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THEME

The propeller has become a focus of attention after being neglected for many years. [t has long been appreciated that
the propeller is a most efficient means of propulsion up to Mach No. 0.6 for old technology propelers. However, this
efficiency has been realized at the expense of high noise and vibration levels.

The resurgence of interest in propeller technology that started in the mid-1970’s, has brought with it several interesting
developments, among which the propfan is perhaps the most novel. Recent studies indicate that the propfan can operate with
an aerodynamic efficiency of 80% at Mach No. (.8 and that makes it a very serious contender to the fan-jet in a speed regime
that has hitherto been its exclusive domain. The advent of the supercritical airfoil is another significant recent development
that is already beginning to influence modern propeller design.

The propfan has near field noise problems at cruise because blade extremities become supersonic. This will require
novel means to reduce cabin noise level to acceptable standards, without incuiring excessive weight penalties.

It was intended that the symposium should provide a “state of the art review” of the following areas: acrodynamic design
and testing of modern propellers, acoustic and vibration environmental problems and their solutions, and considerations in
the integration of propeller-airframe.

* x & *

Apres avoir ét¢ négligée pendant des années, I'hélice est redevenue un centre d'attention. On reconnait depuis
lonytemps qu'elle constitue un moyen de propulsion tres efficace jusqu'a Mach 0,6 lorsqu'il s’agit d’une hélice de technologie
ancienne. Toutefois, cette efficacité a été obtenue au prix de niveaux élevés de bruit et de vib: ations.

Le regain d'intérét pour la technologic des hélices a commencé a se manifester vers le milieu des années 70 et s’est
accompagné de plusieurs développements intéressants, parmi lesquels le turbopropulseur avec soufflante est peut-étre le
plus original. De récentes études indiquent que le turbopropulseur avec soufflante peut avoir un rendement aérodynamique
de 80% a Mach 0,8, ce qui en fait un séricux concurrent du turboréacteur a soufflante pour une gamme de vitesses qui a été
jusqu'ici son domaine exclusif. L'apparition récente du profil aérodynamique critique constitue encore un développement
important qui commence déja a influer sur la conception des hélices modernes.

Le turbopropulseur avec soufflante pose des problemes de champ proche au régime de croisiére ou les extrémités des
pale deviennent supersoniques. 11 faudra donc trouver des solutions nouvelles pour réduire le niveau de bruit en cabine .t
atteindre des normes acceptables sans pénalités excessives au plan pondéral.

L objectif du Symposium était de rendre compte de I'état de 'art dans les domaines suivants: conception ct essais
aérodynamiques des hélices de technologie moderne, problemes d’environnement aux plans de Facoustique et des
vibrations, solutions a ces problemes, et considération sur l'intégration des hélices a la cellule.
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A REVIEW OF ADVANCED TURBOPROP TRANSPORT ACTIVITIES
by
Roy H. Lange
Manager, Advanced Concepts Department
Dept. 72-79, Zone 419
Lockheed-Georgia Company
Marietta, Georgia 30063

SUMMARY .

The application of advanced technoclogies shows the potential for significant improve-
ment in the fuel efficiency and operating costs of future transport aircraft envisioned
for operation in the 1990s time period. One of the more promising advanced technologies
is embodied in an advanced turboprop concept originated by Hamilton Standard and NASA and
known as the propfan. The concept features a highly loaded, multibladed, variable pitch
propeller geared to a high pressure ratio gas turbine engine. The blades have high
sweepback and advanced airfoil sections to achieve 80 percent propulsive efficiency at
M=0.80 cruise speed. Aircraft system studies have shown improvements in fuel efficiency
of 15-20 percent for propfan advanced transport air-raft as compared to equivalent turko-
fan transports. Beginning with the Lockheed C-130 and Electra turboprop aircraft, this
paper presents an overview of the evolution of propfan aircraft design concepts and system
studies. These system studies include possible civil and military transport applications
and data on the performance, community and far-field noise characteristics and operating
costs of propfan aircraft design concepts. NASA Aircraft Energy Efficiency (ACEE) program
propfan projects with industry are reviewed with respect to system studies ot propfan air-
craft and recommended flight development programs.

INTRODUCTION

Lockheed involvement in propeller aircraft is exemplified by the successful turboprop
aircraft programs of the C-130H Hercules and its civil counterpart, the L-100-30, and the
Model 188 Electra and its military counterpart, the P-3 Orion, shown in Figure 1. These
aircraft utilize propellers with the latest state-of-the-art for their time of development.
For this propeller technology, the highest cruise speeds attainable with good efficiency
were limited to Mach 0.60 (360 knots). The jet engines introduced in the 1960s provided
high subsonic speed capability which was desired by the civil and military transport air-
craft operators. The improvements in fuel consumption brought about by the low by-pass-
ratio followed by the high by-pass-ratio turbofan engines combined with increased reli-
ability further consolidated the use of these engines on all new transport aircraft up to
the present time. There was no comparable technology development for advanced propellers.

The dramatic increases in fuel prices since 1973 resulted in fuel costs becoming an
increasingly larger part of the direct operating costs of aircraft as shown in Figure 2.
The prediction of fuel prices shown here was made before the present world oil situation, so the $2 per
gallon fuel price for 1985 may not occur. Nevertheless, it is expected that fuel costs will constitute at
least 65 percent of the direct operating costs of aircraft from the present time onward. Therefor:, the in-
creasing fuel costs provided the motivation for serious consideration of advanced tech-
nologies directed toward increased fuel efficiency of transport aircraft., Since the
early 1970s the industry and government agencies, including the Air Force, Navy, NASA,
and others worked jointly in programs on the development and timely application of
advanced technologies. The NASA Aircraft Energy Efficiency, ACEE, program initiated in
1973, was a joint program with industry on advanced technologies for aircraft fuel
efficiency (References 1,2). This NASA program provided the impetus for the development
of an advanced turboprop concept initiated in 1975 by the Hamilton Standard division of
United Technologies and known as the propfan (Reference 3). The propfan concept utilizes
technologies to achieve 80 percent propulsive efficiency at M=0.80 (480 knots). Moreover,
aircraft system studies have shown fuel savings of about 20 percent as compared to counter-
part aircraft powered by turbofan engines. An excellent review of the NASA advanced turbo-
prop program is contained in Reference 4.

There are several technical issues which must be resolved before the propfan can be
utilized on production aircraft; these include the propeller structural integrity, the
aerodynamic interference effects and installed performance, and cabin noise. This paper
presents an overview of propfan aircraft design concepts and system studies and tests
directed toward the resolution of the technical issues. The system studies include civil
and military transport applications and data on the performance, noise, and operating costs
of propfan aircraft design concepts. NASA propfan projects with industry including the
Propfan Test Assessment, PTA, program are also reviewed.

