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des equations 1 et 4 de faQon ä obtenir l'epaisseur vou-
lue du profil. Enfin on calcule k'x et k'y ä partir de 5 et
le coefficient A /(oc) i au moyen de 11.

—= cste

Le diagramme (fig. 5) donne le resultat du calcul

pour ß 0 et y 0 et 0,1, tandis que la figure 6 repro-
duit les resultats correspondants pour ß 70°, pour
d

l
0 et 0,1 egalement.

Ces courbes suggerent les remarques suivantes : pour
une grüle de faible inclinaison (ß «i 0) l'influence de
l'epaisseur du profil est faible et reste comparable ä ceüe

qu'on observe pour le profil isoie. II n'en est plus de
meme aux fortes inclinaisons (ß > 45°). Le caractere
des courbes est considerablement modifie, surtout aux
faibles portances et se rapproche sensiblement de celu1
des courbes experimentales. La correction due ä l'epaisseur

du profil n'est cependant pas encore süffisante. On
verrait aisement que la courbure du profil entraine une
modification du meme sens que son epaisseur. La
determination de ce nouvel effet est en principe possible mais
se heurte ä de grosses difficultes pratiques.

Mes anciens collaborateurs F. Coester et R. Stoffel
ont bien voulu se charger des calculs souvent longs et
delicats. Je tiens ä leur exprimer ici ma reconnaissance
pour leur aide efficace.
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Fig. 5. — Effet de l'epaisseur du profil sur une grille de

faible inclinaison.
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Fig. 6. — Effet de l'epaisseur du profil sur une grille de
forte inclinaison.

NOUVELLE METHODE GRAPHIQUE DESTINEE AU

CALCUL PRELIMINAIRE DES PERFORMANCES DES AVIONS

par A. SEILER, ingenieur E.P.U.L., Dr ds sc. tech.,
Directeur du Technlcum, Geneve

Rappeions tout d'abord quelques notions fondamen-
tales de la mecanique du vol des avions et considerons
un appareil se deplagant d'un mouvement uniforme
dans une atmosphere calme. Appelons :

R

Rx

R*

P

la resultante des forces airodynamiques qui s'exer-
cent sur cet avion ;

trainee, la composante de R suivant la trajec-
toire parcourue par l'avion ;

portance, la composante de R perpendiculai-
rement ä la trajectoire parcourue par l'avion ;
la masse spedfique de l'air ä une altitude z don-

yn6e (p si y poids spedfique de l'air, et

g acceieration de la pesanteur) ;

V la vitesse de deplacement de l'avion sur sa trajec¬
toire ;

'S la surface alaire, c'est-ä-dire la surface limitee par
la projection du contour de l'aile sur un plan per-
pendiculaire au plan de symetrie de l'aüe et passant
par la plus grande corde du profil (section droite)
situe dans ce plan de symetrie;

i l'angle d'incidence de reference (different de l'angle
d'incidence aerodynamique vrai), c'est-ä-dire l'angle
que fait la plus grande corde du profil de l'aüe avec
la direction de V.

La portance et la trainee de l'avion considere ont
alors pour expression :

R* CS
>V2

RX CX.S

(portance),

(trainee)

ces deux relations definissant respectivement un
coefficient de portance relatif ä l'avion entier Cz et un coefficient

de tralnie egalement relatif ä l'avion entier Cx.
Ces coefficients, sans dimensions, sont fonction des

nombres de Reynolds et de Mach de l'ecoulement de

l'air autour des surfaces portantes de l'avion, et sont
determines experimentalement en soufflerie aerodynamique

sur maquettes ä echelle reduite et, en vol, sur
avions-maquettes et sur prototypes. Les resultats de
ces essais sont roportcs sur un diagramme, appcle
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polaire-avion (pour ne pas confondre avec la polaire-
aile qui se rapporte ä l'aüe isolee), dans lequel on porte,

pour chaque angle d'incidence i, en abscisse la valeur
du coefficient de trainee Cx et en ordonnee celle du

coefficient de portance Ce: figure 1.

