POLYPUBLIE e |

PO'YtGChnique Montréal D'INGENIERIE

Titre:
Title:

Auteur:
Author:

Date:
Type:

Référence:
Citation:

POLYTECHNIQUE

A [
UNIVERSITE o

Etude comparative des modéles semi-empiriques de décrochage
dynamique

Ruxandra Michaela Botez

1989
Mémoire ou these / Dissertation or Thesis

Botez, R. M. (1989). Etude comparative des modéles semi-empiriques de
décrochage dynamique [Mémoire de maitrise, Polytechnique Montréall].

PolyPublie. https://publications.polymtl.ca/57931/

Document en libre acces dans PolyPublie
Open Access document in PolyPublie

URL de PolyPublie: . S
PolyPublie URL: https://publications.polymtl.ca/57931/

Directeurs de
recherche:

Programme:

Advisors:

Program: Non spécifié

Ce fichier a été téléchargé a partir de PolyPublie, le dépot institutionnel de Polytechnique Montréal
This file has been downloaded from PolyPublie, the institutional repository of Polytechnique Montréal


https://publications.polymtl.ca/
https://publications.polymtl.ca/57931/
https://publications.polymtl.ca/57931/

UNIVERSITE DE MONTREAL

ETUDE COMPARATIVE DES

MODELES SEMI-EMPIRIQUES DE DECROCHAGE DYNAMIQUE

par

Ruxandra BOTEZ

DEPARTEMENT DE GENIE MECANIQUE

ECOLE POLYTECHNIQUE .

MEMOIRE PRESENTE EN VUE DE L‘’OBTENTION

DU GRADE DE MAITRE ES SCIENCES APPLIQUEES (M.Sc.A.)

Juillet 1989

c Ruxandra Botez 1989



Bibliothéque nationale

ational Library
du Canada

" Canada

anadian Theses Service Service des théses canadiennes

tawa, Canada
A ON4

The author has granted an irrevocable non-
exclusive licence allowing the National Library
of Canada to reproduce, loan, distribute or sell
copies of his/her thesis by any means and in
any form or format, making this thesis available
to interested persons.

The author retains ownership of the copyright
in his/her thesis. Neither the thesis nor
substantial extracts from it may be printed or
otherwise reproduced without his/her per-
mission.

L’auteur a accordé une licence irrévocable et
non exclusive permettant a la Bibliothéque
nationale du Canada de reproduire, préter,
distribuer ou vendre des copies de sa thése
de quelque maniére et sous quelque forme
que ce soit pour mettre des exemplaires de
cette thése a la disposition des personnes
intéressées.

L’auteur conserve la propriété du droit d’auteur
qui protége sa thése. Ni la thése ni des extraits
substantiels de celle-ci ne doivent étre
imprimés ou autrement reproduits sans son
autorisation.

ISBN 0-315-52700-5

i+h

Tanadi



UNIVERSITE DE MONTREAL

ECOLE POLYTECHNIQUE

Ce mémoire intitulé:

ETUDE COMPARATIVE DES

MODELES SEMI-EMPIRIQUES DE DECROCHAGE DYNAMIQUE

présenté par: Ruxandra BOTEZ
en vue de l’obtention du grade de: M.Sc.A.

a été diment accepté par le jury d’examen constitué de:

M. Luc Robillard, Ph.D., président
M. Zhigang Fang, Ph.D.

M. Ion Paraschivoiu, Ph.D.



A ma mére

A toute ma famille

A tous mes amis



SOMMATIRE

Le décrochage dynamique est un phénoméne instation-
naire complexe qui se passe lorsque l’angle d‘’attaque du

profil dépasse 1l’angle statique.

Actuellement, aucune méthode théorique capable de
prédire les coefficients de portance et de trainée dans les
régions de séparation n’a été développée, ce qui a permis
1’approximation des caractéristiques du décrochage dynami-

que par des modéles semi-empiriques.

Le but principal de cette étude est la comparaison
entre plusieurs modéles semi-empiriques de décrochage dyna-
mique qui ont été développées a Boeing-Vertol, Massachus-
sets Institute of Technology, United Technology Research
Center, Sikorsky and Office National d’Etudes de Recherche
en Aérospatiale et 1les résultats expérimentales. Cette
étude va décrire ces modéles d‘’un point de vue d’ingénieur,
va montrer le procédé pour l’obtention de paramétres empi-
riques différents, et va comparer les coefficients aérody-
namiques obtenus par les modéles avec ceux obtenus par des
expériences. Les calculs sont en concordance avec les

résultats expérimentaux.



ABSTRACT

Dynamic-stall is a complex unsteady-flow phenomenon
which occurs when the angle of attack of the airfoil is

greater than the static angle.

Presently, no theoretical model has yet been developed
for predicting 1lift and drag in separate flow regions and
so far the dynamic-stall characteristics have been approxi-

mated using empirical models.

The main objective of this study is the comparison
between many semi-empirical models that were developped at
Boeing-Vertol, United Technology Research Center, Massa-
chussetts Institute of Technology, Office National de
Recherche en Aérospatiale et Sikorsky and the experimental
results. This study describes these models from an enginee-
ring point of view, shows the procedure for obtaining
various empirical parameters, and compares the aerodynamic
loads predicted by the models with those obtained by expe-
riment. The calculations are observed to be in qualitative

agreement with the experimental results.
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CHAPITRE T

INTRODUCTION

1.1 - Motivation et but de 1’étude

Le décrochage dynamique est un phénoméne instationnaire
fréquent dans les machines aérodynamiques (avions militai-
res, d’acrobatie et pendant des rafales, ainsi pour des
hélicoptéres et éoliennes). L/’optimisation de ces machines
repose en partie sur 1la modélisation assez fiable de ce
phénoméne et par conséquent une détermination correcte des
charges aércdynamiques en régime de décrochage. Actuellie-
ment les méthodes théoriques sont incapables de calculer
les coefficients aérodynamiques en régime de décrochage
dynamique, ceci a permis 1le développement de méthodes
semi-empiriques.

On a comparé les caractéristiques aérodynamiques obte-
nues pour un profil NACA 0012 en tangage pour six méthodes_
semi-empiriques et on va tirer des conclusions a la suite
de cette comparaison, pour trouver 1la meilleure méthode

pour chaque cas étudié.



1.2 - Contenu

Au chapitre II, nous présentons de facon générale le
phénoméne de décrochage dynamique ainsi que les effets des
différents paramétres (la géométrie du profil, la fréquence
réduite, 1’amplitude et 1’angle maximal) sur le décrochage

dynamique.

Le chapitre III traite les méthodes de calcul utilisées
dans la détermination des coefficients aérodynamiques en

régime de décrochage dynamique.

Dans les chapitres 1V, V, VI, VII, VIII, IX nous
présentons une description détaillée des modéles GORMONT,

MIT, SIKORSKY, MIT MODIFIEE, UTRC et, respectivement ONERA.

Dans le chapitre X, on a décrit les notations et 1les

sous-routines utilisées dans les programmes de calcul.

Quant au chapitre XI, il fait 1’objet d’une discussion
des différents résultats obtenus par ces modéles et d’une

comparaison avec les valeurs expérimentales.

Enfin dans le dernier chapitre, des conclusions généra-

les sont dégagées.



CHAPITRE IT

GENERALITES

2.1 - Phénoméne de décrochage dynamicue

Le décrochage dynamique est un terme souvent utilisé
pour décrire la série de phénoménes qui engendre une sepa-
ration de la couche limite, sur des profils ou des ailes
qui ont un mouvement instationnaire, a des angles nettement
supérieurs a l’angle de décrochage statique. Le décrochage
dynamique est en général suivi par des variations importan-
tes de la portance, de la trainée et du moment de tangage,
a préoccupé 1les aérodynamiciens depuis de nombreuses
années.

On voit apparaitre ce phénoméne sur 1les pales d’un
rotor d’hélicoptére, sur 1les éoliennes a axe vertical ou
horizontal, sur les pales de compresseur et méme sur des
ailes d’avion.

Le mécanisme de décrochage dynamique a été identifié
tout d’abord sur 1les hélicoptéres. L’importance de
1’aérodynamique instationnaire a été mise en évidence par
Harris et Pruyn (Réf.1l), alors que les ingénieurs de design
d’hélicoptéres avaient des difficultés a prédire les per-
formances des hélicoptéres en utilisant 1’aérodynamique

conventionnelle.



Comme résultat de l’expérience suivante, 1ils ont pu
observer que la portance supplémentaire du rotor
d’hélicoptére ne pouvait étre expliquée que si la portance
du profil était elle-méme plus grande que celle prédite par
l’écoulement stationnaire quand la pale se déplacait dans
la direction inverse a celle du vol (condition de pale
reculante, Fig. 1)

Ham et Garelick (Réf. 2) ont montré que cette portance
supplémentaire était associée a un tourbillon qui se forme
sur le profil pendant le mouvement. Les caractéristiques
principales de ce phénoméne tourbillonnaire rotatif tridi-
mensionnel peuvent étre mises en évidence expérimentalement
par la formation d‘un tourbillon au bord d’attaque du
profil. Ceci a été modélisé par Ham (Réf.3) afin de repro-
duire 1la méme forme du décrochage dynamique observé lors
des tests en vol d’hélicoptére. ILa recherche dans ce
domaine a été poursuivie par les fabricants d‘hélicoptéres:
Carta (Réf.4) a pu identifier un champ de pression sur des
profils oscillants indiquant 1le passage d’un tourbillon;
Liiva et Davenport (Réf.5) ont également observé le passage
de ce tourbillon et la distribution de pression dynamique

correspondante.
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Le décrochage dynamique a été étudié par McCroskey et
Fisher (Réf.6) sur une maquette du rotor d’hélicoptére, et
ils ont vérifié que les effets dynamiques étaient réelle-
ment le résultat d’un champ d’écoulement tourbillonnaire
caractéristique qui apparaissait 1lors du mouvement du
profil, dans un environnement de pression dynamique, dans
les troisiéme et quatriéme quadrants du rotor de
l1’hélicoptére. Ce test sur la maquette et d’autres tests
sur des profils en soufflerie, donnérent plus
d’informations quantitatives sur le décrochage dynamique.
Des expériences effectuées par Martin et al. (Réf. 7)
utilisant des techniques de visualisation d’écoulement ont
montré la présence de tourbillons. On y voit wun intérét
dans la maniabilité des avions militaires, ce qui a étendu
le domaine d’application du décrochage dynamique. La
stratégie de 1’aviation militaire moderne nécessitera un
changement radical de la dynamique du vol. La nécessité
d’agilité toujours plus grande aura pour conséguence un
changement significatif des performances exigées (Réfs. 8
et 9).

L’effet du mouvement instationnaire sur les caractéris-
tiques de décrochage dynamique a été étudiée par Harper et
Flanigan (Réf. 10) qui ont montré que la portance d’un
avion peut étre augmentée de maniére significative lorsque
l’avion a un mouvement de tangage a un taux de vitesse

élevée. Le niveau de compréhension exigé pour utiliser de



maniére appropriée cet effet doit étre établi. Des contrd-
les conséquents de 1l’écoulement instationnaire et séparé
seront exigés si les pilotes militaires veulent faire plein
usage de l’élargissement des limites aérodynamiques obtenu
par l’aérodynamique instationnaire; ceci souligne 1l/utilité
d’une recherche fondamentale sur les effets de la tridimen-
sionnalité et de la compatibilité avec le décrochage dyna-
mique, une recherche sur le contrdle approprié de
l’écoulement séparé instationnaire, ainsi qu’une recherche
dans d’autres domaines fondamentaux de 1l’aérodynamique
instationnaire.