PROPFAN TECHNOLOGY

The propfan concept shown in Figures 3 and 4 features a highly loaded, multibladed,
variable pitch propeller geared to a high pressure ratio gas turbine engine. The pro-
peller blades have tip sweep and advanced airfoil sections to achieve Lhe design goals
of 80 percent propulsive efficiency at M=0.80 cruise speed. High subsonic speed wind-
tunnel tests cn a 24.5 inch diameter propfan have verified the predicted 80 percent
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propulsive efficiency at M=0.80 speeds (References 5-7). The comparison of propulsive
efficiencies of turbofan and turboprop systems of Figure 5 shows the higher efficiency
of the propfan (advanced turboprop) over that for the Electra-type turboprops and the
turbofans in the Mach 0.60 to 0.80 range. At M=0,8 the propfan is projected to have a
propulsive efficiency about 15 percent greater than that for a high-bypass ratio turbo-
fan, and the improvement is even larger at M=0.70. The relatively thin, sweptback, and
large number of propeller blades are required to increase efficiency, reduce noise, and
absorb the high engine power requirements for high subsonic cruise speeds (Reference 8).

As noted earlier, there are several technical issues to be resolved before the ex-
pected performance gains can be realized in an installation of a propfan on a transport
aircraft. The aerodynamic/propulsion interference for a propfan installation on a trans-
port aircraft wing is illustrated in Figure 6. The propfan rotation produces a non-
uniform flow including an upwash on one side of the wing leading edge and a downwash on
the other. 1In addition, there is an increase in velocity over the wing which, though
small, could be troublesome on a supercritical airfoil which has mixed subsonic and super-
sonic flow fields. On a sweptback wing there is additional interference and nonuniform
flow since the inboard propfan blade is nearer to the leading edge of the wing than is
the outboard propfan blade. Wind tunnel tests have been conducted at the NASA Ames 14-
foot tunnel as shown in Figure 7 with a propfan mounted on a semispan sweptback wing in
order to assess the aerod:namic interference and installation drag effects for a Mach
number range of 0.60 to 0.85 for the Hamilton Standard SR-2 (unswept) eight-blade propfan
geometry (References 9,10). The analysis of these experimental data, and comparison with
advanced computational methods for relevant wing/nacelle/slipstream parameters, was per-
formed under contract to the NASA Ames Research Center by the Lockheed-Georgia Company
(Reference 11). These and continuing research activities will provide for more accurate
estimates of the installed performance of propfan propulsive systems on transport aircraft.

The previous discussion of interference effects of the propfan has been directed to
the normal or generic installation of the propfan on the wing of the aircraft. Alterna-
tive propfan locations on the aircraft tor both tractor and pusher arrangements are
feasible as depicted in Figure 8, and the aft-mounted arrangements eliminate the un-
desirable interference effects associated with the wing-mounted installations. Studies
have been made of these alternative propfan locations, and, for example, on a short-to-
medium range aircraft, the ranking of most desirable locations is: first, horizontal tail
aft mounted; second, wing mounted; and third, aft fuselage pylon mounted (Reference 12).
The alternative propfan installations have their own peculiar problem areas such as the
engine~out considerations for the wing-tip mounted installation, weight and balance for
the aft-mounted installations, and wing torsion considerations for wing-mounted pusher
installations.

PROPFAN AIRCRAFT SYSTEM STUDIES

There have been continuing studies of the effects on performance and operating costs
for the application of propfan propulsion systems on transport aircraft. Aircraft systems
studies must address the design integration of all aspects of the propfan propulsion
system, and, as illustrated in Figure 9, the major areas include the engine, gearbox and
propeller mechanical components, propeller/nacelle integration, installation aerodynamics,
and the cabin environments of noise and vibration. It is not the intent in this paper to
discuss the complex and interactive design efforts in each of the major areas shown in
Figure 9, but rather to review the major results of several system studies.

The initial propfan aircraft system studies were performed by Boeing, Douglas, and
Lockheed in the NASA funded studies on Reducing the Energy of the Commercial Air Transporta-
tion (RECAT) system reported in 1976 (References 13-19). 1In general, the results of these
design system studies for medium-range transports showed fuel savings of 15 to 20 percent
for wing-mounted propfan aircraft as compared to counterpart turbofan powered aircraft for
the same mission characteristics and cruising at M=0.80. The fuel savings represent a re-
duction in direct operating costs ranging from 5 to 10 percent for a fuel cost of 60 cents
per gallon. An excellent review of the status of propfan technology at the end of 1977
is provided in Reference 20. Lockheed and Douglas propfan concepts are shown in Figure 10.

Recent system studies of the propfan cargo aircraft conducted by Lockheed have in-
cluded company-funded and NASA-funded efforts. The NASA-funded study emphasized the
prediction of aircraft noise and noise footprints in the terminal area for fuel-efficient
propfan cargo aircraft. Parametric variations of aircraft and propeller characteristics
were investigated for Mach numbers of 0.60 to 0.80 to determine their effects on noise-
print areas, fuel consumption, and direct operating costs. Optimized aircraft were
selected and compared with counterpart turbofan aircraft to provide a basis for comparison
of the two propulsion systems (References 21,22). In these studies the engine thrust and
horsepower levels were sized for M=0,.80 cruise conditions and the take-off field lengths
were a fall out of this sizing process. Two-engine aircraft with cargo payloads from
30,000 pounds to 60,000 pounds and a four-engine aircraft with a payload of 135,000 pounds
were investigated. An artist's sketch of the two engine aircraft is presented in Figure
11. Representative results of the study in Figure 12 at a cruise Mach number of 0.75
show significant improvements in block fuel, fuel efficiency, direct operating costs (DOC)
and field length for propfan aircraft as compared to that for equivalent turbofan aircraft.
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These improvements are 20 percent and 18 percent for block fuel and 14 percent and 8 per-

cent in DOC for the two and four engine aircraft, respectively. An interesting performance
improvement is the reduction in field length of 21 percent and 38 percent which are useful
.4 STOL capability and reduced community noise.

The far-field noise characteristics of the two ard four engine propfan and turbofan
aircraft are compared with the FAR 36 Stage 3 require™ -+s in Figure 13. As shown, all
configurations comply with the regulations with the propfan aircraft showing lower noise
levels than the turbofan aircraft, The improved airfield performance of the propfan air-
craft in achieving larger climb-out angles at takeoff is reflected in the lower noise
levels shown on the chart for thr takeoff fly-over noise as compared to the turbofan air-
craft. It is also seen that noise for the approach fly-over condition is more difficult
to reduce for both types of propulsion systems.