C'est sur ce diagramme que l'on se base pour calculer

les Performances de vol de l'avion.
Forces agissant sur l'avion. — Un avion en mouvement

rectüigne et uniforme correspondant ä une inci-
dence donnee est sollicite par les forces exterieures

suivantes :

le poids de l'appareil G

la traction des propulseurs T
la resultante aerodynamique R

Ces trois forces doivent se trouver dans un meme plan
qui, dans le vol normal, est le plan de symetrie de

l'avion. D'autre part, pour qu'il y ait equüibre, il faut :

1° que les trois forces soient concourantes ;

2° que la somme des projections de ces trois forces

sur un Systeme quelconque d'axes appartenant ä

leur plan, soit nulle.
Ces conditions sont pratiquement realisees par le

pilote, qui stabüise son avion longitudinalement. Des

conditions de centrage demandent toutefois ä etre res-

pectees et nous admettrons dans cette etude qu'elles le

sont.

Cas du vol horizontal uniforme. — Le mouvement
etant uniforme, les trois forces qui sollicitent l'avion
doivent avoir une resultante nulle. Si l'on decompose
la resultante aerodynamique R suivant ses composan-
tes Rx (trainee) et Re (portance), la figure 2 montre que
l'equilibre est realise si :

la portance Rz equilibre le poids G de l'appareil,
la trainee Rx equüibre la traction T du Systeme

propulseur.
On peut donc ecrire :

(1)

(2)

R.

T RX

oF2

Cx *pv*

La puissance fournie par l'heiice etant egale, d'une

part, au produit de sa traction T par la vitesse V
imprimee ä l'avion et, d'autre part, au produit de la
puissance P fournie par le moteur, par le rendement
de l'heiice T), on peut aussi ecrire :

(3) TV qP Pu,

Pu etant la puissance utüe ä la traction.
En tenant compte de cette derniere relation, on peut

donc mettre les equations (1) et (2) sous la forme :

(4)

(5)

pV2
G C, s £--

PU CX.S
pV3

Ce sont les equations fundamentales du vol horizontal
bien connues en aerotechnique.

Ces equations vont nous permettre de determiner le

Czl

vol pique

Si mtn

Decolloge theorique

Allerrissage theorique

Polaire-avion

Vol de croisiere le plus economique

Fig. 1. — Polaire-avion.

FL

?- x G

Fig. 2. — Avion en vol horizontal k vitesse uniforme.
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Diagramme 1

Determination graphique
du rapport (Cj/C'J^.
et de rangl« d'attaque
du plafond ; cas oü

c 1/10

1.9°

*--u. 80

K Q 100C, 10

Diagramme 1

« plafond » de vol, c'est-ä-dire l'altitude maximum que

peut atteindre l'avion. Pour cela il suffit d'eliminer V
entre les Equations (4) et (5) puis d'expliciter p. On

obtient ainsi :

(6) n _ o
G G\" C**

Comme la masse spedfique p est une fonction decrois-

sante de l'altitude z, le plafond, c'est-ä-dire le maximum
de z, correspond au minimum de p, donc au minimum
de l'expression Cj/Cf.
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On doit donc avoir :
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Fig. 4.

l/,sVsine UJ
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G cos 6

/ G sin 8

G

Fig. 3. — Avion en vol de mont6e rectiligne et uniforme.

C ¦ Courbt ouxHIqlrt Invariable corrtipandant a * ¦ 1/20

160

IZO

f(c.)

140

14.4

Diagramm«

Determination graphique
du rapport (c)/cl)ma%
et de l'angle d'attaque
du plafond ; cas oü

e » 1/20

100 C, 20

Diafframme 2.

Cas du vol en montie rectiligne et uniforme. — Lorsque
la trajectoire n'est pas horizontale, le poids ne s'exerce
plus suivant la meme direction que la portance. Si nous
appelons 6 l'angle de montee — c'est-ä-dire l'angle que
fait la direction de la vitesse relative V avec l'horizon-
tale — la figure 3 montre que l'equüibre est realise si :

la portance Rt equilibre la composante G cos 0 du
poids G de l'appareil,

la trainee RX et la composante G sin 0 du poids G
de l'appareil equüibrent la traction T du Systeme
propulseur.

(7) G cos 0 Rz Cz S
>V*

(8) T G sin 0 + Rx G sin 0 + Cx S
>V*

Expressions que l'on peut encore ecrire, en tenant
compte de la relation (3) :

(9)

(10)

G cos 0 C,. S
pV2

Pu —GVsinQ Cx.S
pV3

Ce sont les equations fundamentales du vol en montee

rectiligne et uniforme.
Les qualites de montee sont evidemment caracterisees

par la vitesse ascensionnelle V* V sin 0 (fig. 3). En
introduisant cette valeur dans l'equation (10) et en
eliminant V entre les relations (9) et (10) on obtient :

Pu /2G\1/2 Cx
(11) Vz -£- — \^g) ¦ öm (cos 0)s/2.