La plus grande partie de la recherche sur le décrochage
dynamnique a été dirigée vers les hélicoptéres ou les avions
militaires (Réf. 11) mais il existe aussi une recherche en
décrochage dynamique pour les éoliennes (génération

d’énergie électrique, Réf. 12).

2.1.1 - Evenements du décrochage dynamique

Une description détaillée des phénoménes associés au
décrochage dynamique est presentée. La Fig. 2 de McCroskey
et al. (Réf.13) donne les courbes de C , C, et C; pendant
un cycle d’un profil en mouvement de tangage et présente
l’allure des distributions de pression in§£antanée pendant

ce cycle.
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La Fig. 3 représente le développement de C, et C;, en
fonction de o et le comportement de la couche limite pour
un profil NACA 0012 en tangage; ce développement du décro-
chage est typique a tous les profils.

L’apparition du tourbillon est la caractéristique la
plus visible du décrochage dynamique, et beaucoup d’efforts
ont été consacrés a l’analyse de ce phénoméne tourbillon-
naire.

Cependant, lorsque le tourbillon affecte 1la distribu-
tion de pression, le décrochage dynamique, en tant que tel,
a déja débuté. Dans le but de mieux comprendre le retard
du décrochage, 1l’analyse doit inclure les conditions bien
avant le moment ou les symptdmes dans la force de portance
et dans le moment de tangage n’apparaissent.

On devrait commencer 1la chronologie du phénoméne au
point (a) de la Fig. 3, ou le profil en tangage dépasse
l’angle de décrochage statique sans changement perceptible
dans 1l’écoulement autour du profil. Le premier indice de
la turbulence dans l’écoulement visqueux apparait au point
(b), ou 1l’écoulement s’inverse prés de la surface au bord
de fuite du profil. Cet écoulement inverse progresse sur
l’extrados vers l’avant du profil; ensuite, a un angle
dépendant de plusieurs paramétres, comme la forme du pro-
fil, le degré d’oscillation, 1la fréquénce réduite, 1le
nombre de Reynolds, 1le nombre de Mach, les effets 3-D,

l’écoulement visqueux s’élargit et se détache du profil, et
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un écoulement tourbillonnaire trés puissant se développe.
Ce tourbillon se forme prés de bord d’attaque du profil,
comme on le voit au point (e), s’élargit, et puis descend
vers le bord de fuite du profil, en induisant des effets de
tangage trés forts sur le profil (points (f) et (i)), et en
produisant le phénoméne que l’on appelle décrochage dynami-
que (c’est a dire la séparation de la couche 1limite sur
1l’extrados du profil quand 1l’angle d’attaque dépasse
l’angle de décrochage statique). L’angle d’attaque décroit
(pour 1le cas du tangage), le tourbillon pénétre dans le
sillage, et un écoulement pleinement séparé se développe.
L’angle d’attaque a atteint sa valeur minimale avant que la

portance ne soit reétablie sur le profii.

2.1.2 - Régimes de décrochage dynamique

Pour un profil aérodynamique donné, le premier paramé-
tre qui détermine 1le degré de séparation est 1l’angle
d’attaque maximal (Réf. 14) (e,,, = oy + o, pour des
oscillations sinusoidales de type a = a; + a; sin wt).

L’importance de «,,, est montré dans la Fig. 4, ou on a

X
quatre régimes importants de 1’intéraction visqueuse-
nonvisqueuse pour les profils en tangage. Pour la partie
gauche de cette figure, pour o,,, = 130, il n’y a pas de

séparation pendant le cycle, aussi les effets du déplace-

ment de l’épaisseur de la couche limite ne sont pas négli-
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geables. Quand qo,,, est augmenté a 149, les effets sur Cy
sont importants. Cette condition de l’apparition de décro-
chage répresente le cas limite de la portance maximale qui
peut étre obtenu dans le moment de tangage et la trainée.
Une augmentation additionnelle en o,,, & 15°, wva
produire une augmentation dans 1l’étendue, la rigueur et la
durée du phénoméne de séparation; ce type d’intéraction
visqueuse-nonvisqueuse va produire le décrochage faible.
Des augmentations supplémentaires dans ¢, ,, vont
conduire a un régime de décrochage profond, avec une zone

visqueuse large sur l’extrados du profil pendant une moitié

ou plus de cycle.
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2.1.2.1. - Décrochage faible

Cette catégorie de décrochage dynamique a quelques

caractéristiques du décrochage statique comme:

-La perte de portance et l’augmentation de la trainée
et du moment de tangage en comparaison avec les
valeurs théoriques non visqueuses quand o« dépasse une
certaine valeur.

-Des déphasages larges et courbes d’hystérésis dans 1la
séparation et 1le réattachement de 1l’écoulement vis-
queux, et en conséquence, dans les forces aérodynami-
ques.

-L’échelle d’intéraction.

-L’étendue verticale de la zone visqueuse (de 1l’ordre
de l’épaisseur du profil).

-La tendance vers l’amortissement aérodynamique négatif
est plus forte dans le décrochage faible.

Le comportement quantitatif du décrochage faible est

connu comme étant sensible a:

- la géométrie du profil.

la fréquence réduite.

1’incidence maximale.

le nombre de Mach.
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2.1.2.2. - Décrochage profond

Ce type de décrochage est caractérisé par:

- Les valeurs de ¢(C , C,, et C, nettement supérieures
aux valeurs statiques (quand o augmente).

-~ L’étendue de la zone d’intéraction est aussi 1large
que pour le décrochage faible.

- L’épaisseur de 1la couche 1limite visqueuse est de

1’ordre de la corde du profil.

2.1.3. - Effets des différents parametres sur le

décrochage dynamique

Une des raisons pour laquelle le décrochage dynamique
est difficile a analyser et a calculer est sa dépendance

d’un nombre important de paramétres.

2.1.3.1 - Géométrie du profil

Spécialement pour le décrochage faible, la géométrie du
bord d’attaque est le facteur déterminant des caractéristi-
ques de séparation de la couche limite. Les profils a rayon
de bord d’attaque réduit voit les décollements naitre et se
propager principalement du bord d’attaque vers le bord de

fuite, appelé a cet effet: décrochage de bord d’attaque.
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Ce qui produit un tourbillon concentré et des change-
ments considérables dans les valeurs de C , C, et Cj.

Ceci contraste avec le décrochage du bord de fuite,
plus commun avec 1les profils a extension cambrée, ou les
décollements naissent et se propagent du bord de fuite vers
le bord d’attaque. La Fig. 5 montre quelques profils qui
ont été étudiées (Réf. 15). Les résultats sont montrés sur
la Fig. 6.

Le type de séparation est indiqué pour chaque section
et l’incidence maximale est de 15° (soit 1° de plus que
l’angle de décrochage statique) pour tous les profils sauf
le NLR-7301. Les différences entre les caractéristiques de
ces profils diminuent considérablement en régime de décro-
chage dynamique ou le tourbillon est totalement développé.

La Fig.7 montre C , C, et C, de 4 des 8 profils étudiés
sur la Fig. 6. Les boucles d’hystérisis pour AMES-01, VR7
et NLR-1 (Réf. 16) sont pratiquement en similitude mais
différent principalement par 1l’angle de début de décro-
chage, des maximum des forces et moments et par la grandeur

du second tourbillon au voisinage de aj,, -
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2.1.3.2 - Fréquence réduite

Un paramétre important affectant le décrochage dynami-
que est la fréquence réduite k des oscillations (k = wc/V).
Son influence (Réf. 17) dépend du régime de décrochage et
du type de séparation. Par exemple, la Fig. 8 montre des
tendances opposées en régime de décrochage faible pour des
profils en décrochage de bord d’attaque et de bord de fuite
et cela sous des conditions identiques.

La Fig. 9 est la plus représentative des tendances de
décrochage dynamique profond. Dans ce cas, le tourbillon
développé pour k > 0.05 a une intensité indépendante de k

pour k > 0.15 (Réf. 18).

2.1.3.3 - Amplitude et anale maximal

Pour des mouvements périodiques, a;, et o, ne peuvent

étre complétement séparés car q, ( @pax = @ + @y ) est

X

trés important dans la détermination du degré de sépara-
tion. La Fig. 10 montre l’effet de la variation de a; en

maintenant le terme a,,x constant ( «,,,¢/V = 2a.Kk).



eeecs Gtatique

- @ croissant.,
—— — Q dccroissant.

K=0.025 ¥=0.10 . K:0.200

——
J[
CH 0 teay < f"""‘~\
N i iy i
-1 ' 2 ) (] bl r 3 _n s
2 PL ) FE) 29
a(deg) a(deq) ‘ a(deg)
7~ K=0,025 - K=0.1{0 r K=0.20
P
y / A
- }, . ] teeeeers
CL 1- - ’—.—,/ Il
K I R
OL ) W ; e ey il 2 : 4
.l[ 'd B o~
= - N
RN N / \
0 a [N I
cu | /J\ : N
-.1“ I \/
(] (] i S
) £ - [ ' _ i L ! 4. L 9
M 0 de 90 d
0 a(deg) a(deq) a(deg)
Fig. 8 - Effet de la fréquence réduite en décrochage
ble avec M = 0.3 et a = 10%° + 50 sin wt

a) pour profil VR - 7

b) pour profil NACA 0012

fai-



——— Statique

253 -
K=0.004

. 2 %s -
CL o

s Mo |-

//
O' i) ¥ ! 3
1.0~ - = I

-~
-~

Sas

.
~y

]
EQ“\
o —
—
L =
’ b
L
-\“
.:\\

N

.
<
\

~
v

_6 i ! 1 ! i 1 i L] i | J 1 ' ! i ]
0 5 10 15 20 25 0 5 10 15 20 25 O S5 10 15 20 25

" a(deg)
Fig. 9 - Effet de 1la fréquence réduite en décrochage
profond pour NACA 0012 avec M = 0.1 et

e = 15% 4+ 10° sin wt



— — — Statique

a = 159460 gjnWt « = 15°2+#10° sinwt & = 1594149 sinwt

=
-4 = =
-5 [~ -
-.8 ! ! ! ! ! J L 1 1 | ! ) | ! | | | 1
Q 10 20 39 g 10 20 30 0 19 2C 30
a(deg)
Filg. 10 - Effet de 1‘’amplitude avecC a,,,c/U = 0.05



24

Pour les cas de décrochage profond avec «y = 10° et a
= 149, le phénoméne de formation du tourbillon commence au
moment ol a croit encore. Pour a; = 6°, 1le décrochage
dynamique ne commence qu’aprés og,,, (pour des valeurs
décroissantes de a). L’effet de formation de tourbillon est
peu prononcé et les résultats sont plutdét représentatifs du

décrochage faible; a la limite pour des petites amplitudes,

le tourbillon disparaitra.

2.1.3.4 - Nombre de Mach

Dés que ce paramétre augmente et pour des incidences
élevées, les problémes liés a la compressibilité apparais-
sent (Réf. 19). La Fig. 11 montre les cycles obtenus a
différents nombres de Mach pour des incidences moyennes
légérement supérieures aux incidences de décrochage stati-
que correspondantes. Si l1’allure générale reste la méme, on
notera que 1la portance maximale diminue avec le nombre de
Mach et qu’en général, les moments piqueurs maximaux sont
moins importants a nombre de Mach élevé.

On remarque que les instabilités en tangage a Mach
élevé ont tendance a disparaitre. Ceci est dG au développe-
ment tourbillonnaire moins important en présence d’une onde

de choc prés du bord d’attaque.
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Le tableau 1 donne des indications générales concernant

les paramétres et constitue un résumé de ce qui a été dit
(REF. 14).
TABLEAU 1 - PARAMETRES ET LEUR EFFET SUR LE DECROCHAGE
DYNAMIQUE
Paramétre Effet

Géométrie du profil

Nombre de Mach

Nombre de Reynolds

Fréquence réduite

Amplitude
Angle moyen

Type du Mouvement

Effets 3-D

Important dans certains cas
comme le décrochage faible.