Alt'wough the aircraft comply with the FAR 36 Stage 3 noise criteria of Figure 13,
the size of the total area affected by the noise is of importance in dealing with affects
of aircraft noise on the community around an airport. In the study reported in References
21,22, calculations were made of the noise footprints for noise levels of 70, 80, and 90
EPNdB. The results showed that the propfan aircraft had smaller noise footprints at 90
EPNdAB than that for the turbofan aircraft; but the reverse was true for the two lower
noise levels. Whereas these results are of interest, it is felt that the data would be
more meaningful for aircraft which are designed to greater detail and depth than that for
the ~ircraft reported in this study.

The near-field noise for the cabin of the aircraft involves the determination of the
amount of noise attenuation material required in the fuselage to provide the desired pas-
senger comfort level. 1In order to obtain noise data for the propfan, flight tests were
made in 1981 at the NASA Dryden Flight Research Facility on a JetStar aircraft with a 24.5
inch diameter propfan mounted above the fuselage as shown in Figure 14, The noise was
measured by microphones mounted on the surface of the fuselage. Additional noise data
will be obtained at larger s.ale in the NASA/Lockheed Propfan Test Assessment program
which will be discussed later in this paper.

An obvious approach to minimizing the swirl interference of the propfan is the use
of counter rotation as depicted in Figure 15. The use of counter rotation propellers is
not new, of course, and has been used in the past on aircraft such as the Convair R3Y-1,
Northrop XB-35, Avro Shackelton, Tupolev TU-20 Bear, and others. These previous sy:items
were faced with complexity, weight and costs as compared to their single rotation installa-
tions. Recent activities sponsored by NASA, therefore, are directed to determine whether
the performance benefits of a current state-of-the-art counter rotation propfan installa-
tion would provide substantial benefits to offset the complexity, weight and cost of a
single rotation system (see Reference 23).

Aircraft design system studies were performed on M=0.8 cruise speed, 100 passenger

transports with a maxinum range of 1300 nautical miles. 1In order to determine the benefits
due to counter rotation, aircraft were designed to perform the identical mission and with
single and counter rotection propfan installations. A general arrangement of the counter
rotation propfan transpourt is shown in Figure 16, Engine performance data are based on
the Pratt and Whitney STS 589 turboshaft engine. Design parameters for the system study
include 82dBA cabin noise level limit and FAR 36 - Stage 3 exterior noise constraints.
An in-line differential planetary gearbox was selected for the counter rotation system
and the offset compound idler arrangement was selected for the single rotation system,
These gearbox determinations are based on a separate study on reduction gear concepts
reported in Reference 24,

For a 400 nautical mile range, the advanced counter rotation propfan transport shows
a fuel savings of 8 percent and a reduction in direct operating costs, DOC, of 2,5 percent
as compared to a counterpart advanced single rotation propfan transport. It is felt that
the benefits due to counter rotation merit continued researci and development activities.
Furthermore, no serious problems have been identified that might prevent the realization
of these benefits.

TECHNOLOGY READINESS

In order to establish technology readiness in the late 1980's for the propfan, it
became abundantly clear early in the program that flight tests of a propfan installation
on a generic transport aircraft would be required to resolve some of the major concerns
relative to structural integrity, installed performance, and noise and vibration. Aceord-
ingly, as part of the NASA Advanced Turboprop program, funded studies were awarded to
Douglas Aircraft Company and the Lockheed-Georgia Company for system studies of candidate
testbed aircraft to accomplish the flight test program (References 25,26). These testbed
aircraft are required to cruise at M=0.80 to 30,000 feet altitude. The major object:ive
of these studies is to determine to what extent demonstration of technology readiness can
be accomplished by means of a flight testbed aircraft. Candidate propeller drive syste.s
and aircraft combinations were selected and a program plan including schedules and costs
were developed. Douglas Aircraft studied several versions of the DC-9 as the testbed air-
craft. Lockheed-Georgia surveyed NASA inventory aircraft including the C-141A, KC-135A,
JetStar, B-52B, and Gulfstream II. The Lockheed recommended testbed system included an
Allison XT-701 turboshaft engine with 8070 sea level static horsepower, a T56A-14 gearbox,



-4

Hamilton Standard 9 foot diameter propfan, and the Gulfstream II aircraft. The results
of this testbed study provided a significant input to the successful Lockheed proposal to
the NASA Lewis Research Center in October 1983 for the Propfan Test Assessment program,

Another purpose of the Advanced Turboprop Testbed System Study was to identify
technical areas of concern which can best be resolved by means of large-scale flight re-
search. As compared with previous wind tunnel and small-scale flight tests of the prop-
fan as described previously, the large scale flight research testbed aircraft provides
operating conditions fully representative of flight operations at M=0.80 and 30,000 feet
in altitude and also at sou~ off-design flight conditions. This flight research output
is essentially that for the Propfan Test As:.iessment program. A review of the flight
research output data and applications toward the resolution of the major technical issues
of concern ig provided in Figure 17. The technical data output is arranged into three
major areas: (a) verification of design methodology, (b) scale effects, and (c) corre-
lation of wind-tunnel and flight tests., Hamilton Standard wus awarded a NASA contract in
1983 to design, fabricate, and ground test a 9-foot diameter propfan for the Large-Scale
Advanced Propeller (LAP) program. Thus the LAP program and the Propfan Test Assessment
(PTA) programs will be closely coordinated and together should establish the technology
readiness of the propfan in the late 1980s. The Lockheed PTA system depicted in Figure
18 includes the Gulfstream II aircraft, the Hamilton Standard 9-foot diameter propfan,
and the Allison 570-M78 engine and drive system. The Allison 570-M78 is an industrial
derivative of the XT-701 engine previously mentioned. According to the PTA schedule,
flight test data will be generated in 1984 (see Reference 27).

CONCLUDING REMARKS

One of the more promising advanced technologies for improved efficiency of future
transport aircraft is the Hamilton Standard and NASA propfan concept which has the potential for
fuel savings of 15-20 percent over that for an equivalent advanced turbofan transport at
M=0,80 ¢ uise speed. Vital to the successful application of the propfan is the resolu-
tion of major technical issues of structural integrity, installed propfan performance,
and noise and vibration., These issues are being addressed in several NASA/industry
laboratory, ground, and wind tunnel test programs. Large-scale activities include the
NASA/Hamilton Standard Large-Scale Advanced Propeller, LAP, program initiated in 1983,
The NASA/Lockheed Propfan Test Assessment, PTA, program will begin in mid 19f4 and cul-
minate with flight tests of a large-scale propfan, engine and gearbox arrangement on the
Gulfstream II transport in 1987. These large-scale programs, properly funded, should
resolve the technical issues and establish technology readiness for the propfan in the
late 1980s.
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Figure 1. Lockheed Turboprop Aircraft. Clockwise from top left:
L-100-30, C-130H, Model 188 Electra, P-3 Orion
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Figure 2. Fuel as a Percentage of Direct Operating Cost (DOC)



Figure 3. Propfan Propulsion

Figure 4.

