braquage de Ia gouverne.

11.2.2.- Deajntgg~duiteagJes effete visgueux

11 a'agit 1A d'une correction empirique qui ne se justifie qu'en regard d'une comparaison
avec des essais. Nous avone observd en rdfdrence[61que pour le profil bidimensionnel supercritique
RAl6SCl de l'sdrospstiale Is portence calculde 6tait syatdmatiquement aurdveiude en atationnaire
et ce A cause de is couche limite qui se ddveloppe sur le profil. 11 en rdsulte principelement que
lea ondes de choc se placent tropen srri~bre sur le profil; pour pallier cet inconv~nient is seule
solution qui amdliore Ia comperaison sans ndcessiter l'introduction de is couche limite nous semble
Atre un braquage de Ia gouverne vera le haut. En rdfdrence3, nous avons montrd qu'un braquege de
- 2' (vera le haut) de Ia gouverne donnait de bons rdsultats ; ici n'ayant pas d'essais hidimension-
nele pour lea profile 6quipant l'nile UEP noun appliquerons Is mime correction puieque les
sections sont de type supercritique tout comme le RA16SCI de l'Adrospatiale

11.2.3 - Correction-du-nombre-de-Mach

Pour faire le calcul bidimensionnel ii faut se donner le nombre de Mach incident pour
Ia section conaiddrde. En r~f~rence 110] on trouve certaines remarques en ce qui concerne le
nombre de Mach A consid~rer pour dvaluer le champ de pression stationnaire dens ls section droite
d'une sule cylindrique en attaque oblique (dun angle~p ). Ce nombre de Mach eat thkoriquement le
Mach de I'aile multipli6 psr cos-P alors que des travaux expdrimentaux rlffrence[ll semblent
indiquer que le coefficien t sersit plut~t fZos'P_ pour une sule en fldche. En suivant lea remarques
faites cur le sujet en r~f~rence [ 0] et en appliquant les rlgles de lkandtl-Clauert pourroul
ramener A une section dana ie lit du vent nous avona obtenus que le nombre de Mach Me, du calcul
bidimensionnel 6tait donng par Is formule suivante

L'6qustion (3) ne prdsente aucun probidme pour une nile cylindrique ;ici pour la
maquette ZKP on a une certaine latitude dana le choix de ia fllche qui n'est ps Is mime au bard
d 'attaque et au bord de fuite. Le nombre de Mach Man'est donc d~fini qu'entre deux limites et
seule I'expdrience peut nous permettre de trencher.

11.2.4 - Application des corrections statjonnaires

Nous allons consid~rer deux cal expdrimentaux pour valider lea corrections sastionnaires
telies que nous venons de lea d~finir, cel deux essais aeront repria par Is suite en inststionnsire
pour une excitation hsrmonique de Is gouverne.
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Considdrons tout d'abord lessai 1 . Si l'onn'introduitwacune des corrections stationnaires
que nous venons de d~finir on obtient le r~sultat de calcul prosentd en figure 4 (pour la section
11 - .885 qui est Ia section instrument6e en dynamique). Nous comparons ce rdaultat aux meaures

dana Ia section 71 .85 (donc trbs voisine) qui elle~est instrument6e pour les pressions statiques.
on observe que calcul et essai eont trL~s diff~rents, Is portance calcul46eest ici environ quatre
fois trop importante. Si nous appliquons Ia correction d6finie prdcddennent aur le braquage de la
gouverne (20 vers le haut) et que, nous n6gligeons Ia correction d'incidence relativement faibie pour
cette position en envergure nous obtenons la comparaison prdbentde en figure 5. L'accord caicul-
exp6rience eat meilleur, on observe toutefois tine onde de choc de part et d'autre du profii dens
le calcul, ondes qui ne sont pas observdes exp6rimentalement. Ces ondes de choc diaparaissent si
Von introduit Ia correction du nombre de Mach en tenant compte de Veffet de f1~che, aui nombre de
Mach de calcul Map 0.73 on trotive la comparaison prdaentde en figure 6. L'accord entre lea mesuree
et le caicul eat alors auffisant pour envisager loscillation harmonique de la gouverne autour
de ce champ moyen.