Peu important pour M < 0.2
Important pour M > 0.2

Peu important pour des
nombres de Mach bas,

Inconnu a des nombres de Mach
élevés

Important
Important

Pratiquement inconnu

Pratiquement inconnu




CHAPITRE ITT

METHODES ANALYTTIQUES

3.1 - Les méthodes théoriques

La plus grande partie de l’analyse du décrochage dyna-
mique résulte d’expériences dans les tunnels hydrodynami-
ques (dans l’eau) et dans les souffleries (dans 1l’air).

L’analyse a progressé par 1l‘utilisation d’approches
variées offrant chacune un apergu nouveau du procédé de
décrochage. Pour étudier le phénoméne du décrochage dynami-
que, on a utilisé des modéles de potentiel 1linéarisé, des
modéles non visqueux de tourbillons discrets, des modéles
de couche 1limite instationnaire, et 1la résolution des
équations de Navier-Stokes. Cebeci et al. (Réf. 20) présen-
tent une revue générale des méthodes wutilisant 1les équa-
tions de 1la couche limite modélisant les écoulements vis-
queux sur les profils en tangage. Mehta (Réf. 21) a déve-
loppé une méthode de résolution des équations de Navier-
Stokes qui permet de modéliser le phénoméne de décrochage
dynamique pour des nombres de Reynolds faibles obtenant une

bonne corrélation avec les expériences (Fig. 12).
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Plus récemment, des études dans la modélisation des
équations de Navier-Stokes a des nombres de Reynolds élevés
a abouti & des progrés considérables: Shida et Kuwahara
(Réf.22) ont modélisé le décrochage dynamique d‘un profil
NACA 0012, (qui est en fait une série d’evénements insta-
tionnaires) en introduisant une viscosité artificielle qui
permet 1la résolution d’une structure a petite échelle
(Fig.13). Shida et al. (Réf.23) ont modelisé 1le décro-
chage dynamique sur un profil NACA 0012 en utilisant les
équations de Navier-Stokes instationnaires, et ils ont
calculé 1‘écoulement autour d’un profil NACA 0012 en tan-
gage a un nombre de Mach M=0.3 et un nombre de Reynolds
basé sur la corde du profil el la vitesse a 1/infini Vv, Re=
4x10%. Geissler (Réf.24) a modélisé 1la couche 1limite
instationnaire, en utilisant un systéme des coordonnées lié
au point instationnaire de stagnation, et il a trouvé
qu’une réprésentation raisonable des localisations de
l’écoulement réversible pouvait étre obtenue pour les
profils en tangage.

Carr et Cebeci (Réf.25) ont montré que la localisation
du point de transition sur un profil en tangage est cons-
idérablement modifiée par le phénoméne du décrochage dyna-
mique; une revue des expériences de décrochage dynamique
permet de voir que 1la position du point de transition
variait de 30% sur la corde du profil par rapport aux

résultats obtenus en quasi-stationnaire.
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A moins d’avoir déterminé avec précision la position du
point de transition expérimental dans la modélisation, on
constate un arrét précoce du calcul. Y. Oshima et K. Oshima
(Réf.26) ont continué une étude expérimentale et numérique
d’un profil NACA 0012 en tangage et en tamis. Des calculs
ont été faits en utilisant des modélisations de tourbillons
discrets et ont été comparés avec 1les expériences effec-
tuées dans un tunnel a eau. Maskew et Dvorak (Réf.27) ont
combiné la méthode des singularités de surface instation-
naire et wune technique de couche limite intégrale insta-
tionnaire dans le but de déterminer 1les forces sur un
profil en tangage. Shamroth (Réf.28) a développé une
procédure de calcul des équations de Navier-Stokes afin de
modéliser 1les pressions et les vitesses instantanées et il
a tracé le champ de tourbillons et de vitesses d’un profil
en tangage (Fig.14). McCroskey et Pucci (Réf.29) ont
présenté une série de cas tests de décrochage dynamique en
vue de comparer les expériences et la théorie.

Si plus de progrés doit étre fait dans la compréhension
globale du champ d’écoulement associé au décrochage dynami-
que, une meilleure compréhension des détails de
1’écoulement visqueux sur le profil sera également néces-

saire.



a=18.3°, a<0

Fig. 14 —~ Des contours tourbillonnaires d‘un profil qui oscille
en tangage basées sur des solutions des équations

Navier-Stokes.
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On dispose de plusieurs expériences detaillant 1les
caractéristiques de 1’écoulement instationnaire visqueux
sur les profils en tangage pendant le phénoméne de décro-
chage dynamique: Saxena et al. (Réf. 30) ont mesuré les
caractéristiques de la couche limite d’un profil dans un
écoulement oscillant a 1’infini amont et ils ont trouvé que
la force normale moyenne pouvait dépasser la valeur obtenue
en régime stationnaire de 60%. Ho et Chen (Réf. 31) ont
mesuré le sillage instationnaire d’un profil en tanis;
DeRuyck et Hirsch (Réf.32) ont obtenu 1le méme type de
données pour un profil en tangage. DeRuyck et Hirsch (Réf.
33) ont étudié 1les caractéristiques de la couche limite
turbulente instationnaire sur un profil en tangage. McCros-
key et al. (Réf. 34) ont décrit 1l’évolution de 1l’écoulement
renversé sur une variété de profils pendant 1le décrochage
dynamique et 1ils ont observé quatre types distincts
d’écoulement renversé. Covert et al. (Réfs. 35 et 36) ont
présenté les caractéristiques de la couche limite insta-
tionnaire sur un profil en présence d’un cylindre ellipti-
que en tangage. Carta (Réf.37) a trouvé des différences
significatives dans 1l’écoulement visqueux prés du bord
d’attaque d’un profil en tangage lorsqu’il compara les
résultats de tests de profil dans des configurations en
deux-dimensions avec un écoulement en trois dimensions. De
ce fait il y a une large banque de données qui nous permet-

tra d’effectuer une comparaison quantitative des modéles
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numériques et expérimentaux de décrochage dynamique, afin
de déterminer la capacité de modéles variés de représenter
les détails spécifiques du développement de 1l’écoulement
visqueux.

On n‘utilise pas les méthodes théorigues mentionnées

ci~-dessus pour la prédiction pratique des effets du décro-
chage dynamique a cause de leurs faibles fiabilités de
prédiction et a cause du temps de calcul nécessaire.

Plusieurs méthodes semi-empiriques basées sur des
données experimentales statiques ont été développées et
utilisées dans 1l’industrie des hélicoptéres. Ces méthodes
sont utilisées dans le but de calculer les forces et les
moments sur les profils en tangage.

On dispose des méthodes suivantes: Boeing-Vertol (ou le
modéle de Gormont), United Technology Research Center
(UTRC) , Massachusetts Institute of Technology (MIT),
Sikorsky et ONERA et la méthode indicielle (Réf. 11). Dans
ce travail on compare les résultats obtenus par ées métho-
des pour un profil NACA 0012 en tangage avec les résultats

expérimentaux disponibles.
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3.2 - Les modéles semi-empiriques

Le modéle de Gormont (Réf. 38) modifie 1’angle
d’attaque « en un angle de référence a,,.; qui dépend du
nombre de Mach M et de la géométrie du profil (épaisseur
relative du profil t/c) et qui a été déterminé a la fois
pour le retard du décrochage en portance 4 et pour le
retard du décrochage en moment 4,. Ce modéle ne nécessite
que les données statiques du profil pour le calcul de C ,
C, et C,.

Le modéle MIT (Réf. 39) utilise une échelle de temps du
profil représentée par le paramétre ac/V ainsi que les
données statiques du profil. Ce modéle calcule C,_ et ¢,
et C, est calculée par 1l’équation Cy= C,  tan a.

L’idée de base du modéle de Sikorsky (Réf. 40) est que
la condition de décrochage dynamique est gouvernée par une
constante de temps adimensionnelle, universelle et séparée
r= VAtg.,/c qui ne tient pas compte de 1l’histoire du
mouvement. On fait une approximation de 1la courbe de C|
fonction de o« dans 1le cas d’un écoulement completement
séparé. Les données statiques pour la portance et pour 1le
moment de tangage sont utilisées pour définir une variation
approximative du centre de pression entre 1l’angle . de
décrochage statique en moment o, et un angle d’attaque o

au-dela duquel le centre de pression est supposé fixe. On

peut ensuite calculer les coefficients aérodynamiques C_ et
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Le modéle MIT (Réf. 39) a été modifié pour inclure le
schéma de Gormont pour l’angle de décrochage dynamique o,
en écrivant oy = ogs + 7 (ac/V])'/2, ol 4 est la pente de 1la
courbe des données expérimentales. Ce modéele inclu
également la représentation de Sikorsky pour la position du
centre de pression, ce qui est trés important pour 1le
calcul de C,. Le modéle de MIT modifié permet de calculer
C,, C et C;=C,  tan o« et utilise les données statiques du
profil.

Le modéle UTRC (Réf. 41) déduit les coefficients C et
Cy pour un modéle NACA 0012 en tangage en fonction du
nombre de Mach M, de l’angle d’attaque o, du paramétre de
vitesse angulaire A= ca/ (2V), et du paraméetre
d’accélération angulaire B= c?24&/(4V2). Ce modéle n’utilise
pas les données statiques du profil.

Le modéle ONERA (Réf. 42) est le seul modéle qui uti-
lise un systéme d’équations différentielles ordinaires
paramétrisées par différents coefficients A\, s, ¢, a, r et
e, qui dépendent de 1l’angle d’attaque o« et de AC, (qui
représente la différence entre les pentes de C, 1linéaires
et statiques); on peut résoudre ce systéme par une méthode
d’intégration numérique de type Runge-Kutta pour avoir 1la
solution. On peut ainsi calculer C_ et C,. Cette méthode

utilise également les données statiques du profil.



CHAPITRE IV

MODELE DE GORMONT

4.1 - Déscription de la méthode de calcul pour le

modéle de Gormont

Gross et Harris (Réf. 43) ont développé une méthode
approximant les courbes d’hystérésis observées en utilisant
les données statiques obtenues en soufflerie pour un
écoulement en deux dimensions et en utilisant une
représentation empirique du retard au décrochage. 1ILa
représentation a été utilisée par Harris et al. (Réf. 44),
et par Gormont (Réf. 38), afin d’obtenir des prédictions
améliorées des performances du rotor d’hélicoptére.

Dans ce modéle, l’angle d’attaque instantané, «, est

corrigé pour obtenir un angle de reférence « Les

ref*
coefficients aérodynamiques C,, C, et C, sont ensuite
obtenus a 1l’aide des données statiques du profil. La cor-
rection de 1’angle d’attaque est fonction du taux d’angle
d’attaque « et est basée sur les données d’un profil en
tangage. La relation entre 1l’angle d’attaque instantané et
1'angle d’attaque de référence est donnée par
l’intermédiaire d’un angle de décrochage dynamique
incrémenté, Aaq,q:

« = a = KjAapg (1)
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ou K, est un facteur empirique qui a été introduit pour
ajuster la sensitivité lorsque a<0. Les valeurs de K, =1
pour a>0 et K,;=0.5 pour &<0 donnent une meilleure
corrélation avec les données tests des profils en tangage
disponibles. K;=1 pour a>0 et K,=0.5 pour a<0 réduit au
minimum une prédiction du décrochage prématurée. On peut
voir que la valeur de K; est donnée par la relation

K,= 3/4 + (1/4) signe(a) (2)

Une relation empirique est ensuite établie entre Aqgg
et le taux de l’angle d’attaque « a partir d’expériences,
sous la forme :

Dapg= v (&c/2V) = 4 (A) (3)

ou A est le taux adimensionel de 1l’angle d’attaque et
ou la function 7 est determinée de maniére empirique par
des données tests des profils en tangage. Cette formulation
a pour effet de réduire 1’ angle d’attaque si o« est posi-
tif, et d’augmenter l’angle d’attaque si o est négatif. Le
terme (signe (a)) donne le sens du retard au décrochage. De
ce fait, 1l’effet "dépend du signe" est d’ajuster l’angle
d’attaque de référence soit en dehors du décrochage lorsque
a est positif soit en décrochage lorsque o est négatif.
Cette formulation du décrochage dynamique est dérivée
d’angles de retard de décrochage obtenus pendant le décro-
chage, pour des angles positifs et pour des angles crois-
sants. Une formulation initiale supposait un effet miroir

our des angles o« négatifs; c’est-a-dire Aa a la méme
DS
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méme sensibilité pour les angles a« a la fois positifs et
négatifs. Des corrélations judicieuses avec des résultats
expérimentaux en deux dimensions ont montré que cette
approche prévoyait un décrochage prématuré pour des angles
& negatifs.