Propfan Mounted in NASA Wind Tunnel
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Figure 7.

Propfan Mounted on

Sweptback Wing in NASA Wind Tunnel
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Figure 10. Propfan Concepts in the NASA RECAT Study

Figure 11.

Propfan Cargo Aircraft.
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Figure 14.

NASA JetStar Propfan Testbed

Figure 15.

Counter Rotation Propfan
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Figure 16. M=0.8 Counter Rotation Propfan Transport
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Operating Conditions
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¢ Propeller Aeroelastics and Dynamics
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¢ Propeller Performance
¢ [nstallation Aerodynamics

o Establishes Scaling Effects
o Establishes Wind Tunnel/Flight Correlation

Figure 17. Output Data from Large Scale Flight Research



Figure 18.

Lockheed Propfan Test Assessment Aircraft
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METHODES AERODYNAMIQUES UTILISEES EN FRANCE
POUR L'ETUDE DES HELICES POUR AVIONS RAPIDES *

par
J.M. BOUSQUET
Office National d'Etudes et de Recherches Aérospatiales (ONERA)
92320 Chitillon - FRANCE

RISUME

Les recherches menées en France sur les hélices pour avions rapides portent particuliérement sur
le développement de méthodes de calcul, Parallélement, et en application de ces méthodes, une hélice
de 1 métre de diamétre a été définie pour essai dans la soufflerie S1 de 1'ONERA a Modane.

Dans le domaine de 1'Aérodynamique, les méthodes disponibles vont des théories simples adaptées
a l'avant-projet et a 1l'optimisation de 1'hélice, & des méthodes plus sophistiquées adaptées a la
prévision fine des caractéristiques de 1'écoulement tridimensionnel transsonique sur les pales. Les
différentes méthodes sont présentées, et leurs résultats comparés avec des résultats d'expériences
disponibles, Des résultats de calcul par une méthode de résolution des équations d'Euler tridimension-
nelles sont ensuite utilisés pour mettre en évidence les risques de blocage en embase de pales des

hélices pour avion rapide.

AERODYNAMIC METHOD USED IN FRANCE
FOR ADVANCED FAST PROPELLER STUDY

ABSTRACT

French researches on advanced fast propellers concern the development of calculation methods.
As an application of these methods, a 1 meter diameter propeller has been designed to be tested in
S1 Modane ONFRA Wind Tunnel,

Aerodynamic methods used in this study, go from simple ones adapted for project and optimisation
of the propeller, to very sophisticated ones able to predict the characteristics of the tridimensionnal
transonic flow on the blades, The different methods are presented, and their results are compared with
existant test data, Results obtained by tridimensionnal Euler code are also used to illustrate the
blockage risks near the root of advanced fast propellers,
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Cz : Coefficient de portance (profil) Cz = %
Cx : Coefficient de trainée (profil) 20 W
D : Diamétre de 1'hélice
Fg : Portance
: Nombre de Mach
: Fréquence de rotation n=_£
2T

: Puissance

M
n

P

R : Rayon de 1'hélice
2 : Rayon

T : Traction

\%

: Vitesse
W(E): Vitesse relative W=V V1+IO2 g2
& : Incidence

: Calage

: Paramétre d'avancement b:

2
o

&
b J
9 : Rendement 9 =
>\o : Pas réduit du sillage

; : Rayon réduit (ou diamétre réduit)

: Rayon réduit (ou diamétre réduit) du moyeu

: llasse volumique

: Coefficient de puissance X

£,
o
T : Coefficient de traction T-_T1 =-cC,
X
n

: Vitesse de rotation

1 - INTRODUCTION -

L'objectif des études sur les hélices pour avions rapides se situe dans le contexte général des
économies d'énergies 4 réaliser sur les avions de transport futurs.

I1 est indéniable que la propulsion par hélices bénéficie d'un regain d'intérét, & cause, essentiel-
lement, de 1'augmentation continuelle du prix du carburant et de son influence croissante sur le DOC
(Direct Operating Cost) des avions de transport [1] . Le renouveau potentiel des hélices concerne
les avions de faible capacité et faible vitesse traditionnellement équipés d'hélices classiques
(commuter), mais également des avions plus rapides qui pourraient dans le futur &tre équipés d'hélices
transsoniques [2] . Ce concept hélice transsonique est de nouveau d'actualité & la suite des études
sur les prop-fans menées depuis 1975 aux Etats-Unis par la NASA et Hamilton Standard. Les premiers
résultats trés encourageants de ces recherches mettent en concurrence, d'un point de vue économique,
la propulsion par hélice rapide et la propulsion traditionnelle par turboréacteur (3] .

Le programme de recherche relatif aux hélices pour avions rapides, lancé par les Services Officiels
Frangais en Mars 1982, est un des moyens choisis pour améliorer les performances des avions équipés
de turbopropulseurs, et pour moderniser la conception des hélices. Ce programme orienté principalement
vers le développement d'hélices trés complexes, conduira 3 des progrés dont devraient bénéficier tous
les types d'hélices.

L'opération "Hélice pour Avions Rapides" (CHARME), effectuée en collaboration entre 1'AEROSPATIALE
Division Avions, 1'AEROSPATIALE Division Hélicoptéres, RATIER-FIGEAC et 1'ONERA, est structurée autour
de la définition et 1'essai d'une maquette d'hélice de 1 métre de diamétre dans la soufflerie S1 Modane.
Dans cette opération, 1'ONERA a la charge du développement de méthodes de calcul nouvelles (Aérodyna-
mique, Acoustique, Aéroélasticité), de la définition aérodynamique de la maquette, et de 1'éxécution
de l'essai & Modane (Figure 1),

L'éventuel succés de ce type de propulsion dépend de nombreux paramétres, parmi lesquels trois semblent
déterminants : les performances, la tenue structurale (ainsi que la fiabilité) et le niveau de bruit,
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Pour définir de telles hélices, il fayt disposer de méthodes de calcul de niveaux de spécificité
différents, Des méthodes simples doivent étre utilisées au stade de 1'avant-projet pour effectuer le
choix des paramétres de définition ; des méthodes plus sophistiquées sont employées au stade du projet
pour affiner la définition des hélices et préciser les caractéristiques locales de fonctionnement,

Les méthodes de calcul aérodynamiques décrites dans ce document couvrent ces deux finalités. Les
méthodes basées sur la théorie de la Ligne Portante sont bien adaptées pour 1'avant-projet, et permet-
tent d'accéder aux performances globales de 1'hélice A partir des caractéristiques de fonctionnement
bidimensionnel des profils. Lles méthodes de calcul tridimensionnel, plus fines mais plus restrictives
dans la mesure ol elles sont basées sur 1'hypothése de fluide parfait, sont ensuite utilisées pour
verifier la validité des hypothéses des méthodes de Ligne Portante,

Dans la premiére partie de ce document, les différentes méthodes de calcul aérodynamique d'hélices
sont décrites ; 1'accent est mis sur les hypothéses relatives a chacune des méthodes.