Si nous envisageona maintenant Vessai 2 et que nous appliquons lensembie des corrections
atationnaires sur lincidence, le braquage de Ia gouverne et le nombre de Mach nous obtenons lea
donndes suivantes pour le calcul bidimensionnel

Mcc 0.73 ; Q%= 3.820 806

Ce calcul eat compark aux easais en figure 7. On voit qu'ici encore le champ de preasion
stationnaire calcul6 eat en bon accord avec le champ rnesur4. La position de londe de choc et son
intensit6 sont bien rendus, on petit donc dana ce cas 4galement faire oscilier Ia gouverne autour de
a& pohition moyenne pour g6n6rer un champ de preasion inatationnaire, mais auparavant nous devona
introduire des corrections inatationnaires tridimensionnelies.

11.3 - Prise en compte des effets tridimensionnels lin,~aires

La prise en compte des effets 3-D dana le calcul 2-Dl par tranche d'une aile de grand
allongement savre n~cesaaire, en effet on sait qtie lea effeta inatationnaires sont nettement
accentuks par un calcul bidimensionnel. On petit penser que la diffdrence principale entre lea deux
calcula provient, coimne le proposait Prandtl, d'une vitesse ou d'un angle induit par une nappe
tourbillonnaire, mais ici cet angle induit aerait instationnaire. Cet effet, purement lindaire,
existe mAine si I'aile eat localement aupercritique et nous ailona voir qu'il eat possible d'estimer
l'angle in~jit A partir des m6thodes lin~aires existantes et de corriger de maniire aignificative
le calcul bidimensionnel non lindaire.

La formulation intkgrale du problbme lindaire par la m~thode des doublets peut s'6crire,
en utilisant Ie noyau tridimenaionnel N3D , sous la forme, auivante

(4)

b 41Z

Schdma 1 Notation$
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or Is noyau 3-D s'dcrit

Ott3
0 
est ddfinie I laide du potentiel daccdldration d'une source pulsante. On a doflc

tb +CIZ

=ACP(Aa 1trj .2Lt-S.. tdA (6)

soit

4b refZXA
w(=,-6,o): LM ACP (WA) JfO( t S-V 1) iCL AdU (7) -

Le problL~me initial eat la rdsolution de l'6quation lindaire du potentiel, il se pr~sente
donc sous la forme suivante

5;;30 0z

o604 E eat un op~rateur ne d~pendant que de Ia variable x en d~rivant suivant on
aura

Xx t + T = 0(9)

O n p e u t d o n c c r i r e l t ZV 
C t I rw (10)=PAn C

Considdrons tout d'abord le premier terme du second membre et supposops que laile est de
&r!!an llonement. On peut alors considdrer que le 1Apvanie peu en envergure, ce qui naus pennet
d'dcrire

-c (A.,1  f3 (t A I C6(~~dd (11)

ce qui me transforme en

Ou

W', (2L aC &%) f t L atL-(13)

Ce qui si Von considare le problfme bidimensionnel lin~aire

+ 0 (14)

nous permet d'4crire

Nous reconnaisoons 1A Is formulation intdgrale du probl~me lingaire bidimensionnel,
l'dquation (10) devient &lore
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w (x L~" AC (t ) (17)

- b -et -0

Nous pouvons donc introduire la notion d'un angle induit S qui eat repr~sent6 par le
deuxi~me terme du second membre de (17) 4

mais si lsile est de grand allongement on peut considdrer que

-O D ~ e ~ J o d A i 3 -t (19)

car Z12 < x-~ AL

soit

6= 8~ C jf( ( ,- 3 ,0 dt dAY (20)

on d~finjt:

O1Z

~3 C1. CPV iv M (21)

Ke(v (22)

on a alors: v _0
413

On vojt donc maintenant que S.n'eat fonction que de 4~ seul;6.Z repr~sente la
correction A apporter au bidimensionnel pour prendre en compte les ffets tridimensionnels, (17)
devient:

Nous pouvons multiplier (24) par une fonction 1( x) (A d~finir) et int~grer le long
de is corde, nous obtenons

61 (1 felt(25)

+ (Y )CL7

ou an changeant X en - x dana le second membre de (25)

*()wXvl L. = 6 1 Crp (.A~,, j) NWu (26)_) u w

4 1fr, +,tIL

Lm menons m mitmn :