La fonction 4 dépend du nombre de Mach M, de
l’épaisseur relative t/c et est déterminée pour le retard
au decrochage en portance 4 et pour 1le retard au
décrochage en moment +,. Les valeurs numériques des deux
fonctions sont différentes, ce qui indique que 1l’influence
de o n’est pas la méme pour les retards du décrochage en
portance et en moment. L*analyse des données tests mésurées
ont montré que certains profils (en particulier les sec-
tions a 6 pourcents d’épaisseur du V13006-.7 et du NACA
0006) ne pouvaient pas étre représentés par une seule
fonction 4.

De l’équation (3), on peut voir que 4 est 1la pente
d’une droite qui représente 1la variation de Aq,g par
rapport a [A)'/2. La pente est constante pour des profils
plus épais. Pour des profils minces, les données experimen-
tales ont montré qu’il existe deux pentes 4, et +4,, qui
dépendent de [A}'/2. La valeur de (A)'/2 pour laquelle la
pente passe de 7, a 4, est appelée\WXiBreak et est basée
sur des données expérimentales et s’exprime en fonction de
(t/c) comme suit:

Vi) o0y =0.06 + 1.5(0.06-t/C) (4)
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L’épaisseur relative du profil, (t/c) représente la
variable déterminante nécessaire pour la programmation des
fonctions 4 qui doivent étre en accord avec les valeurs
testes mesurées. Les équations (5) et (6) qui vont suivre
résument la formulation de 1l’hystéris de décrochage comme
une fonction du nombre de Mach, M, et de 1l’épaisseur
relative du profil, t/c. La Fig. 15 est un schéma de cette
formulation; une interpolation linéaire est utilisée entre

les deux derniers points programés MN1, Max v, et a

MN(72=0) ¢+ 7, =0.

Les valeurs de 4, pour le décrochage en portance L et
pour le décrochage en moment M sont données ci-dessous:

Décrochage en portance L

M1 = 0.4 + 5(0.06-t/c) (5.1)
Max v,, = 1.4 - 6(0.06-t/c) (5.2)
M, (v,,=0)= 0.9 + 2.5(0.06-t/c) (5.3)
Si M<M,,, alors v, = Max =, (5.4)
Si MN1L<M<MN(72L=0) alors
7z, = Max 72L(M_M”‘72L=°’)/(MN1L—M"‘72L=°’) (5.5)
Si M>MN(72L=O) alors 7?L= 0 (5.6)



NOMBRE DE MACH

Fig. 15 - Schéma d‘une fornulation d’une courbe

hystérisis de décrochage.
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Décrochage en moment

M,y =0.2 (6.1)
Max v,y =1 - 2.5(0.06-t/c) (6.2)
MN(72M=0)=0.7 + 2.5(0.06-t/c) (6.3)
Si M<M,,y alors v,,= Max 17, (6.4)
S1i Mn1M<M<MN(72M=0) alors

Si M>MN(7 -0y alors q,,= 0 (6.6)

2M
7iy= 0 (6.7)

ol 1les 1indices L et M représentent respectivement 1la
portance et le moment. Dans les équations (5) et (6),
l’effet du nombre de Mach est inclus dans la définition de
7, et 4,. La prochaine étape est d’exprimer Ae,; en
fonction de +,, v, et {A}!/2.

Pour (A)1/2<\£AiBreak on aura

Aagsci,my = (rycu,my ERN1/2) (signe a) o,
Pour (A)'/2>fA), .., on aura (7.2)

A“DscL,M)=(71(L,Mﬁﬁiiareak+72(L,M)(ﬁ33'WKT;reak))Signe&

En combinant les équations (7.1) et (7.2) avec (1) on
obtient: |

Si (A)1/2<lX]Break alors

arefer,my= @Ky (19, u) B)1/2)signe a (8.1)

Si (A)1/2>WKiBreak alors (8.2)

aref(L,M)za_K1(71(L,MN(A)Break+72(L,M)(JA'—*A'Break))Signea
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Dans notre cas pour un profil NACA 0012, on a t/c = 0.12.
En remplacant cette valeur dans (4), on obtientJiX}Break=
-0.03<0; de ce fait, dans 1l’équation (1) on ne tiendra
compte que de l’équation (8.2). Les coefficients
aérodynamiques du profil obtenus &a «.. sont notés C _.¢,

C et Cy,.s- o..¢ est le méme pour les calculs de la

Dref
force de trainée et pour les calculs de moment de tangage.
On suppose que l’augmentation de trainée apparait en
méme temps que celle de décrochage en moment, puisque le
décrochage en moment indique un déplacement de centre de
portance di a 1l’écoulement séparé, qui coincide avec une
augmentation de la trainée. Cette hypothése est nécessaire
puisqu’on ne dispose pas de données expérimentales sur la
trainée dynamique. Les coefficients de portance, de

trainée et de moment finaux sont calculés comme suit

Co=Ciresa/(op res—ag )=E(a,op ro¢ /My) (9.1)
G= Cores=f(ayres M) (9.2)
(9.3)

Cy= Curef=L(ayres My)

Dans cette formulation, les effets du nombre de Mach et
de l’épaisseur relative du profil sont inclus explicite-
ment. Ceci sera trés utile dans l’application de ce modéle
dans les pales avancées d’un turbopropulseur, parcequ’elles
sont trés minces, qu’elles fonctionnent & des nombres de
Mach différents le long du rayon, et qu’elles ont une
épaisseur relative variable le long du rayon.

I1 faut noter que 1l’impact de la courbe d’hystéris sur
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la portance et d’ajuster la pente de la courbe de la por-
tance effective pour o« au-dela du décrochage. Au moment ou
o et «. .y sont au-dessous du décrochage statique, la pente
de la courbe effective de la portance et C, sont identiques
a la valeur 1linéaire. Ce n’est que lorsque o et/ou o
sont supérieurs aux angles de décrochage statique que 1la
représentation influence 1les valeurs de C, . Ceci implique
qu’aprés la séparation de l’écoulement, on suppose que le
rattachement s’effectue a l‘angle de décrochage statique.
Des commentaires similaires pour les valeurs calculées de

Cp and Cy sont applicables.

4.2 - Organigramme de prédiction (Modéle de Gormont)

A

COEFFICIENT DE PORTANCE, C,

\ 4

ANGLE D’ATTAQUE
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1-2 a<agg | a>0

- Interpolation des données statiques du profil
C,=C (a)i Cy= Cy ()i Cy= Cy ():

2-3 ag g <a<ap g} a>0

3-4 czDS<a<acL i a>0

fMax

4-5 aCLnax <a<ay,, ia>0

5-2 agg<a<ay.,? a<0

-calcul de {(ac/2V)g .., = 0.06 + 1.5(0.06-t/c)

—-Calcul de 4; et 5, pour le décrochage en portance (L)
et en moment (M) en fonction du nombre de Mach M.

-Calcul de «a pour le décrochage en portance (L) et

réf
en moment (M)
ou K;= 3/4 + (1/4) signe «
-Calcul de C . :=C (a.q¢)7:
Coret=Coargs)s
Cures=Cy (2rgg)i
a partir des données statiques du profil.
-Calcul des coefficients de portance, de la trainée et
de moment.
CL= Cresa/(apresmag)=E(a o cap My)
G= Corer=Elayrer My

= Curer=Lloyrer My)
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4.3 - Résultats et discussion (modéle de Gormont).

Dans les Figs. 16-19 on a representé 1la comparaison
entre la variation du coefficient de portance C  vs l’angle
d’attaque o pour le modéle de Gormont et pour 1les courbes
expérimentales pour un profil NACA 0012 en tangage, & un
nombre de Mach M = 0.3 et un nombre de Reynolds Re = 3.8 X
10, pour des valeurs différents de l’amplitude, de 1l’angle
moyen et de la fréquence réduite.

On va analyser quatre cas différents:

Cas 1 : oy = 10%; o, = 10%°; k = 0.04813 (Fig. 16)
Cas 2 : o = 12%°; o, = 10°; k = 0.09756 (Fig. 17)
Cas 3 : a5 = 12°; o, = 8%; k = 0.12528 (Fig. 18)
Cas 4 : a; = 15%; o, = 5%; k = 0.15106 (Fig. 19)

Dans tous les quatre cas, C, calculé pour le modéle de
Gormont est plus élevé par rapport aux expériences, pour a
> 0.

Pour o« < 0, la valeur de C, pour le modeéle de Gormont
est plus petite que C_ calculé par des expériences.

ILa meilleure correlation entre 1la théorie et les

expériences on va l’obtenir pour «,,, = 220 (Fig. 17).
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Dans les Figs. 20 et 21 on a representé la comparaison

entre les résultats obtenus pour

la

variation du ¢, vs

l1’angle d’attaque o pour 1le modéle de Gormont et les

expériences.

On va analyser deux cas différents

Cas 1 :

Cas 2

On n’a

2%
g

pas

théorie et 1les

15%;
10%; a
obtenu

= 50; k

= 10%; k

une bonne

0.15106 (Fig. 20)
0.09633 (Fig. 21)

corrélation entre 1la

expériences, les allures des courbes sont

similaires pour les deux figures, le modéle de Gormont va

prédire un faible C

expérimentales.

Mmax

en comparaison avec les données
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CHAPITRE V

MODELE DE MIT

5.1 - Déscription de la méthode de calcul pour le

modéle de MIT

Ham (Réf. 37) a développé une méthode dans laquelle il
a représenté le phénoméne du décrochage par un sillage qui
nait au bord d’attaque du profil. Le début et la fin du
sillage de bord d’attaque ont été déterminés de maniére
empirique, en négligeant 1les effets de 1l’écoulement
visqueux. On a trouvé une coiicordance satisfaisante entre
les distributions de pression théorique et expérimentale et
entre les forces et les moments pour des profils dans un
fluide ou 1’écoulement débute soudainement, et pour des
profils dans un mouvement de tangage. Cependant, le succeés
de ce modéle dépendait d’une représentation empirique
appropriée du commencement du sillage, et le développement
d’une théorie non-empirique devait inclure 1les effets
visqueux. On a caractérisé le probléme par une échelle de
temps du mouvement du profil représentée par le paramétre
(eac/V). Un travail expérimental et théorique ( Réfs. 45 et
46) ont montré que 1le paramétre primaire de décrochage
dynamique est le taux de changement de 1l’angle d’attaque au

moment du décrochage. Il est adimensionnel ac/V, et ne

A
4
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dépend pas beaucoup de 1l’angle de décrochage dynamique
réel.

La Fig. 22 (Réfs. 47 et 48) montre les résultats
expérimentaux et théoriques de 1la variation de a&c/V en
fonction des coefficients de portance et de moment maximum,
C

and C Bien qu’une vérification expérimentale

Lmax Mmax *°

soit exigée, la théorie de 1la Réf. 45 indique que
1’approche des coefficients maximum se limite a des valeurs

de 1l’ordre de 3 C et de -0.8 Cy,.,x Pour des angles de

Lmax
décrochage assez élevés.