Dans la seconde partie, on présente des applications de ces méthodes : d'abord sur des hélices
classiques pour lesquelles les différentes théories fournissent des résultats voisins ; puis sur des
hélices pour avions rapides, ol les écarts entre les méthodes sont commentés. Des résultats de calcul
par la méthode de résolution des équations d'Euler tridimensionnelles sont ensuite utilisés pour décrire
1'évolution des phénoménes transsoniques sur les pales, particuliérement les risques de blocage de
1'écoulement en embase,

Dans la derniére partie de ce document, les autres études menées 4 L'ONERA dans le cadre de 1'opération
CHARME sont commentées, notamment le futur essai dans la soufflerie SIMA de la maquette d'hélice HT3.

2 - METHODES DE CALCUL AERODYNAMIQUE D'HELICES -

Les études sur les hélices pour avion rapide ont débuté & 1'ONERA en 1979 [2] . D'abord orientées sur
des méthodes simples dérivées des méthodes de calcul d'hélices classiques (Ligne Portante), les recher-
ches ont porté sur des méthodes plus ~nphistiquées pour prendre en compte la géométrie tridimensionnelle
des hélices en fléche, Cette évolution dans les méthodes est assez comparable aux développements
effectués parallélement aux Etats-Unis [4,5] .

Comme il est fait -lassiquement pour les voilures tournantes, les équations de la mécanique des fluides
sonl ¢écrites dans un référentiel tournant & la vitesse ) de rotation de 1'hélice, La figure 2 présente
ce référentiel relatif, dans lequel les composantes de la vitesse de 1'écoulement sont stationnaires
pour une hélice sans incidence.,

Les différentes méthodes disponibles ou en cours de développement sont présentées par ordre de comple-
xité décroissante sur la figure 3,

2.1 - Méthodes de Ligne Portante - (LP et LPC)

Le programme de calcul de ligne portante L.P, utilisé dans ces étudés a été développé par COURJARET
de 1'AEROSPATIALE,

Le calcul des vitesses induites y est effectué soit en utilisant les formules de HIRSCH [6] , soit
par intégration numérique. Les caractéristiques des profils sont interpolées dans un fichier de polaires
expérimentales de profils bidimensionnels. L'originalité de cette méthode réside dans le calcul exact
du pas réduit de chacun des tourbillons hélicoidaux du sillage 4 1l'aide d'un processus iteratif.

Pour traiter le cas de pales d'hélices comportant de la fléche, le programme L.P, a été modifié d'une
part en incorporant la théorie simplifiée de 1l'attaque oblique pour le fonctionnement des profils,
et d'autre part en intrnduisant une ligne portante courbe dans le calcul tourbillonnaire. Sur la
figure 4, on compare les répartitions de circulation pour une ligne portante droite et pour une ligne
portante courbe typique, pour les mémes répartitions de pas de sillage, On remarque que l'incurvation
de la ligne portante se traduit par un décalage du maximum de circulation vers l'extrémité de la pale,
et par une inflexion dans les zones médianes.

L'interaction avec une nacelle est également prise en compte dans ces deux programmes, par les tech-
niques proposées par GLAUERT [7] pour la détermination des tractions apparentes et nettes (figure 5).

2,2 - Méthode de Surface Portante incompressible (LUU) -

Cette méthode a été développée par LUU du LIMSI pour les hélices marines [8) .

Dans cette méthode tridimensionnelle incompressible, les pales et leurs sillages sont modélisés par
des singularités, Chaque pale est modélisée par des répartitions de sources (effet d'épaisseur) et
de doublets (effet de cambrure) ; les sillages sont représentés par des répartitions de doublets, Dans
la version initiale du programme, l'ensemble des singularités était réparti sur la surface hélicoidale
représentative du point de fonctionnement ; plus récemment, des modifi:ations ont été apportées pour
prendre en compte la géométrie exacte des pales de 1'hélice. Le pas réd.it local 4 1l'origine du sillage
est calculé itérativement, pour tenir compte de la répartition radiale des vitesses induites au niveau
des pales,

Dans la version du programme utilisée, le carénage de moyeu est traité comme un cylindre infini. Les
pertes de trainée de profil ne sont pas prises en compte dans les calculs,
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2,3 - Méthode tridimensionnelle compressible (COSTES) -

Ce programme de calcul a été développé par J.J. COSTES de la Direction des Structures de 1'ONERA.

L'écoulement tridimensionnel sans choc autour de pales de formes quelconques est calculé par résolution
de 1'équation des petites perturbations du potentiel des vitesses @
(1-M2) 2°F 2 2% 1eyl o'P 2P 1 3F -0
ac? I t ! 2
€ p or¥ op p at‘

ol Y est le potentiel de perturbation
Mo est le nomlre de Mach amont
tl,o' sont les coordonnées réduites u= % g= %5-
et € la coordonnée hélicoidale L= 9:0'
Cette équation est résolue par différences finies dans un domaine compris entre deux pales. Le moyeu
n'est pas modélisé dans cette méthode, Les pertes de trainée de profil ne sont pas prises en compte

dans le calcul des performances de 1'hélice,

2,4 - Méthode Euler 3D -

Cette méthode a été initialement développée pour les turbomachines par J, BROCHET [10] et [11]) . la
présente adaptation au cas des hélices est assez similaire & la méthode EULER développée aux Etats-
Unis [12] .

Dans 1'hypothése de fluide parfait, les équations d'Euler décrivant le comportement d'une particule
le long d'une ligne de courant relative s'écrivent :

a) div(PW) =0
1{b) div(€WeWw+pil+el =0
¢) div(?IW)=0
ot I désipne la rothalpie 1 = h(p,e) +Wwr72-2%2t0t/2

et [' est la somme des accélérations d'entratnement et de Coriollis

[=2n&;,AW-20%¢,
55 et @ sont les vecteurs unitaires axiaux et radiaux du référentiel tournant,
Ce probléme stationnaire est d'abord transformé en un probléme pseudo-instationnaire par introduction
4'une variable "temps" fictive, qui permet de construire un procédé itératif convergent vers la solution
stationnaire. Le systéme pseudo-instationnaire est construit en remplagant 1'équation de 1'énergie

lc) par la condition de rothalpie uniforme I = cte et en traitant les formulations instationnaires
exactes des équations de continuités la) et de quantité de mouvement 1b),