1-8

06i 41L eat Is p..rtance bidimensionnelle attachee au pompage. Nous obtenona finalement 1'6quation
int~gro-diff~rentielle (Prandtl en stationnaire, Reissner en instationnaire)

~'(x) w(o 1 . )d zL-L - b ch (8

qui permet de caicuier A 0 puis langle induit. Mais diaposant d'un programme tridimensionnel
lin~aire, nous pouvona obtenir Ia portance ~0 (~jdirectement, nous tirons donc de 1'6quation
(28) Ia valeur S.. ) CIL'

(29

6 ~~ -k he,'b 0 Eetiio t. CIL.tA CP (JA) N Z (- .4, 3 ) & dx (30)

- i./L ACP (- e/z,lJ( N' 2 (. -u (31) cu

Donc en d~finissant W0 comme Is portance bidimensionnefle de is tranche consid~r~e
nous obtenons:

8.A3 D 3( 2 0 o.) (32)

Cette dernilce expression am~ne quelques remarques. Tout d'abord 65,j )a' eat proportionnel
. .,c'eat donc on pompage dont l'amplitude 0( eat Ia valeur entre crochets ;on notera

6galement que si le probl Nme tridimensionnel eat quasiment bidimensionnel langle induit s'annule

-3 ItO ~2 0 ). Si 0, eat l'amplitude du pompage on a

gL3[ 2O) + CK C (33)

Cette 6galit6 indique que le pompage que Von superpose au probl~me bidimensionnel sert
h r6tablir Is valeur correcte de la portance. On peut g~ndraiiser cette idee en prenant pour
valeur 6, au lieu d'une fonction conatante par tranche une loi lin6aire suivant Is corde.
Toute loi lin~aire suivant Ia corde eat la auperpositon d'un pompage et d'un tangage ;on
d~terminera donc lea deux param~tres df, et P (qui repr6sente lea intenait~a reapectivea
du pompage et du tangage) en pr~aervant non seulement Ia portance mais aussi le moment au
quart avant dana Is section soit:

~30 0 + Ck Rt -p b
(34)

ot & et ~8 b sont reapectivement lea portance et Moment (quart avant) lies au tangage.

La resolution du syat~me (34) pour determiner lea valeurs a' et f3n6ceaite donc is
connaissance des portances et momenta do champ tridimensionnel lin~aire, ce champ eat calcul6
A partir de Is m~thode tridimensionnelle instationnaire dite m~thode des doublets. Connaissant
ces valeura on injecte dans la m~thode non lin6aire Lin mode d'oscillation qui eat Ia superposition
du moovement consid~r6, d'un mode de tangage au quart avant et d'un mode de pompage ;ces trois
souvementa 65tant d~phas6s lea uns par rapport aux autres puisque cK et sont des nombres
complexes.

Noos allons voir dana le paragraphe suivant des applications de cette technique.

III - COMPARAISON DUI CALCUL AUX MESURES INSTATIONNAIRES SUR L'AILE ZUP

Les mesores inatationnaires prelev6es sur la maquette UMP ont 6t6 obtenoes pour deux

configurations. La premiore correspond h l'aile hauban~e h~ son extrt~mit6 avec uine gouverne
oscillant de mani~re harmonique, alors que pour Is seconde laile eat libre et excit~5e h Is fr~quen-
ce d'un mode propre par l'oscillation de Is gouverne. Nous limiterons notre comparaison h Is
premi~re configuraion car nous ne connaissons pas lea valeura des flt~hes engendries par le
mode propre. Cc faisant, Is seule section de mesures instationnaires ciO Von observe des 6volutions

de pression significatives eat Is section 11 - .885. Lea autres sections de mesores 11 - .41
at 11 -. 64 soot trop 6loign~es de Is gouverne qui avec une profondeur de. 22.5 t s'6tend en
envergure de In - .84 a 11 - .99. Moos allons consid~r6 pour uin mime nombre de. Mach de laile

M -078 des oscllations instationnaires sotour des champs stationnaires qui nt d'ores et
dMjO1E calicul~s au sparagraphe 11. Nous pr~senterooa diverses comparsisons pour bien mettre en
evidence l'importance de Is correction tridimensionoelle.