Cette expression montre que la montee optimum
s'obtient ä angle d'attaque constant egal ä celui qui
correspond au minimum de Cfb/C3, c'est-ä-dire
precisement ä l'angle d'incidence du plafond.

Cas du vol en descente planie uniforme. — Envisa-
geons encore le cas du vol en descente planee sans
moteur. II correspond, pour un avion, ä une descente
avec moteurs coupes ou heiices tournant en moulinet;
ü correspond aussi au vol normal des planeurs en
atmosphere calme.

Les equations (9) et (10) sont encore valables, ä
condition de faire Pu 0 dans la seconde, ce qui donne :

(12) — GV sin 0 C. S pvV3

La composante verticale de la vitesse, ou vitesse de

descente, a alors pour expression :

(13)
Cx /2G\V2

Dans la descente planee precedant l'atterrissage des

avions, comme dans le vol normal des planeurs, on
recherche une trajectoire faisant un angle 0 aussi faible
que possible avec l'horizontale (0 < 10°). Dans ces cas,
on peut admettre que le terme en cos 0 de la relation (13)
reste egal ä 1, et l'on constate que le minimum de la
vitesse de descente est obtenu une fois de plus pour
le minimum de l'expression CxfCz3li, ou Cx*fC3, c'est-ä-
dire que ces cas de vol correspondent aussi ä l'angle
d'incidence du plafond.

Dans tout ce qui precede, nous avons considere le

cas particulier oü l'axe de l'avion est confondu avec sa

trajectoire rectiligne, c'est-ä-dire le cas oü l'angle
d'incidence de vol est egal ä l'angle de calage de la
voüure. En realite il n'en est pas forcement ainsi et un
avion peut fort bien voler sous un autre angle d'incidence

que celui qui correspond au cas precedent: l'axe
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de l'avion fait alors un certain angle Ai avec la trajectoire.

Rien n'est. change aux forces qui sollicitent
1'appareü, mais la traction des propulseurs T n'agit plus
dans la direction de V que par sa composante T cos As.

Cette circonstance ne modifie toutefois en rien les
conclusiöns auxquelles nous sommes arrives en nous
basant sur le cas le plus simple, surtout si l'on considere
qu'en general l'angle Ai est assez petit pour qu'en
premiere approximation on puisse confondre T avec Tcos Ai
et negliger la composante T sin Ai.

Calcul des Performances de vol. — Du point de vue des

caracteristiques aerodynamiques exigees d'un avion, les

Performances de vol peuvent se grouper en quatre
familles principales, ä peu pres irreductibles l'une ä

l'autre :

1° Les Performances de vitesse, qui dependent de la
resistance aerodynamique minimum de l'avion et,
par consequent, du Cx minimum de la polaire.

2° Les Performances de montie, c'est-ä-dire de vitesse
ascensionneüe et de plafond, la vitesse verticale minimum

de descente, ainsi que la durie de vol avec une
quantite de combustible donnee. Toutes ces
Performances sont liees ä l'angle d'incidence du plafond
qui correspond lui-meme ä la valeur maximum du
rapport Cf/C de la polaire.

3° Les Performances de descente en vol plani et de dis¬

tance franchissable avec une quantite de combustible

donnee, qui dependent essentieüement de la
finesse maximum de l'avion, c'est-ä-dire de la valeur
maximum du rapport CzfCx de la polaire.

4° Les Performances d'atterrissage proprement dites,
liees ä la valeur du Cz maximum de la polaire.

Les valeurs necessaires au calcul des Performances
des familles 1, 3 et 4 peuvent etre tirees directement
de la polaire-avion dessinee en coordonnees lineaires. Le
maximum de CzfCx necessaire au calcul des

Performances de descente plan6e et de distance franchissable
avec une quantite de combustible donnee, est determine

par le point de contact M du rayon-vecteur OM
issu de l'origine 0, avec la polaire (fig. 1).

Les choses se presentent moins simplement pour le
calcul des Performances de la deuxieme famille, car
elles dependent du rapport Cf/Cl qui ne peut Stre lu
directement sur la polaire en coordonnees lineaires. Une
Solution aussi elegante qu'interessante ä ce probleme
consiste ä remplacer les coordonnees lineaires par un
canevas logarithmique. La polaire-avion etant alors
tracee dans ce canevas, le point de contact de celle-ci
avec une droite de pente 1/1 donne la valeur du rapport
(Cs/C^max necessaire au calcul des Performances de la
famüle 3, et le point de contact de la polaire avec une
droite de pente 2/3 donne la valeur du rapport
(Cf/C|)max necessaire au calcul des Performances de la
famüle 2.