Q)g—f+v.((W):0

2 — = = — - =
b) agt\ﬁl +V.(fWeW4+pl)+€T =0

Les 4 inconpues du probléme sont la masse volumique e et les 3 composantes de la quantité de mouvement
relative e\A/ . La pression statique est déterminée par la condition de rothalpie uniforme I = cte
et par la relation thermodynamique :

ple,eWw)= 81 (1+ 5280ty e_¥1 (PW)
¥ 2 2y ¢

Le systéme 2 est complété par un ensemble de conditions aux limfites et de conditions initiales,

Des considérations de périodicité permettent de limiter le domaine de calcul 4 l'espace compris entre
deux pales consécutives (figure 6),

Les conditions limites basées sur la résolution d'équations de compatibilité (9] sont du type :

- périodicité sur les surfaces latérales, sauf sur les pales ol 1'on applique une condition de
glissement relatif,

- glissement relatif sur le moyeu,

- vitesse absolue uniforme et axiale dans le plan amont,

condition de pression (équilibre radial simplifié) ou de non réflexion des ondes acoustiques sur
le plan aval,
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- condition de glissement relatif, de pression uniformeou de non réflexion des ondes acoustiques sur
le carter fictif suivant les applications (soufflerie ou atmosphére illimitée),

3 - APPLICATION DES METHODES -

3.1 - Hélices classiques -

Pour des hélices classiques, fonctionnant 4 des nombres de Mach modérés, les méthodes préalablement
décrites fournissent des résultats trés voisins, C'est ce que montre la figure 7 ol sont comparés les
résultats de calcul avec les valeurs expérimentales obtenues dans la soufflerie SlI de Modane, sur
1'hélice quadripale Marquis, Pour un paramétre d'avancement ¥y = 1,72, 1'évolution du coefficient
de traction T en fonction du coefficient de puissance X est bien prévue par le calcul ; le calcul
pir la méthode Ligne Portante est en meilleur accord avec l'expérience que les méthodes tridimension-
nelles (LUU et COSTES) dans lesquelles les pertes de trainée de profils ne sont pas prises ei compte,

Les répartitions calculées de charges en envergure sont trés voisines pour toutes les méthodes. Sur
la figure 8 sont comparées les répartitions de Cz des profils calculées par les méthodes tridimension-
nelles LUU et COSTES, pour un paramétre d'avancement b’ = 1,72 et un coefficient de puissance

X = 0,22, L'accord entre les deux méthodes est trés bon, sauf en embase de pale ol de légers écarts
apparaissent, dus 8 la prise en compte différente du carénage de moyeu.

La validité de ces méthodes de calcul a été contrdlée pour des hélices plus rapides., Dans ce cas, les
pertes de trainée deviennent importantes en raison du fonctionnement en régime transsonique des profils,
La figure 9 montre que la méthode Ligne Portante reste bien adaptée pour la prévision des perfcrmances
globales de ces hélices. La comparaison porte sur 1'hélice NACA 4 (5) (05) 04l essayée jusqu'’a des
nombres de Mach de 0,83, en présence d'une nacelle moteur [13] ., L'évolution du rendemert apparent
calculé par la méthode Ligne Portante est en bon accord avec 1'expérience, la performance étant
néanmoins légeérement surévaluée dans le calcul, On présente également sur cette figure les résultats
de calculs de 1'hélice isolée (minimum-body) au méme calage que précédemment ; le rendementisolé est
trés inférieur (de l'ordce de A D~ _ 0,08) au readenent apparent calculé, traduisant 1'importance
de la prise en compte de la nacelle dans le calcul des performances de 1'hélice.

3.2 - Hélices pour avion rapide -

Les hélices rapides, ou hélices transsoniques, différent essentiellement des hélices classiques par
deux caractéristiques : des pales comportant de la fléche et une forte charge au disque. Ces deux
caractéristiques particuliéres découlent des grands nombres de Mach visés pour la croisiére
(0,7€ Mo < 0,8),

La mise en fléche des pales est destinée & retarder l'apparition des phénoménes transsoniques, pénali-
sants pour la performance et le niveau acoustique des hélices ; en contrepartie, cette géométrie par'i-
culiére engendre des problémes d'ordre structural et aéroélastique qui ne peuvent étre résolus que
par 1'emploi de nouvelles technologies (matériaux composites).

La forte charge au disque est imposée par des contraintes d'architecture d'avion, et a pour conséqience
la transmission des grandes puissances nécessaires au vol rapide a4 des hélices de faible diam’)cre.
Les effets de la charge au disque sont illustrés par la figure 10 résultat d'une étude paramétrique
effectuée 4 1'aide de la méthode de Ligne Portante. Dans cette étude, seules sont considérées les pertes
"tourbillonnaires", en négligeant ':s pertes de trainée de profil. Les pertes dues 4 1'accroissement
de vitesse axiale (rendement de Fioude), celles dues & la rotation résiduelle du sillage (nombre de
pales co ) et celles dues au nombre fini de pales augmentent toutes avec la charge au disque.

En conséquence, pour conserver un bon rendement 8 ce type d'hélices trés chargées, il est essentiel
de disposer d'un grand nombre de pales ; la minimisation des pertes dues a la rotation résiduelle du
sillage par redresseur ou hélice contr: rotative peut également s'avérer intéressante,

3.2.1 - Comparaison des_différentes méthodes -

Pour ces hélices d'un type nouveau, la validité de la méthode ligne portante courbe (LPC) a été testée
par comparaison avec les résultats expérimentaux du prop-fan SR1 [14) comportant 8 pales. Sur la
figure 11, on compare 1'évolution des rendements nets calculé et expérimental, en fonction du nombre
de Mach, pour un paramétre d'avancement = 3,14 et un coefficient de puissance X = 1,85, Le
rendement net calculé est inférieur au rendement expérimental ( D~ - 0,025). Cette sous-
évaluation peut étre due & la mauvaise connaissance de la géométrie de 1'hélice et de ses déformations
en essai, ou au peu de données disponibles concernant les caractéristiques aérodynamiques des profils
trés minces dont 1'hélice SRl est dotée en extrémité de pale (e/l ~ 0,02) ; des incertitudes peuvent
également résider dans la détermination des rendements nets calculé et expérimental,

On a également reporté sur la figure 11 les résultats du calcul de 1'hélice HT3 définie a 1'ONERA,
comportant 12 pales, qui sera essayée dans la soufflerie Sl de Mndane. Les performances calculées de
cette hélice réalisent 1'objectif fixé d'un rendement 7 ~ 0,8 au nombre de Mach Mo = 0,75,

Sur la figure 12, sont comparées les répartitions de portance calculées par toutes les méthodes disponi-
bles sur la méme configuration de fonctionnement d'une hélice HT1, & 12 pales comportant de 1la
flache. Il est 2 remarcqusr que dans la configuration étudiée, la répartition de Cz comporte un minimum
dans la partie médiane de la pale ( ¥ ~ 0,65). Les calculs effectués par les méthodes tridimension-
nelles (LUU, COSTES et EULER) sont trés proches dans 1la zone d'extrémité de 1la pale
( E > 0,65) ; les écarts en embases de pale sont dus aux prises en compte différentes du moyeu
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(glissement relatif sur moyeu cylindrique pour LU et EULER, absence de moyeu pour COSTES). l.a méthude
LPC restitue bien 1'allure de la répartition de Cz ; le niveau de portance est toutefois surévalué.
Par contre, la méthode LP ne décéle aucun minimum sur la répartition de charge en envergure.