111.1- Comparaisons pour Mal ' 0.78 , u aile 0 * , 6.il
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Le champ de preasion stationnaire qui Bert de point de dkpart A l'6volution instationnaire
eat celui pr~sentd en figure 6. La frdquence d'oscillation de la gouverne eat de 20 Hz (ce qui
correspond A une fr~quence r~duite tjc/q,=.24).

L'amplitude d'oscillation de la gouverne eat 6S.= 1'. Si V'on applique directement ls
mdthode instationnaire sans introduirs lea corrections tridimensionnelles (nous noterona 2.0
Ia comparaison des premiers harmoniques calculds et mesur~s du coefficient de preasion normalis6
A 1'extrados ( Cp4 ) eat prdaent~e en figure 8. On observe que le module calculd eat nettement
surdvalud (un facteur dix dana ia partie smont du profil).

Si maintanant nous introduiaona lea corrections tridimensionnelles (nous noterons 50 D
pour ce faire nous utilisona le systbme d'6quations (34) pour d~finir le pompage et le tangage
induits qui se superposent au mouvement de Is gouverns, nous obtanons Is comparaison de is figure 9.
Le module calcul6 eat fortement r~duit par cette correction mais ii restS cependant trop fort.
Si on considbre lea valeurs obtenues par Ia m~thode linkaire des doublets dont le r6sultat eat
Agaiement port6 en figure 9 on arrive A la mime conclusion. On peut donc penser qu on eat lb en
pr~aence d'effeta visqueux importants qui comma on le sait ont tendance A r~duire 1'efficacit6
inatationnaire sur is gouverne. A partir des travaux de GRENON at al. [ 4) aur lea possibilit~s
de couplags du fluids parfait et de ia couche limite on peut essayer de prendre en compte une
partie des effets viaqueux en consid~rant qua Vexcitation efficace n'est qu'une certaine fraction
de lexcitstion de ia gouverne. En effet, au momns en aubsonique, le principal effet de is couche .-

limite instationnaire eat de r~duire le module du coefficient de preasion instationnaire sans trop
affecter Is phase. En figure 10 nous prdsentons le r~sultat d'un calcul (P.P.T 3D + "CL") obtenu
par une r~duction arbitraire du d~battament de Is gouverne de 25 % et aur l'extrados du profil
seulement. Le choix d'un abattement sur l'extrados saul vient d'une remarque faite A partir des
assais. En effet, dana cette configuration le module mesur6 de Ia preasion instationnaire eat
nettement plus faibie aur l'extrados que aur l'intrados ce qui nous a semb16 9tre ie fait d'une
predominance des effets visqusux du c8t6 extrados. L'analyse du r~sultat obtenu montre bien qua le
module de la pression instationnaire eat r~duit, mais de mani~tre insuffisante. Le comportement
de is phase vabien dans ie Sans de ce qui eat observ6 expdrimentalement mais Is correction eat trop
importante principsiement au bord d'attaque. On peut donc penser qu'un abattement Sur lea deux
faces du profii et diffdrent de part* et d'autre aursit permia d'obtenir une bonne comparaison
th~orie-exp~rience. Il semble donc bien qu 'une meilleure pr~diction des champs de pressiona
instationnairas passe par is prise en compte de Ia couche limits instationnaire.

Si ion consid~re lea valeurs de Ia portance at du moment quart avant pour ce cas on
obtient le tableau suivant:

CC rsn

Module Phase Module Phase

P.P.T. 2D 3.85 - 250 1.0 + 30

P.P.T. 3D 1.76 - 40 .71 + 50

ESSAI 1.04 50 .45 + 10

DOUBLETS 1.77 - 10 .72 40

P.P.T.
3D + "C.L" 1.27 40 .57 6

Plus qua lea valeurs locales despressions aur le profil ce sont ces grandeura qui ont de
l'importance si ion a'intdresae par exemple sux calculs de flottament. On remarqusra tout d'abord
que si ion ne tient pas compte des effeta tridimensionnela (P.P.T. 2D) is r~sultat est tr~s loin
ds assais. La prise an compte des effeta tridimensionnela (P.P.T 3D) am~liors seniblement Ia
comparaison mas ne fournit pas une meilisure approximation qu'un programme tridimensionnel linkaire
(ici iea doublets). Par contre la priase an compte d'effets visqusux (P.P.T 3D + "CL") bien qua
tres groasi~rement 6bsuch~e ici fournit une correction appr~ciable de Is portance at du moment. On
doit donc accentuer notre effort pour un coupiage du calcul de fluids parfait et de ia couche
limite en instationnairs. 11 est bien s~r dvident qu'un tel couplage ne psut pas se faire A
partir d'uns m~thode lin~aire de type doubleta, o~i lea effeta d'6paisseur sont n~glig46s St ox)
ion ne tient pas compe dea effeta non iindairea comme lea ondes de choc qui interagiasent fortement
avec is couche limits.