Mais cette Solution n'est pas toujours pratique. En
effet, lorsqu'on fait un avant-projet d'avion, on prefere
souvent calculer analytiquement les Performances
probables en se contentant d'une premiere approximation.

Les valeurs necessaires ä ce calcul sont tirees
de la polaire en coordonnees lineaires qui les donne

directement, sauf la valeur du rapport [C^fCx)mBX.

Pour determiner ce dernier, differentes methodes ont 6te

proposees, mais elles ne sont guere pratiques non plus.
Le probleme ä resoudre est donc le suivant:
Etant donnee la polaire-avion tracee en coordonnees

lineaires ainsi que cela se fait habitueüement, trouver
une construction graphique simple permettant de
determiner la valeur du rapport (Cf/C|)max en utilisant le
meme espace que celui occupe par la polaire elle-meme.
Cette derniere condition est necessaire du point de vue
pratique ; eile explique en particulier pourquoi la
construction indiquee par exemple par M. Serane dans son
Cours d'aerotechnique n'est pratiquement jamais utüisee.

Remarquons que le probleme revient en definitive ä

determiner la valeur du rapport (C^PfC^max., soit la
courbe C23/2 f(Cx).

Considerons donc une courbe TT representant une
fonction Cz f(Cx) donnee et un point P de cette
courbe (fig. 4). Par P menons une horizontale PM cou-
pant la courbe auxüiaire C au point M, puis tracons la
droite ä 45° MN. Enfin, par N menons une horizontale
NP' coupant au point P' la verticale PO passant par P.
Cherchons l'equation de la courbe auxüiaire C pour que
le point P' se trouve sur la courbe TT' representant la
fonction C/ 2 f(Cx).

D'apres la figure 4, pour que P'Q soit egal ä C//2
lorsque PQ est egal ä Cz, il faut que :

x + y y3'*,

d'oü :

(14) * y (n/V— i)

ä condition que l'echelle des ordonnees soit la meme

pour les courbes TT et TT'.

Donc, si l'on trace une fois pour toutes une courbe
auxüiaire C teile que tous les points M satisfassent ä la
condition (14), tous les points P' construits ä partir de

points P par la construction indiquee plus haut auront
des ordonnees egales ä Celles des points P elevees ä la
puissance 3/2.

Mais il faut remarquer que si l'on maintient egales
les echeües des ordonnees des courbes TT et TT', la
courbe TT' prendra tres rapidement un devdoppement
exagere dans le sens de la hauteur du dessin, si bien

que son point de tangence avec le rayon-vecteur issu
de l'origine —¦ qui seul nous interesse —¦ risque de

sortir des limites de l'epure. II est donc indique de

reduire les ordonn6es de la courbe TT' dans un certain

rapport e relativement aux ordonnees de TT. On a alors,
en se referant toujours ä la figure 4 :

j/ + i e.^, d'oü x e.yW — y,

ce qui fait que l'equation (14) devient:

(15) x y (esjy — l)

Les polaires etant generalement dessinees sur une
feuille au format normal A4, les echelles les plus
pratiques ä choisir sont e 1/10 ou e 1/20. Les
coordonnees de la courbe auxüiaire C sont alors, dans le

premier cas [e 1/10) :
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Tableau I: e= 1/10

jH 0 10 20 30 40 50 60 70

.r(mm) 0 — 6,84 — 11,06 -13,57 — 14,70 —14,64 — 13,52 — 11,43

j/(rnm) 80 90 100 120 140 160 180 200

r(mm) -8,45 — 4,62 0 + 11,45 + 25,65 + 42,39 + 61,50 + 82,84

et dans le second cas (e 1/20):
Tableau II : e 1/20

2/(mm) 0 10 20 30 40 50 60 70

x(mm) 0 — 8,42 — 15,53 — 21,78 — 27,35 — 32,32 — 36,76 — 40,72

yM 80 90 100 120 140 160 180 200

a;(mm) — 44,22 — 47,31 — 50,00 — 54,27 — 57,17 — 58,81 — 59,25 — 58,58

Les diagrammes 1 et 2 montrent une application de
la construction proposee, d'une part dans le cas oü
e 1/10 et, d'autre part, dans celui oü e 1/20. La
polaire choisie correspond ä un avion de transport leger,
d'allongement egal ä 8, mais il va sans dire qu'on aurait
pu choisir n'importe quelle autre polaire. La courbe
auxüiaire C, en revanche, est tracee une fois pour
toutes des que l'on a choisi l'echelle e ; c'est le grand
avantage de la methode proposee, car ü est possible de

preparer d'avance des feuüles de papier mülimetre por-
tant dejä les axes de coordonnees Cx et Cz ainsi que
la courbe auxüiaire C.