Cet exemple montre 1'importance des effets tridimensionnels sur l:s pales d'hélices rapides, justifiant
1'emploi de méthodes sophistiquées pour la prévision des cara.téristiques précises de 1'écoulement
sur les pales,

Cette étude a pour but de montrer 1l'influence des paramétres de fonctionnement et de définition sur
les caractéristiques de 1'écoulement autour des pales d'une hélice d'avion rapide. les exemples de
calcul présentés concernent 1'hélice HT1 ; tous les calculs ont été effectués a iso-géométrie de pale
(aucune déformation, aucun changement de pas ou de vrillage).

3.2,2.1 - Effet du paramétre d'avancement -

A iso-nombre de Mach d'entratnement (ici Mo = 0,7), l'augmentation de la vitesse de rotation de 1'hélice
(ou diminution du paramétre d'avancement ), se traduit par une augmentation du nombre de Mach
relatif et de 1l'incidence géométrique de tous les profils de la pale, Il en résulte, comme le montre
la figure 13, une augmentation globale des niveaux de Cz sur les pales, et donc une augmentation de
la puissance absorbée par 1'hélice.

L'importance de la zone d'écoulement supersonique 4 1'extrados des pales augmente (figure 14) ; le
choc est relativement faible dans les régions médianes et d'extrémité de pales & ~ 3,38 et est
localisé vers les 40% des cordes de la pale . A = 2,94, le choc se raidit et se trouve vers
les 60% de la corde. Parallélement, & 1l'intrados se crée une région supersonique en embase de pale
(figure 15), associée au blocage de 1'écoulement dans le canal interpales que l'on discerne nettement
au rayon relatif € = 0,369 (figure 16),

L'installation d'un blocage en embase de pali:s s'effectue de maniére assez continue lors de 1'augmenta-
tion de la vitesse de rotation,

3.2,2,2 - Effet du nombre de Mach -

A iso-paramétre d'avancement (dci = 3,15), l'augmentation du nombre de Mach de 1'écoulement
se traduit essentiellement par une augmentation du nownbre de Mach relatif d'attaque de tous les profils,
1'incidence géométrique restant constante., Il en resulte, comme le montre la figure 17, une augmenta-
tion globale des niveaux de Cz des profils de la pale entre Mo = 0,6 et Mo = 0,7, Le passage a
Mo = 0,75 se traduit également par une augmentation dcs Cz des profils d'extrémité de pale ; par contre,
en embase de pale, l'intensification du phénoméne de blocage s'accompagne d'une chute assez marquée
du coefficient Cz,

La zone d'écoulement supersonique se développe rapidement & 1'extrados des pales (figure 18) entre
Mo = 0,7 et Mo = 0,75, le choc confiné dans les 507 en corde & Mo = 0,7, atteignant 80% en corde &
Mo » 0,75 sur toute la pale ; les niveaux de Mach relatif maximum augmentent principalement en embase
de jale.

A 1'intrados (figure 19), le développement de la =zone supersonique est lui aussi rapide entre
Mo = 0,7 et Mo = 0,75, Ce développement est principalement dd 3 un blocage de plus en plus important
des zones d'embase de pale ; la trace du choc assez oblique par rapport & l'axe de la pale est condi-
tionnée par la géométrie tridimensionnelle, et particuliérement 1'évolution du vrillage des profils.

Ce phénoméne de blocage des embases est détaillé sur la figure 20 pour des coupes cylindriques au
rayon relatif § = 0,369, A Mo = 0,75 un choc fort se développe & l'arriére des profils, Ce blocage
s'étend d'ailleurs assez loin radialement comme le montre la figure 21 au rayon relatif = 0,795,

Des tendances analogues auraient pu étre relevées en augmentant suffisamment la vitesse de rotation
(§ 3.2.2,1), mais cependant de fagon moins nette en raison de 1'augmentation de 1'incidence géométrique
des profils sur toute la pale,

3.2,2,3 - Effet du nombre de pales -

La raison principale du blocage de 1'écoulement dans les configurations précédemment présentées lorsque
le nombre de Mach d'entrafnement atteint Mo = 0,7, réside dans le faible pas relatif des profils
d'embase de pale. Une des solutions envisageables pour éviter ce phénoméne pénalisant pour les perfor-
manres de 1'hélice, peut étre de diminuer le nombre de pales.

Les figures 22 et 23 comparent des calculs de 1'hélice HT1 & 12 et 10 pales, & Mo = 0,7 et = 3,15.
Alors que les nombres de Mach maximaux & 1'extrados des pales sont trés voisins (figure 22), Ie blocage
présent au rayon relatif g = 0,369 de la configuration 12 pales a disparu de la configuration
10 pales (figure 23).

Ainsi, & méme géométrie, une configuration comportant un plus faible nombre de pales (et donc un pas
relatif des profils d'embase de pale plus important) est elle préférable. La puissance et la traction
sont par contre plus faibles,

Dans le probléme de définition d'une telle hélice un compromis doit &tre recherché entre le grand nombre
de pales nécessaire pour l'adaptation des profils d'extrémité de pales et les risques de blocage en
embase,
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3.2,2.4 - Effet du diamétre de moyeu -

Une autre alternative pour diminuer les risques de blocage d'embase, peut consister & augmenter le
diamétre de moyeu,

Dans la comparaison présentée sur les figures 24 et 25, les profils d'embase de pale de 1'hélice HT1

ont été masqués par un carénage cylindrique positionné au rayon relatif & = 0,483 (au lieu de

o = 0,346 pour 1'hélice HT1), La figure 24 montre que cette modification affecte peu 1'organisation
de 1'éconulement sur 1'extrados ées pales pour & > 0,5, La figure 25 confirme qu'aucun blocage n'est
présent Jans la configuration o = 0,483,

Cette sulution peut s'avérer intéressante pour les hélices a grand nombre de pales, la structure de
1'écoulement étant assez peu sensible & cette diminution de 1'allongement relatif des pales. Par contre,
la chute de puissance observée est comme pour la diminution du nombre de pales, assez importante ;
un effet semblable se produit sur la traction, la comparaison étant effectuée pour une méme géométrie
des pales.