Pour a<agg, les coefficients aérodynamiques sont
calculés a partir des tables de données statiques.

Pour agg<a<ays, OU agg et ayg sont respectivement les
angles de décrochage statique en portance et en moment, les
coefficients aérodynamiques sont extrapolés a partir de
valeurs inférieures. Puisque dans 1le cas dynamique le
décrochage en moment précéde le décrochage en portance, ayg
représente l’angle de décrochage dynamique effectif. La
valeur de l’angle de décrochage en moment «,¢ est comprise
en général entre 14° et 20°. Quand 1l’angle de décrochage
dynamique «ap¢ est atteint, les coefficients aérodynamiques
de portance et de moment, C, et C, sont pris égaux aux
valeurs maximales données par des résultats expérimentaux

et théoriques, et qui dépendent du paramétre de taux de

décrochage, ac/V.
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La Fig. 22 montre aussi 1la représentation empirique
utilisée. L’utilisation de ce modéle (Réfs. 47 et 48) a
montré que typiquement, le moment de tangage élevé généré
par le décrochage dynamique cause rapidement une chute de
l’angle d’attaque a cause du mouvement de tangage élastique
de la pale, et 1l’écoulement commence a se séparer, de sorte
que les valeurs de C, et C, sont maintenues jusqu’a ce que
l’angle d’attaque commence a décroitre. Des résultats
expérimentaux (Réf. 49) montrent que 1’écoulement autour
d’un profil oscillant & des angles d’attaque élevés se
sépare a l’angle d’attaque maximal pour des valeurs de la
fréquence réduite, k=wc/(2V), supérieur a 0.3. On montre
aussi que la théorie de Théodorsen pour des profils en
tangage (Réf. Séif) est équivalente a une équation
différentielle de premier ordre pour le coefficient de
moment sous la forme

A(Cy—Cy;)/dt + (Cy—=Cy;)/Ty= ra/Ty

ol 1’indice 1 se référe aux conditions initiales. La
théorie de Theodorsen donne ) et la constante de temps, Ty /
en fonction de k et C(k) (la fonction de Theodorsen).

Une expression similaire peut étre déduite pour le
coefficient de portance, avec une constante de temps T .
Lorsqu’on supposait cette équation valable dans la région
de décrochage aussi, la variation du moment avec 1l’angle

d’attaque était en accord avec les résultats experimentaux.
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Puisqu’on s’attend & ce qu’une équation de prémier
ordre donne une approximation raisonnable des pertes des
forces de décrochage dynamiques (voir la Réf. 46 pour les
données expérimentales de ces pertes), cet accord indique
que les constantes de temps calculées par la théorie de
Théodorsen peuvent étre utilisées quand 1le profil a
décroché. Par conséquent, comme modéle pour 1l’écoulement
séparé, on suppose qu’aprés la partie ou l’angle d’attaque
a atteint sa valeur maximale «a,,,, les coefficients de
portance et de moment (C, et C,) décroissent exponentielle-
ment jusqu’aux valeurs de décrochage statique.

Les coefficients de 1la portance et du moment seront
donc

C.= (CLo=Cys)exp[ (=$+vg)2r/ (T, )+C 5]

Cy= (CMO—CMS)exp[(-¢+¢0)2r/(cTM)+CMS]

ou C, , et C,, sont les coefficients a l’angle d’attaque
maximal (coefficients de décrochage dynamique), C, ¢4 et Cyq
les coefficients de décrochage statique, et ol ¢y est
l’angle d’azimut du profil dans la région de séparation.
Les constantes de temps données par la théorie de Theodor-
sen, sont approximativement T =1 et T,=2.5.

Des calculs faits avec ces valeurs montrent que les
constantes de temps, utilisées pour le décrochage transi-
toire des pales de rotor, devraient étre plus grandes, ce
qui a été confirmé par des expériences pour un mouvement

périodique.
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Le décrochage dynamique décrit ci-dessus est un
phénoméne presque indépendent du mouvement du profil apreés
initiation de 1’angle de décrochage dynamique. Ainsi, 1le
décrochage dynamique devrait exister pour wune période
définie, indépendemment du mouvement de la pale.

Par conséquent, 1la séparation est supposée ne pas
commencer avant ATy aprés gque 1l’angle de décrochage
dynamique a été atteint; si 1l’angle d’attaque continue a
augmenter apreés .re point, la séparation se prgduit lorsque
l’angle d’attaque commence a décroitre. On Hsuppose que
l’/écoulement se réattache a l’angle de décrochage staEique
agg oOU Jusqu’a ATy apreés initiation du décrochage
dynamigue, si celui est apparu en dernier.

Quand a a atteint a5, 1les caractéristiques du

décrochage statique sont utilisées, (pour a<agg;: a<O)

5.2 - Organigramme de prédiction (Modéle de MIT)

COEFFICIENT DE PORTANCE, C_




57

1-2: a<ag g § &>0

-Interpolation des données statiques du profil pour C ,
C, and C,

2-3: oagg<a<apg; a>0

-Extrapolation des données statiques du profil pour C,
C,= C . tan «

-Interpolation des données statiques du profil pour C,

3-4: opg<a<ay,, i a>0 alors

-Calcul de C ., et Cy,,, basée sur (ac/V)
Si 0¢lac/VK0.02 alors C ,,,=1+40 |ac/V[;
Cymax=-0-15;

Si 0.02¢fkc/VK0.05 alors C =1+40 lac/Vi;

Lmax

et Cyna.x=—0.15-21(ac/V| - 0.02);

Si kc/V1>0.05 alors C =37 Cynax=—0-78;
C.= Clnax? = Cumax’

C,= C, tane;

4: a=ay,, alors C = C .7 = Cynax’

Cp, =C, tana

4-5: ap g <a<ay,, 7 a<0 alors

C= (CLmax-CLs)exP[(_¢+¢o)2r/(CTL)]+CLS
C, = C, tane

5-2: ags<a<aps i a<0 alors

C.= (CLmax-CLs)exP[(-¢+¢o)2r/(CTL)]+CL5
Gy = CLtana

Interpolation des données statiques du profil pour C,
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2-1: a<agg ;7 a<0 alors
Interpolation des données statiques du profil pour C ,

Cc, et C,

D



CHAPITRE VI

MODELE DE SIKORSKY

6.1 — Déscription de la méthode de calcul pour le modéle de

Sikorsky

Ce modéle (Réf. 40) a été dévéloppé par généralisation
de résultats expérimentaux (de programmes tests) sur des
profils en tangage. Son réle est de prédire les caractéris-
tiques aérodynamiques instationnaires des profils en tan-
gage. Son but est de calculer les caractéristiques aérodyna-
miques instationnaires de la portance et du moment de tan-
gage pour différents profils. Dans ce modéle, on suppose que
le procédé de séparation de la couche limite ne dépend pas
de la variation harmonique de 1l’angle d’attaque. L’hypothése
de base est qu’il existe un angle d’attaque quasi-statique
maximal pour lequel la distribution de pression et la couche
limite sont en équilibre. Durant 1l’augmentation de 1l’angle
d’attaque au-dela de cet angle de décrochage statique il y a
des retards avant qu’une redistribution de 1la pression ne
cause une premiére rupture du moment et ensuite une perte de
portance correspondant & la séparation de 1l’écoulement. Le
déphasage relatif entre 1la variation du moment et de la
portance en fonction de 1l’angle d’attaque disparait en temps

et produit un amortissement aérodynamique ( positif ou
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négatif du mouvement ).

Le phénoméne de décrochage peut se produire avant,
pendant, ou aprés le maximum 4’ amplitude de 1’oscillation.
En accord avec l’hypothése de retard dans le temps, la
différence entre l’angle de décrochage statique en moment et
la perte de portance dynamique a été évaluée par un terme du
temps rendu adimensionnel en le multipliant par 1le rapport
vitesse infini amont sur la corde du profil, r*=AtSEP(V/c).

Des résultats typiques montrent qu’il y a séparation
lorsque r* dépasse approximativement la valeur de 6. Les
données de tests ont montré que la perte de moment dynamique
se produit avant la perte de portance. On attribue celle-ci
a l’apparition d’un tourbillon au bord d’attaque du profil
au debut du procédé de séparation. Le mouvement du tourbil-
lon vers 1le bord de fuite du profil tend & maintenir 1la
portance, mais change le moment de tangage. Pour appliquer
le modéle de retard au décrochage, a un profil donné, seules
les données statiques sont nécessaires.

Premiérement, des données statiques de la portance et du
moment de tangage sont utilisées pour définir une variation
approximative du centre de' pression entre 1’angle de décro-
chage statique en moment @y et un angle d’attaque o«
au-dessus duquel le centre de pression est fixe. Deuxiéme-
ment, on effectue une approximation sur 1la courbe C;
en fonction de o pour l’écoulement pleinement séparé.

La portance et le moment de tangage sont détérminés a
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partir de la théorie d’écoulement potentiel jusqu’a ce que
le temps adimensionnel 7, (compté a partir du moment ou
l1’angle d’attaque o dépasse l’angle de décrochage en moment)
atteint la valeur de 7y qui représente la constante en temps
de décrochage en moment. A ce point, 1la distribution de
pressions commence a changer, ce qui provoque le mouvement
vers l’arriére du centre de pression et la perte du moment
de tangage de 1l’écoulement potentiel. Plus tard, lorsque r,=
r*, la portance s’écarte de la ligne de portance statique et
décroit progressivement avec le temps jusqu’a la valeur de

1’écoulement pleinement séparé, C ) (Réf. 51).

Lsep(a

Pour 7,>7" le centre de pression coincide avec
C.P.g¢p (). Au point o=0, les vitesses pour lesquelles C  Va
atteindre CLsep(a) et C.P. (s’il n’y a pas déja égaliteé),
C.P.¢i¢p () sont augmenteées.

Quand o« revient inférieur a l’angle de décrochage quasi-
statique «;, le centre de pression se situe a nouveau au
quart de 1la corde, 1les effets du moment de tangage de
l’écoulement potentiel sont réintroduits et un deuxiéme
parametre de temps r; est utilisé pour mesurer la vitesse a
laquelle C, rétourne a la valeur C .. -

Bien que des études de corrélation supplémentaires
devraient étre effectuées afin d’identifier les effets du
type du profil sur ces constantes de retard au temps et bien

que des perfectionnements devraient étre implantés dans le

modele présent. Le modéle de Sikorsky, pldtét simple,
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représente bien les caractéristiques essentielles du phéno-

méne de décrochage dynamique.