111.2 - Comparaiaons pour Maile 0.78, (laile - 20 ,
6

sile - 60

Le champ stationnaire correspondant A cette configuration eat celui de Is figure 7. La
frL~quence d'osciilation de Is gouverne eat ici de 10 Hz. L'amplitude d'oscillation de ia gouverne
sat 61 1.90. Nous pr~sentons en figure 11 ls r~auitst obtenu par is calcul dana le cas o~l
ion ne tient pan compte des effeta tridimensionnela inatationnaires. Ici encore les modules du
coefficient de preasion sont tr~s nettement sur~valuds. On peut noter que is module du premier
harmonique du coefficient de pression sat tr~s important aux environs de 25 % de Ia cords Wcest
Ia zone qui eat balay~e par l'onde de choc), ls module d~borde largement du cadre du dessin
puisque ie module cslculO atteind In vaisur 27.Cette zone eat 6galement iesaibge des principales
non lin~aritks, Sinai localement is module du second harmoniqus du coefficient de preasion peut
valoir jusquBA 14, et is troisifte juaquBA 8. Sur lea valeurs int~gr~es ds portance St de moment
(au quart avant) le module du second harmonique repr~aente cependant moins de I Z du module du
premier harmonique.
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Si V'on applique In correction tridimensionnelle instationnaire du paragraphe 11.3 on
obtient le r~sultat pr~sente en figure 12. L'excurcion du choc est ici senciblement r~duite et si
l'on observe un Pic de prescian autour de 25 % de Is corde Is largeur de ce Pic est sensiblement
plus faible que dans le cas pr~ctdent figure 11. On remarquera que le module du Pic de pression
cslculO est en bon accord avec celui observ6 exp~rimentalement. Paradoxalement, les effete visqueux
semblent ici ;tre senciblement mains important spuicque les modules calcul~s cant sensiblement en
accord avac ceux mesur~s. On doit probablemant cela au braquage mayan de Is gouvarna ( 6 a - - 6')

qui 6quipe laile, ce braquage est favorable A Is couche limite de l'extrados au mains au niveau de
Is gouverne. En ce qui concerne Is phase l'accord eat relativement ban sauf dans Is rogion du choc,
on peut voir 1k 6galement un effet vicqueux. En affat Is phase exp~rimentale 

6
volue qualitativement

conmme Is phase calcul~e maic it samble qu'ele ne coit pas capable d'Ovoluer susci rapidement. ce
lissage peut Ctre compric caome le r~isultat de l'interaction de l'onde de choc et de Ia couche
limite qui n'est bjen Bur pas pris en compte dens le calcul.

IV - POSSIBILITES OFFERTES POUR UN CALCUL DE P-REDICTION DU FLOTTENENT

La pr.ivention d'un 6ventuel flottement cur lea silas aupercritiquec qui 4kuipent lee avions
de transport actuels scappuie encore aujourd'hui cur des m~thodes lin~aires canine Is m~thode des
doublets. Ces m~thodec qui na parmettant pae de tenir compte dec ondec de choc cant donc sujettes
A caution dens le domaine transconique. II nous semble donc n~cesfire d'aller plus loin dens Is
pr~diction en utilisant dec m~thodes non lin~aires du type de celle qui a Ot6 pr6sant~e ici, soit
pour justifier l'utilisation des m~thodes lin~aires, soit pour faire ressortir leurs insuffisancee.

Un tel calcul s'il apparait de prime chord comme particulit'rement complexe peut b~tn~ficier
d'un certain nombre de remarques

- in~arit6 et hcrmonicit6

En transconique conene nouc venons de Ie voir tout particuli~rement au passage des
andes de choc lea coefficients de prassion ant une 6volution qui n'eet ni lin6aire ni hermonique.r
Cependant lee coefficients globaux de portances et moments peuvent ftre consid6r~s cosine harmoniques
et lin~aires.