3.2.2.5 - Effet d'un carénage de moyeu de diamétre évolutif -

La solution la plus satisfaisante pour minimiser les problémes de blocage des profils, est certainement

de profiter de 1'obstruction naturelle que constitue la nacelle du turbomoteur, pour ralentir 1'écoule-

ment en embases de pale., L'influence du carénage est étudiée & Mo = 0,7, pour un paramétre d'avancement
¥ ~ 3,06,

La figure 26 montre les lignes iso-Mach relatif sur 1'extrados de la pale, et dans un canal inter-pales
au rayon relatif = 0,346, On remarque la large région supersonique s'étendant jusqu'a environ 60%
de la corde sur 1l'extrados de la pale. Le nombre de Mach est voisin de 1,25 dans les zones externes
de la pale , atteignant 1,4 en embase, Comme le montre la coupe cylindrique (développée) a E = 0,346,
un choc intense barre le canal inter-pales.

Les mémes calculs menés sur une combinaison hélice/carénage sont présentés sur la planche 27. Les
nombres de Mach atteints sur l'extrados de la pale sont du mefle ordre que ceux atteints sur 1'hélice
seule : 1,25 en extrémité et 1,4 en embase, Mais la position du choc s'est beaucoup avancée en embase
de pale, De plus, comme le montre la coupe conique (développée) au rayon = 0,37, la zone supersoni-
que est confinée au voisinage du bord d'attaque des profils, le choc ne barrant plus le canal inter-
pales,

I1 est 4 noter que le maillage utilisé pour cette étude est moins dense que les maillages utilisés
pour les autres études du § 3.2.2 ; il en résulte des valeurs un peu plus faibles du nombre de Mach
relatif dans les mefles conditions de fonctionnement.

Cette étude tridimensionnelle confirme clairement qu'une forme de carénage de moyeu adaptée, améliore
de fagon notable le fonctionnement des embases de pales.

4 - PERSPECTIVES -

Comme il a été vu, les méthodes de calcul aérodynamique qui sont développées permettent de mieux compren-
dre le fonctionnement complexe des pales d'hélice, constituant ainsi un outil précieux pour 1la
conception d'hélicesmais aussi pour 1'analyse des résultats d'essais.

Les différentes méthodes actuellement disponibles constituent une bonne base pour 1'étude d'hélices
isolées sans incidence., Cet éventail doit cependant &tre complété par des méthodes en cours de dévelop-
pement ou de validation, parmi lesquelles on peut citer la méthode du potentiel complet du LIMSI
{15], et pour les cas de vol 4 faible vitesse la méthode instationnaire de mise en équilibre du
sillage {16] . Pour valider ces différentes méthodes, un certain nombre d'expériences trés détaillées
sont nécessaires comme par exemple les mesures de sillage effectuées a 1'IMFM [17) , ou encore 1l'essai
de la maquette HT3 & Sl Modane,

La conception de cette maquette de 1 métre de diamétre est le fruit de la collaboration de 1'ONERA
ct de 1'Aérospatiale, dans les domaines de 1'Aérodynamique et des Structures [18], 1'étude des problémes
accustiques étant menée de concert [19] .,

Le cahier des charges de cette hélice, fixé par 1'Aérospatiale Toulouse, est de Mo = 0,75 4 Z = 10 700 m
d'altitude avec une charge au disque de 250 Kw, et une vitesse périphérique de 220 m/s. Pour équiper
cette hélice de 12 pales en fléche, de nouveaux profils ayant de bonnes caractéristiques transsoniques
ont été défiris, Un profil trés mince OH2204 de 3,5% d'épaisseur relative a d'ailleurs été essayé dans
la soufflerie S3MA ; Il présente de trés bonnes performances transsoniques (Mdx > 0,9 a Cz ~ 0,3),
supérieures a celles du profil de reférence NACA 16 304 (Fig..8) ; on remarque que les deux profils ont des
caractéristiques équivalentes a4 Mo = 0,6 correspondant & des régimes de montée hélice (Cz e 1,1).

Pour la définition de cette hélice, des calculs conjoints aérodynamiques et structuraux ont permis
d'étudier précisément les déformations des pales sous l'effet des efforts centrifuges et aérodynamiques.
La figure 29 montre les iso-Mach relatif sur l'extrados des pales de 1'hélice HT3, calculées par la
méthode EULER,

Cette hélice HT3 sera essayée en 1985 dans la grande soufflerie Sl de Modane del'ONERA, Une vue générale
du dispositif d'essai est donnée sur la figure 30 [20] . L'objectif de ces essaissera de vérifier les
bonnes performances globales de 1'hélice, mais également de fournir des informations nombreuses et
précises pour la validation des méthodes de calcul. A cet égard,outre la balance 6 composantes,



2-8

1'instrumentation sera composée de capteurs de pression sur les pales, sur la casserole de moyeu et
sur les carénages ; le sillage sera détaillé par sondage & l'aide de sondes directionnelles miniatures
(stationnaire et instationnaire)., De nombreuses jauges de contraintes seront implantées sur les pales
et parties mécaniques. Des micros seront également disposés dans la veine, pour 1'étude des problémes
acoustiques,

Les développements ultérieurs de 1l'opération CHARME seront consacrés a4 1'amélioration des méthodes
de calcul qui en aérodynamique concerneront principalement 1'étude des effets visqueux et des interac-
tions avec l'avion [21] et les autres éléments de la propulsion (entrées d'air...). L'effort sera en
outre porté sur une intégration encore plus poussée de toutes les méthodes de définition, afin de
réaliser une meilleur optimisation de 1'hélice en fonction de contraintes aussi interdépendantes que
la performance, la fiabilité et le niveau de bruit,

5 - CONCLUSION -

Les méthodes de calcul aérodynamique disponibles permettent de couvrir 1l'ensemble des phases de 1la
conception d'hélices rapides : depuis 1'avant-projet ot des méthodes simples sont utilisées avec des
méthodes de calcul acoustique et structural, jusqu'a la vérification finale nécessitant 1'emploi de
méthodes tridimensionnelles transsoniques.

L'ensemble de ces méthodes a été utilisé pour définir 1'hélice HT3 de 1 métre de diamétre, qui sera
essayée dans la soufflerie Sl de Modane. Les résultats de cet essai fourniront de trés utiles informa-
tions pour vérifier les méthodes de calcul, mais également pour s'assurer des bonnes caractéristiques
de ce type d'hélices a grand nombre de Mach en ce qui concerne les performances, le niveau acoustique
et la tenue structurale,

Les développements futurs de ces recherches seront orientés vers une meilleure prise en compte de
1'ensemble des effets complexes dont ces hélices sont le siége, afin d'optimiser 1'intégration des
ensembles propulsifs sur les avions de transport futurs équipés d'hélices.
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