6.2 - Organigramme de prédiction (Modéle de Sikorsky)

c.7

Cm

1: oa<a; C = C

Lpot

C.P.= 0.25c

CM= chot
2: «a=ay On commence a compter TszO(Ath/C)
ao(:D(L
3: r,= la constante de temps de décrochage en moment 7 = 2

-C.P. commence son mouvement vers l’arriére en fonction
de temps C.P. ., (a)
est éliminé

'CMpot

4: r <r,<r’: C reste égal a C ,,,
C.P.= 0.25+(72—Ts)(C.P.SEP(a)—0.25)/(f*—rs)
Cy= C, (C.P.-0.25)

5: r,=constante de temps du décrochage en portance r* =6

C, commence a décrolitre vers C ¢, ()

CL= Clpot(Clpot ~Cisep (@) (L-exp((-r,+r")/4))
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C.P. se déplace vers C.P. ., (a) indépendement de 1la
variation de «.
=0
CL= Clpot=(Clpot=CLsep (¢)) (1=exp((37°=37,)/4)))
Si rg<r,<r* la vitesse a laquelle C.P. atteint
C.P.g¢p (a) est augmentée (en doublant 1l’incrément de
temps)
T2n+1= T2, + 2At (V/c)
@<e, On commence a compter r;= 3 (At V/c)
% otzor <0
CL= Clgep (@) =(CLgqp (a)=C ) (1-exp(-75/4))
C.P. revient a sa valeur 0.25
le moment de 1l’écoulement potentiel est réintroduit
Cy= CMpotexp(—r3/4)

a=0572= T3= 0

CL= CLpot
C.P.= 0.25;
CM= CMpot

On peut assigner a 4 au lieu de 6 1la valeur de 1la

constante de temps de perte de portance r*.
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6.3 - Résultats et discussion (modéle de Sikorsky)

Dans les Figs. 23-26 on a representé 1la comparaison
entre les résultats obtenus pour 1la variation du C vs
l’angle d’attaque o pour le modéle de Sikorsky et pour les
courbes expérimentales pour un profil NACA 0012 en tangage,
a un nombre de Mach M = 0.3 et un nombre de Reynolds Re =
3.8 x 10°, pour des valeurs différentes de 1’amplitude,
d’angle moyen, et de la fréquence réduite.

On va analyser quatre cas différents:

Cas 1 : «y = 10°; &, = 10°; k = 0.04813 (Fig. 23)
Cas 2 : ay = 12°; o, = 10°; k = 0.09756 (Fig. 24)
Cas 3 : ag = 12°; o, = 8%; k = 0.12528 (Fig. 25)
Cas 4 1 ag = 15%; «, = 5%; k = 0.15106 (Fig. 26)

On peut observer que le modéle de Sikorsky donne en
général une trés bonne corrélation entre la théorie et les
expériences. Le modéle de Sikorsky prédit en général un
coefficient de portance maximal C ,,, pPlus grand en compar-
aison avec les expériences, seulement dans 1le cas d’une
fréquence réduite trés base on aura presque la méme valeur

pour C pour le modéle de Sikorsky et les expériences.

Lmax

Dans tous les quatre cas, C, calculé pour le modéle de

Sikorsky est plus élevé par rapport aux expériences.
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La meilleure corrélation entre 1la théorie et les
expériences on va 1l’obtenir pour la fréquence réduite la
plus élevée (k = 0.15106).

Dans les Figs. 27 et 28 on a représenté 1la comparaison
entre les résultats obtenus pour 1la variation du C; vs
l’angle d’attaque o« pour 1le modéle de Sikorsky et les
expériences.

On va analyser deux cas différents:

Cas 1 : ag = 15°; o, = 5%; k

0.15106 (Fig. 27)

Cas 2 : ap = 10%; o, = 10°; k

0.09633 (Fig. 28)
On a obtenu une bonne corrélation entre la théorie et
les expériences, les allures des courbes sont similaires

pour les deux figures.
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CHAPITRE VIT

MODELE DE MIT MODIFIE AVEC STKORSKI ET GORMONT

7.1 - Déscription du modéle MIT modifié avec

Sikorsky et Gormont

Le modéle MIT décrit dans le chapitre 5 a été modifié
afin d’inclure 1la représentation empirique dévéloppée par
Boeing-Vertol (Réfs. 38 et 43) pour l’angle de décrochage
dynamique. Cette méthode relie l’angle d’attaque de décro-
chage en portance et moment avec le paramétre de décrochage
dynamique (ac/2V)'/2, présenté sous une forme similaire &
celle de la fréquence réduite d’un profil en tangage. Des
courbes typiques pour deux profils sont montrées dans la
Fig. 29 dans les conditions de décrochage en moment. ILa
ligne droite de 1la Fig. 29a est donnée par opg= agg +
7(ac/2V)1/2 ou oy, est l’angle de décrochage dynamique (au
décrochage en moment) et ¢ est la pente de la courbe de
données expérimentales. Dans chaque cas, l’angle de décro-
chage déterminé & (ac/2Vp'/2=0 est la valeur aux conditions
statiques, c’est a dire, ogg. La valeur de 4 est déterminée
expérimentalement et varie considérablement avec la forme du

profil et les conditions du test.
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Cependant, il n’y a pas de données standardisées consisten-
tes pour déterminer avec précision 1l’effet de nombreux
paramétres sur 4. Il semble que 9 soit fonction du type de
profil (Fig. 29) et du nombre de Mach (Réfs. 38 et 43), bien
que, comme le montre la Table 1, le nombre de Mach n’est pas
un facteur important pour M<0.2. C’est pourquoi 4 doit étre
déterminé expérimentalement pour chaque profil.

La Fig. 29 ne présente pas la forme usuelle des données
de décrochage dynamique. En transformant les données dispo-
nibles dans ce format, on a déterminé que la valeur de ¢
devait étre affectée de la méme maniére que les données. v
varie de 0.644 a 1.6. La méthode de MIT de base a été déve-
loppée initialement pour étudier le décrochage dynamique sur
les pales de rotor d’hélicoptére (Réf. 52). Elle utilise la
théorie de la ligne portante pour calculer les coefficients
aérodynamiques aux angles d’attaque inférieurs a la valeur
de décrochage dynamique. Le chargement aérodynamique était
dG au mouvement de la pale et au sillage induit vers le bas.
Le "downwash" a été calculé a partir de tourbillons apparais-
sant dans le sillage de chaque pale du rotor. Dans l’analyse
présente, les coefficients calculés sont remplacés par des
coefficients aérodynamiques statiques déterminés expérimen-
talement (par ex., Réf. 1).

Les effets du sillage sur 1les coefficients ne sont pas
explicitement inclus. Avant 1le décrochage statique, les

coefficients de portance, de trainée et de moment sont
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sélectionnés a partir de données expérimentales. Entre 1le
décrochage statique et 1le décrochage dynamique, C, et C,
continuent a étre prises des données expérimentales mais C
est extrapolé a partir des valeurs du décrochage statique
par

C,= ag sin a (1)
ou ag est la pente de la courbe de portance pour le décro-
chage statique. Aprés avoir atteint le décrochage dynamique,
C, et C, ne sont pas remplacés par 1les valeurs maximales
comme c’était 1le cas dans la méthode de MIT de base. Au
contraire, C, continue a étre déterminé par 1l’équation (1),
et C, est exprimé de maniére semi-empirique par

C,=C, tana (2)
Comme nous 1l’avons dit plus haut, 1le moment va croitre
rapidement aprés le début du décrochage dynamique. Ceci est
di a 1la fois a l’augmentation continue en portance et au
déplacement vers l’arriére du centre de pression (C.P.). C,
est basé sur le déplacement de C.P. qui dépend de la vitesse
a laquelle 1le tourbillon se déplace a partir du bord
d’attaque du profil. Ainsi,

Cy= -C, X (3)
ou C, est le coefficient de force normale et ol X représente
le déplacement adimensionnel vers 1l’arriére du C.P. par
rapport a la position du C.P. statique. (en général le
quart de la corde). Puis,

Cy=—Cy (X, p —0.25) (4)
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ou X., est la position du C.P. mesuré a partir du bord
d’attaque du profil. La vitesse de changement de C.P. qui
suit 1le décrochage dynamique et Jjusqu’a 1l’instant ou la
portance maximale est atteinte est supposée constante. En
utilisant la représentation de Sikorsky (Réfs. 53 and 54) on
obtient

(Xep=0-25)/(t=ty s )=(Xcp =0-25)/(t;~tps) (5)

ou t est le temps

t,s = temps au décrochage dynamique

t.

1

temps a un évenement connu qui suit 1le décro-
chage dynamique
Xcp; = position de C.P. au temps, t,

i
Dans le but de déterminer le temps, t;,, des résultats
dérivés d’expériences sur le décrochage dynamique effectuées
au MIT ont été utilisés. Ces expériences indiquent que le
coefficient de portance maximale, C ,,,, est atteint quand
le tourbillon du bord d’attaque est arrivé a la mi-corde et

le coefficient de moment maximal, C quand le tourbillon

Mmax /
se trouve au 3/4 de 1la corde. Si 1l’on suppose que le
tourbillon se déplace a une vitesse constante égale a 1la
moitié de la vitesse infini amont et si on définit un temps
adimensionnel par

i =(% ~ts)V/cC (6)
alors, a C ..

t = t; -t,g=c/V (7)

de sorte que
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ry= r =1 (8)
De maniére analogue, a Cy..«

t,=t; -t, s=1.5¢/V (9)
r:= 1 =1.5 (10)

1 m

Le changement du C.P. avant d’atteindre C est obtenu

Lmax

en substituant l’équation (7) dans 1l’équation (5) et en

notant que

Xepi=0.25=0.25, or X,,-0.25= (t-t,¢)V/4c (11)

Si C ,.x a été atteint, alors le déplacement du C.P. est
mesuré par rapport a la position a 1laquelle C ,,, s’est
produit, ou

(Xep ~Xcp )=Kt't|. )/ (5, =t )] (0 ?S-XCPL> (12)

o t = le temps a C,,, et t =le temps a C,,,, et ou

Xcp, est la position du C.P. quand C est atteint,

Lmax
c’est-a-dire, 1lorsque t=t, dans l’équation (11). En utili-
sant l1’équation (7) et l’équation (9) dans 1l’équation (12)
on arrive a

Xep— XopL= (t-t, ) (0.75-X.,, )2V/c (13)

Donc, avant d’atteindre C ,,,, C et C, sont détérminés
par les équations (1) et (2) respectivement, et C; est
calculé a partir de 1l’équation (4) en utilisant X,, déter-
miné par l’équation (11). Aprés avoir atteint C C

Lmax’ L

reste & sa valeur maximale, C, continue a étre obtenu par
l’équation (2), et C, est déterminé par l’équation (13). Si
la valeur maximale de C, est atteinte, on fixe C, a cette

valeur 3jusqu’a ce que 1l’angle d’attaque maximal soit
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atteint. Aprés avoir atteint 1l’angle d’attaque maximal, les
coefficients de portance et de moment décroissent exponen-
tiellement. Les équations de décroissance sont

C = (CLmax~CLs)exp[ (=y+¢,y)2r/cT ]+C ¢ (14)
ou C,¢ est le coefficient de portance du décrochage
statique

Y, est la position d‘azimuth lorsque 1la décroissance

commence (a « et

max)

Cu= (Cymax—Cus)exXpl (-v+¢y)2r/cTy, 1+Cyg (15)

ou C,s est 1le coefficient de moment du décrochage

statique.

Durant cette période de décroissance, C, est déterminé

en remplacant 1’équation (14) dans 1l’équation (2).

1. Calculer o et ac/V a l’angle d’azimuth, 4.

2. Si oapg n’a pas été dépassé, passer a 1l’étape 3.
sinon, aller a l’étape 6.

3. Déterminer ap¢ avec la courbe de Gormont type
(Méthode Boeing-Vertol). La pente de la courbe, ~,
est incluse comme variable. Egalement, déterminer
Cimax ©t GCynax respectivement, & partir de o
(modéle de MIT).

3.a Vérifier 1l’angle d’attaque, «

Si la<k¢ | alors ops= 0;
Si laxag | et aa<0 alors

aps= 30° (valeur arbitraire)

Sild>gdl et aa>0 alors ap g = aggt7 (ec/V)'/2signe «
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3.b Calculer les coefficients maximum a partir de ac/V

6.

Pour 04déc/VK0.02 on va prendre C =1+40 lac/Vi;

Lmax

et C ==0.15;

Mmax ™~

Pour 0.02¢lkc/VK0.05 on va prendre C =14+40 lac/Vi;

Lmax

et C =-0.15-21(hc/Vl - 0.02);

Mma x

Pour Bc/V|>0.05 on va prendre C Sk

Lmax=
Cymax=—0.78;

Vérifier oy par rapport a agg

Si lop ¢ €laggl, calculer

C,, C, et C, par interpolation dans les tables de
données statiques

Si ¥y ¢ >kl , comparer o avec agyg .