Le but essentiel que l'on s'est propose etant de determiner

le maximum du rapport CZ3I2/CX, soit le point de

tangence T entre le rayon-vecteur issu de l'origine 0

avec la courbe C/'2 f(Cx), l'edieüe e la plus avanta-
geuse est ceüe qui incurve le plus cette derniere courbe,
soit l'echelle 1/20, et c'est pourquoi eile me parait preferable

(diagramme 2). Cette echelle a, en outre, l'avantage
de donner une courbe auxüiaire C situee tout entiere ä
droite de l'axe des ordonnees, ce qui permet d'utüiser
toute la place disponible sur la feuille pour la polaire
proprement dite. Enfin, la courbe auxüiaire C ne cou-
pant l'axe des Cz qu'au point d'ordonnee 400, il en
resulte que, pratiquement, la construction graphique se
fait toujours dans le meme sens, ce qui eiimine toute
cause d'erreur d'inattention. En revanche, l'edieüe 1/10
(diagramme 1) a l'avantage de permettre d'utüiser la
meme graduation pour les echelles des ordonnees des
courbes TT et TT', et de donner une meüleure precision
pour la lecture des valeurs de CZ3I2. Mais la courbe
auxüiaire C correspondant ä cette echelle s'etend tres
rapidement ä gauche de l'axe des Cz, prenant ainsi une
place qui est perdue pour le trace de la polaire proprement

dite. Enfin, du fait que la courbe C coupe l'axe
des Cz au point d'ordonnee 100 dejä, il en resulte que,
pratiquement, on devra toujours observer le changement
de sens dans la construction graphique, ainsi qu'il est
indique sur le diagramme 1.

Dans le cas particulier envisage, on a obtenu les resul¬

tats suivants pour le point correspondant aux conditions

de vol ä l'angle d'incidence du plafond :

Diagramme 1: Cz 1,055, C//2 1,085, Cx 0,076,
fC-£?\ =14.27 et. md'oü
^. ^x /n c\h 203,5.

d'oü 200,5.

Angle d'incidence du plafond : i 12,6° (obtenu par
interpolation).

Diagramme 2 : C4 1,06, C,»/» 1,09, Cx 0,077,

R^) =14,15 et (g)
\ ^x /max X^z/mt

Angle d'incidence du plafond : i 12,6° (obtenu par
interpolation).

On voit que l'on obtient une difference relative de
1,5 % entre les deux diagrammes pour la valeur de
C3fC%. II est probable que la valeur donnee par le
diagramme 2 est plus exacte que celle donnee par le
diagramme 1 en raison du fait que le point de tangence T
y est mieux defini. Mais, de toute facon, cette erreur
relative ne depasse pas l'ordre de grandeur de ceüe
commise generalement dans le trace meme des polaires.

Risumi
En vue de facüiter le calcul preliminaire des

Performances des avions liees ä l'angle d'incidence du
plafond : Performances de montee, vitesse verticale minimum

de descente, duree de vol avec une quantite de
carbiirant donnee, j'ai expose une nouvelle methode
graphique permettant de determiner facilement et
rapidement le maximum du rapport CZ[CX et l'angle
d'incidence correspondant —• angle d'incidence du plafond
— sans devoir recourir ä un canevas logarithmique ou
ä une construction graphique exigeant plusieurs epures.
Le procede utilise une courbe auxüiaire determinee une
fois pour toutes et dont les coordonnees ont ete calcu-
lees dans les deux cas qui semblent les plus commodes
pour les utüisations pratiques. Cette courbe auxüiaire
peut etre portee ä l'avance sur les feuüles destinees au
tragage des polaires, reduisant ainsi au minimum le
travaü au moment du calcul des Performances. La
precision de ce calcul est au moins aussi bonne que
celle obtenue au moyen d'un canevas logarithmique.


	Nouvelle méthode graphique destinée au calcul préliminaire des performances des avions