Cette remarque qui s appuie cur lea r~sultats des calculs pr~sent
6
e ici ou en r~f6rence

[5,61 rejoint des observations exp6rimentales dont celles de Ia r~f.~rence[Iz]

-superposition

Le Principe de superposition des mouvements est~galtement fondamental en a6ro6lasticit6,
it permet de limiter le nombre dec calcule en ne consid6rant qua des modes tMlmentaires(un pompage,
un tangage at una gouvarna). Par superposition on paut Ai partir de ces modes simples reconstruire
un autre mode. Par exemple on tangage autour de Ia mi-corde superpos*5 A~ un pompage donnera lee
mames forces instationnaires qu'un tangage autour du quart avant. Dane le cae de profils non
d6coll6s ce Principe resta valable et a 6~t6 vt~rifi6 exp~rimentalement en rof~rence [12].

On peut donc anvisgar un (alcul de flottement en r6gime transeonique de mani?,re
sensiblament plus simple. A partir du calcul non lin~aire dane un certain nombre de trenches
repri~sentatives de l'aile on d~termine lee coefficients de portances et moments 1i~s eux modes
616mentaires. Puisque cas coefficients variant lin~airement, que seul Ie premier harmonique eat
significatif et qua Ia Principe de superposition recte applicable on peut construire Ia matrice
des coefficients a6rodynamiques. On petit alors rt~soudre le syst~me tin~aire traditionnel qui
d6coule de I 6quation du flottemant o6 intarviennent outre Is matrice des coefficients a~rodynamiques
lee matrices de masse, de reideur et (ventuellement d'amortiacement ; ce niveau on n's donc
plus A se pr~occuper des ph6nom~nes non lin~aires.

Pour Iinstant un tel calcul at en cours de d~veloppement A Ia division de laro6lasti-
cit6 de I'ONERA. Dane un premier temps ne disposant pas encore d'un calcul coupI6 avec Is couche
limita instationnaire Ia mnatrica des coefficients aSradynamiques eat construite sans tenir compte
des effete visqueux. Cette hypoth,'se nous semble acceptable bien qua nous ayons vu au paragraphe
111.1 que lea effete visqueux instationnairec 6taient importants, en effet dans un celcul de
flottement (cur des ailes de ce type) Is participation des gouvernes est tr~s faible et l'on paut
penser qua lea modes 616mentaires cant mains sensibles aux effets visquaux qu'un mode de gouverne.

V - CONCLUSION

L',svaluation des champs de pression inctationnaire induit cur li'ile ZEP par I'oscills-
tian de Is gouverne a 6t entreprise A Vaide du programmne bidimencionnel de r~solut ion de l'6quation
non linesire des petites perturbations tranesoniques. Aprbs evoir intraduit cartainec corrections
propres A g~n~rer un champ de pression stetionnaire correct Is notion d'angle induit tridimencionnel
instetionnaire a 6t d~veloppe. Cet angle induit 6valu6 A partir d'un calcul tridimensionnel de
doublets a Wt introduit dans la m~lthode non lin~aire pour lui apporter una correction tridimension-
nalle. Cette correction a act avi~r~' tree interessante m~me dana Ie cas oi I'an se trouva en
pr~sence d'ondes de choc, en effet si l'on na tiant pas compte des effets tridimensionnels
instationnaires lea pressions calcul~es sant trba sensiblement sur~valu~es par rapport Bs assais.

L'importance des effete visquatma 41galement W soulign~elors de Is comparaison sux esaas.
11 semble souhaitable de disposer rapidement d'un calcul coupl# entre Is couche limite instationnaire
at Is calcul non linesire pour obtenir une meilleura pr~diction.



Les possibzlitds offertes par cette approche en regard de Is prediction du flottement sont
46galement analys~es. 11 semble qu'un tel calcul Bait envisageable puisque lea portances et moments
satisfont au Principa de superposition at gardent un cosiportement harmonique et lin~aire. Ce calcul
actuellement en cours h la Division de l'Adro~lasticit6 de IONERA parmettrs d'apporter une r~ponse
au problame que pose actuellement 1'utilisation des m~thodes lin~aires aur lea ailee supercritiques
6quipant lea avions de transport actuels.
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