Vérifier « par rapport a opg.

Si |oi<kr, |, calculer

C., G et C, conformément a l’étape 6.a.

Si la>ky a, le décrochage en moment va apparaitre, t;q
et on va détérminer le temps quand C ,,, a été
atteint comme t_ ,,= t,; +c/V; on va arriver a
l1’étape 6.b

Calcul des coefficients aérodynamiques C , C, et C,
Si lai<ery ) on aura C,= ag sin «

C et C, sont calculées par interpolation dans les

D

données statiques du profil.
Sila>h, g, le calcul des coefficients aérodynamiques

est dependent de temps a lequel C sont C

Lmax Mmax

obtenus si o« maximale & été atteinte ou non.



7.2

—

77

Organigramme de prédiction (Modéle de MIT com-

biné avec Sikorsky et Gormont) Gy

X

i1

/

ANGLE D’/ATTAQUE &

F]
1

Si les coefficients maximales et 1’angle d‘’attaque
maximum n’ont pas été atteints,

C, =ag sin «; Cy= C, tan o

Cy=-C, ((t-t,¢) (0.25-X,)V/c + X;)

ol X;= la position de C.P. au décrochage dynamique.
On va vérifier si 1les valeurs maximales ou les
temps au décrochage ont été atteints.

Silclzc ou (t-t,5)V/c>1l alors

Lmax

C . =C ha.x Signe ao; Cy;= C tan o;

Cy=-C, ((t-t,¢) (0.25-X)V/Cc + X)
81 I3t s sd OB (Bt )V/C21.5 alors

Cy= ~Cynax Signe «

Si les coefficients maximum n’ont pas été atteints

mais o maximum est atteint alors C =C signe a;

Lmax

CD= CL tan a;
Cy= ~Cymax Signe a
SicC a été atteint mais C et o maximum

Lmax Mmax
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n’ont pas été atteints alors
Si[C)¥C nad Ou (t-tys)V/c2l alors C, =C ,,x Signe o;
Co=C_ tan oy, .7

Cy=-C, ((t-t,¢) (0.25-X,)V/c + X)

ou a,,x est 1l’angle d’attaque auquel C _,,, a été
atteint.

Si C ,.x a été atteint,

Cymax N’a@ pas été atteint, mais o maximum est

atteint quand

C.=C_nax S1lgne a; Cy=C, tan o ,,7 Cy=—Cyn.x Slgne «a

S1 Cyp.x a eté atteint, mais C _,, et o maximum

n’ont pas été atteint, alors

C . =ag sin a; Cy= C_ tan a; Cy= -C,.., signe «

Si Cynax @ été atteint, C ,,, n’a pas été atteint
et o maximum est atteint alors C =C ,,, signe «;
C,=C_ tan op,, 7 Cy= —Cyna.x Signe «

Si C et C ont été atteints mais o maximum

Mma x Lmax

n’a pas été atteint, alors

C,=C,nax Signe o; Cy=C, tan o, ,,7 Cy=—Cyn.x Signe «

Si les coefficients maximaux n’ont pas été atteints
mais o maximum est atteint, C, et C, vont décroitre
exponnentiallement Jjusqu’a 1l’angle de décrochage
statique est atteint:

C.= (CLmax-CLs)exp[(-¢+¢0)2r/cTL]+CLS

Cy= (CMmax—CMS)exp[(—¢+¢0)2r/cTM]+CMs



CHAPITRE VITT

MODELE DE UTRC

8.1 - Déscription du modéle de UTRC

Une autre méthode semi-empirique, basée sur des tables
de données expérimentales, a été dévéloppée a United Techno-
logies Research Center (UTRC) par Carta (Réf. 52) dans le
but de déterminer C, and C,. Des mesures de force de
portance et de moment de tangage instationnaires ont été
effectuées sur un profil NACA 0012 en tangage.

Les données de force de portance et du moment de tangage
sinusoidales étaient réduites et tabulées comme fonctions de
trois paraméetres indépendents du mouvement de profil:
l’angle d’attaque o, le paramétre de vitesse angulaire A=
ac/2V, le paramétre d‘accélération angulaire B= ac?/(4V?).

Des procédures d’extrapolation décrivant les effets de
la compressibilité et de 1’allongement étaient dérivées et
utilisées pour calculer les coefficients instationnaires de
la force de portance et du moment de tangage a partir des
données experimentales instationnaires. Dans le but de
calcul des données instationnaires sur la pale du rotor d’‘un
hélicoptére, 1les données mesurées pour un nombre de Mach
0.325 vont étre extrapolées afin d’obtenir des approxima-

tions des caractéristiques instationnaires a des nombres de
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Mach élevés. Comme le montre la Réf. 55, des extrapolations
a partir de 1l’angle de décrochage statique ont été choisies
pour transformer les données quasi-statiques C, et C, de la
soufflerie en des courbes de portance et de moment station-
naires pour un profil NACA 0012 & différents nombres de
Mach. Ces lois d’extrapolation s’appliquent aussi bien a des
caractéristiques de pale instationnaires. La Réf. 55 montre
que les courbes d’hystérésis de la force de portance et du
moment de tangage mesurées a M=0.4 et a M=0.6 pouvaient étre
prédites avec une précision raisonnable en extrapolant les
données mesurées a M=0.2. La concordance avec les données
mesurées est bonne pour M=0.4 mais moins satisfaisante pour
M=0.6.

L’angle d‘’attaque instantané o au temps t pendant une
oscillation sinusoidale de fréquence réduite X peut
s’exprimer par

a= ag+ay; sin wt (1)
ou «, et a, sont respectivement 1l’angle d’attaque moyen et
l’amplitude angulaire de tangage. Si des mesures simultanées
de o et de Ap (variation de pression le long de la corde)
sont prises on peut obtenir la variation dans le temps de la
portance et du moment en fonction de 1l’angle d‘’attaque.

Le coefficient de portance en tout instant est donné par

c.= -] (p,~p. )dx/(qc) (2)
et le coefficient de moment (positif quand le nez monte) est

donné par
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Cy= ] (x-a)(p,-p, )dx/(qc?) (3)
ou p, et p sont les pressions statiques sur l’extrados et
1’/intrados du profil et g = 1/2 pV2 représente la pression
dynamique de 1l’écoulement nonperturbé.

La partie initiale de ce programe donne la formulation
d’une tabulation de la force de portance et du moment de
tangage instationnaires pour un profil oscillant en tangage.
La force de portance et le moment devraient étre tabulés
comme des fonctions de l’angle d’attaque a, du paramétre de
vitesses angulaire, A= ca/2V et du paraméetre d’acceleration
angulaire, B=c?&/4V? comme variables indépendantes.

En utilisant 1les équations (1)-(3), il est possible
d’obtenir les données de force de portance et du moment
instationnaires en fonction des variables o, ap, a; et w. Il
serait plus souhaitable de détenir des données
instationnaires expérimentales a des nombres de Mach élevés;
toutefois les données présentes peuvent é&tre extrapolées
pour des nombres de Mach typiques de la partie du profil
reculant d’un rotor d’hélicoptére, ou les effets instation-
naires relatifs au décrochage sont significatifs.

Des corrections tienent compte du procédé de transforma-
tion des données; une correction pour 1l’allongement fini
effectif du modéle et wune correction pour 1la 1légére
différence entre la ligne de référence a= 0 deg choisie et
l’angle de portance nulle effectivement mesuré sont néces-

saires. Pour 1les données quasi-statiques du modéle
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présentées dans la Fig. 30, la pente de la courbe de por-
tance est seulement de 0.0836/degré et 1l’angle mesuré a la
portance nulle est de 0.6 degré. Le traitement de ces deux
facteurs a conduit & une technique d’extrapolation des
données différente de celle utilisée dans la Réf. 55. Nous
pouvons calculer maintenant les coefficients de portance et

de moment.

FORCE DE PORTANCE

Pour extrapoler 1les données des forces normales
instationnaires des effets du nombre de Mach utilisant un
procédé basé sur un angle de décrochage statique, il a été
tout d’abord nécessaire de redessiner 1les données C  du
modéle stationnaire en fonction du paramétre relatif a
1’angle de décrochage

o = (@ = ag )/ (agy = agy)

L’angle de décrochage en portance au point de départ de
la courbe linéaire de portance, oy, , et 1l’angle de portance
nulle, «;, , sont pris de la Fig. 30, égaux respectivement a

12 et & 0.6 degrés.
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Fig. 30- - La force de  portance stationnaire versus

angle d’attaque.
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La courbe résultante, montrée dans la Fig. 31, constitue
ensuite la courbe de base a partir de 1laquelle toutes les
données de force ~de portance sont extrapolées. Les tables
des données instationnaires utilisées dans les études de
corrélation utilisent également o, comme une variable
indépendante de 1l’angle d’attaque mesuré. Le procédé
d’introduction des données stationnaires du modéle dans une
courbe de portance stationnaire arbitraire est décrit dans
la Fig. 32 comme suit:

1. On choisit 1le point de départ pour 1la partie
linéaire, o5, , et on reproduit la courbe de portance
en fonction de ¢ = a/ag, . ’

2. On calcule le rapport K = C ¢, /Clstall,ss,noddle’
Ol C gtq 1= C (agy)

3. On trace une courbe d’extrapolation intermédiaire
C (o) ot € (0 )=K Clnoger (o0)

4. On détermine une courbe de correction supplémentaire
5, (7, ) de sorte que C, (o, )= C (s, ) + 6, (o)

Cette procédure a été développée pour des données a
pleine échelle de C, pour un profil NACA 0012. Les données
quasi-statiques prises de la Réf.56 ont été obtenus a partir
d‘un profil Sikorsky, (corde l6-pouces) qui a été testé dans
le tunnel a vent subsonique UAC a des nombres de Reynolds de

2.6 a 5.3 millions. Les caractéristiques de C_ sont

présentées dans la Fig. 33.
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Les courbes d’extrapolation utilisées pour transformer
les données du modéle en des courbes pleine échelle sont
montrées dans la Fig. 34. Aprés avoir choisi 1les trois
quantités oy, , K et § (o, ) pour chaque nombre de Mach et
aprés avoir fait quelques hypothéses, dans le but de pouvoir
utiliser les mémes lois d’extrapolation, les coefficients de
portance instationnaire sont calculés par 1la procédure
suivante:
1. Calculer les conditions du profil de la pale du rotor
o . M, A et B.
2. Déterminer le paramétre d’angle de décrochage adimen-
sionnel, o = a/ag,
3. Entrer les tables des coefficients instationnaires C|
avec o, , A et B et déterminer C _ 4. (o, /A,B).
4. calculer ¢/(o, ,A,B)= K _(M)C ,odqe( (o +A,B)
5. calculer ¢, (s, ,A,B)= ¢/ (o, ,A,B) + 6 (o).
Les paramétres d’extrapolation utilisés dans cette
procédure de mise a l’échelle sont donnnés en fonction du

nombre de Mach dans le Tableau 2.
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TABLE 2

st |

0 1.0 1,17 13.5
0.2 11,0 1,17 1k,0
0.3 1.0 1,248 ko
0.4 9.0 1.078 12.h
0.5 _- 5.8 0.84%5 0.0
0.6 5.6 0.740 3.0
0.7 b0 0.528 7.0
0.80 2.0 0.:18 7.0
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MOMENT DE TANGAGE

Comme dans le cas de 1la portance, 1la procédure
d’extrapolation du nombre de Mach qui est utilisée pour 1le
moment de tangage est basée sur 1l’angle de décrochage
statique. La Fig. 35 donne 1les courbes stationnaires du
moment de tangage du NACA 0012 utilisées dans la Réf. 55.
Pour chaque nombre de Mach, le paramétre de 1l’angle de
pseudo-décrochage , «ag,, est choisi pour extrapoler des
données mesurées du modéle a un nombre de Mach M=0.325 pour
une courbe pleine échelle appropriée. Le paramétre sans
dimension du moment de tangage o,= (a-eaq,)/(agy—a,,) definit
le degré relatif du décrochage en moment. D’apreés la
Fig. 36, agy est pris égal a 14 degrés, alors que o4 =0.6
degrés comme avant. De maniére analogue a celle utilisée
pour le coefficient de portance, le paramétre o, et une
courbe supplémentaire de correction de moment de tangage
6y (cy) ont été choisis pour extrapoler 1les valeurs de Cy
pour les données stationnaires du modéle. Les meilleures
valeurs de agy et é, (oc,) pour chaque nombre de Mach sont

choisies comme suit:
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Choisir le paramétre d’angle de décrochage, ag,, qui
représente au mieux 1la région de décrochage de la
courbe a pleine échelle dans les données du modéle,
et redessiner 1la courbe du moment de tangage en
fonction de oy= a/agy .

Déterminer une courbe de correction additive 6, (oy)
de sorte que C, (oy)= Cynodet (oy) + &y (o)

Fig. 37 montre quelques résultats obtenus par cette

procédure. Les valeurs de «g, et 6, (sy,) sont utilisées dans

la procédure de calcul suivante pour 1le coefficient de

moment

1.

2.

de tangage:

Calculer les paramétres: «, M, A and B.

Calculer le paramétre de l’angle de décrochage adi-
mensionnel, oy,= a/agy

ol ag, correspond a un certain nombre de Mach M.
Entrer 1les valeurs de tables du moment de tangage

avec o, ,A,B et déterminer C A,B)

Mmodel(aM'

Calculer Cy (oy ,A,B)= Cymodet (oy +A,B) * 6y (oy) -
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8.2 - Résultats et discussion
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Dans les Figs. 42 et 43 on a représenté la comparaison
entre les résultats obtenus pour 1la variation du ¢, vs
1’angle d’attaque a pour le modeéle de UTRC et les
expériences.

On va analyser deux cas différents:

Cas 1 : o = 15%; o, = 5%; k = 0.15106 (Fig. 42)

Cas 2 : oy = 10%°; o, = 10%°; k = 0.09633 (Fig. 43)

On n’a pas obtenu une bonne correlation entre la théorie
et les expériences, les allures des courbes sont similaires
pour les deux figures, le modéle de UTRC va prédire un

faible C en comparaison avec les données expérimentales.

MmaXx
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CHAPTITRE IX

MODELE DE ONERA

9.1 - Déscription du modéle ONERA

En contraste avec les méthodes qui essayent de repro-
duire les effets de décrochage dynamique, une seule méthode
a été développée a 1/ONERA qui utilise les caractéristiques
des équations différentielles pour simuler directement les
réponses aérodynamiéues dans le temps (Réf. 57). Un facteur
important contribuant au succés de la méthode réside dans
1’introduction particuliére de paramétres dynamiques dont
nous avons postulé: 1l’existence.

La précision de cette approche dépend de la pertinence
de trois expressions semi-empiriques qui décrivent

a) l¥incidence du profil lorsque  le décrochage en
moment se produit,

b) 1le temps adimensionnel lorsque 1le tourbillon de
décrochage atteint le bord de fuite, et

c) l’incidence lorsque l’écoulement se réattache a 1la
surface du profil.

D’autres techniques peuvent apporter des prédictions
plus précises du chargement du profil du rotor, 1l‘avantage
premier du modélé ONERA est que le systéme d’équations peut

étre facilement linéarisé, 1le rendant de ce fait plus
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approprié a l’analyse de la stabilité du rotor (Réfs. 58 et
59).

Certains aspects du modéle nécessitent encore des
rafinements, cependant, le concept fondamental semble étre
bien établi (Réfs. 60 et 61), et ne sera pas redémontré
ici. Une hypothése fondamentale est que les charges aérody-
namiques peuvent étre déterminées par l’introduction de
fonctions de transfert non-linéaires contenant des varia-
bles d’entrée qui décrivent 1le mouvement du profil. En
considérant les environnements opérationnels et structuraux
qui sont typiques des pales d’hélicoptéres, on suppose de
plus que toutes les variables d’entrée et de sortie sont de
petites quantités du premier ordre et que le couplage peut
étre négligé entre la force de la corde et la force normale
ou le moment de tangage. L’hypothése la plus restrictive
est peut-étre de supposer que les forces et moments instan-
tannés ne depassent pas de beaucoup leurs valeurs statiques
(en vue d’appliquer le modéle a des écoulements séparés).
Cette condition est nécessaire parceque les coefficients
apparaissant dans les équations se réduisent & des fonc-
tions de la vitesse et de 1l’angle d’attaque pour un profil
donné.

Des hypothéses additionnels sont faites concernant 1la
réduction de 1l’ordre des équations et 1’élimination de
certains coefficients de couplage.

La validité de ces hypothéses ne pouvait étre démontrée
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analytiquement, et devait étre confirmée par les expérien-
ces. Un conséquence significative de cette simplification
est que le modéle peut maintenant étre utilisé pour évaluer
n’importe quelle force, independamment des autres. Evaluer
le modéle a différents amplitudes et différents fréquences,
fournit wune voie nécessaire pour atteindre la forme finale
des équations.

Les oscillations du profil en-dessous du décrochage
indiquait que 1les forces peuvaient étre représentées par
une équation de premier ordre, ayant un pdle réel négatif,
alors que les oscillations au déla du décrochage produi-
saient des forces qui nécessitaient une répresentation
d’équations de deuxiéme ordre, ayant deux pdles complexes
conjugués. D’aprés ces observations, la formulation d‘’une
seule équation pour chaque force a été abandonnée. Au
contraire, chaque force a été divisée en deux composantes,
une gouvernée par une équation de premiér ordre et 1l’autre
par une équation de deuxiéme ordre. Soit 1la fonction F
représentant la force aérodynamique totale (C, ou C,), les
équations fondamentales deviennent:

F =F, +F, _ (1)

F, + \F;, =)F_ + (As + o) & + s& (2)

F, +aF, +rF, - (rAC, + eAC|) (3)
ou les coefficients A\, s, o, a, r et e seront traités
comme des fonctions de a seulement. Ces coefficients dépen-

dent de la vitesse a 1’infini amont (ou du nombre de Mach)
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et de la forme du profil. Pour illustrer 1l’application de
cette technique, il suffit de considérer un écoulement
incompressible de telle sorte que o devienne le seul para-
métre.

Puisque ces coefficients représentent des dérivées par
rapport au temps, et puisqu’ils doivent étre déterminés
expérimentalement, ils peuvent étre obtenus en appliquant
des oscillations de amplitudes pour des valeurs discrétes
de «. Le domaine d’angles en-dessus desquels les coeffi-
cients doivent étre spécifiés, est dicté par 1les cas de
larges amplitudes qui seront calculés par le modéle.

Les variables F, et A, également fonction de «, sont
détérminés par le comportement statique du profii. F,
dénote une extrapolation linéaire de la courbe de données
statiques et A est défini comme la différence entre cette
extrapolation et 1la courbe statique réelle. En utilisant
une réponse hypothéthique de la portance comme exemple, la
relation entre des paramétres divers est illustrée dans la
Fig. 44.

Comme la fréquence d’oscillation du profil diminue
progressivement, toutes . les dérivées par rapport au temps
vont disparaitre et les équations (1) a (3) se réduisent a
lim F = F, - A = Fg

E-~0
olu F; est la réponse de la courbe statique.
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Si 1le mouvement du profil est instationnaire, mais
reste entiérement dans le domaine linéaire, alors A= 0 et
la force est complétement déterminée par la solution de
l’/équation (2) pour F,.

On considére deux cas d’équations : 1) des équations
pour de faibles amplitudes et 2) des équations pour de

larges amplitudes.

9.1.1 - Calcul pour des faibles amplitudes

Pour déterminer les relations entre 1les six coeffi-
cients et «, il est nécessaire d’effectuer une expérience
dans laquelle le profil exécute des oscillations de tangage
a différentes fréquences et différents angles moyennes, et
pour des valeurs en-dessous et au-dessus du décrochage.
Bien que 1le mouvement de tangage puisse étre aléatoire
(Réf. 60), seules des variations harmoniques de 1l’incidence
seront considérées.

En posant o5 1l’angle moyen, «a, 1l’amplitude, X la
fréquence réduite d’oscillation, r le temps réduit (7 =
wAt/XK) et 1l’incidence peut étre exprimée en général par

a= ay + Re(a; exp (ikr)) (4)

et n’est pas restreinte a un mouvement de faibles
amplitudes. Si 1’amplitude de 1l’oscillation est petite, oq <
1%, alors la force correspondante peut étre approximée par

F= F + Re (F exp(ikr)) (5)
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ou F représente la valeur moyenne de la force, pas
nécessairement égale & Fg, et F est une fonction complexe
qui représente le module de la prémiere harmonique de 1la
force. Ceci n’est qu’une expression approximative pour le
chargement puisque la fonction de force dans 1l’équation
(3), et les coefficients dans les deux équations (2) et (3)
sont des fonctions non-linéaires de o. L’équation (5) est
décrite plus correctement par des termes de plus grand
ordre; les expériences ont montré que 1lorsque 1l’amplitude
d’oscillation est suffisament petite, 1la réponse de la
force est a peu prés elliptique de sorte que la représenta-
tion de la prémiere harmonique soit acceptable.

Pour des oscillations de faibles amplitudes une entrée
de prémier ordre en « entraine une force de sortie F de
premier ordre; 1les équations (1)-(3) peuvent étre simpli-
fiées a un systéme avec des coefficients 1locaux constants
et des fonctions de force qui sont des harmoniques de
prémier ordre par rapport a o«. La fonction de force dans
1’équation (2) a une de premiere forme harmonique
puisqu’elle est linéaire en a« et ses dérivées. La méme
chose n‘est pas vraie en.général pour la fonction de force
dans l’équation (3) puisque le terme A est normalement
nonlinéaire en ao. Restraindre les oscillations aux petites
amplitudes signifie qu’une variation 1linéaire en o« peut
étre décrite. Dans ce <cas, la fonction A (a) peut étre

écrit comme :
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Alg = Aly, *+ (a = ) dA/da]e (6)

¢
La variation de F, par rapport a o est une droite, sans
tenir compte de l’amplitude de l’oscillation, et s’exprime

par la méme forme que A, de sorte que

F|

& F[ao + (a - ap) dF/da]e, (7)

En remplacant les parties imaginaires de o et de F dans
les équations (4) et (5), 1les variables dépendantes et

indépendantes s’écrivent

e = ay + a, el k7 (8)
F, = F, + F, efkr (9)
F, = F, + T, eikr (10)

En remplacant 1les équations (6)-(10) dans les équations
(1)-(3) on obtient
F=F +F + (F +F,) ek’ (11)

\F, + (\ + ik) F, eik7 = x F |, +(» dF /dale, + ik(As + o)

-sk?) ay ei kT (12)
rga + (r+iak-k?) f; elk7 = -rAl%) - (r +iek) a1eik7 dA/dal%)
(13)

Les termes d‘une égalité sont stationnaires pendant que

ceux de l‘autre sont instationnaires ( identifiés par leur

produit avec le terme potentiel complexe). Les égalités
composées par les termes stationnaires sont f1 = FL|ao et
Fz = —Alao

En ajoutant les deux expressions ci-dessus pour obtenir

la valeur moyenne pour la force et on arrive a

F = F, |a° - Alg = Fs (14)
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et on établi que si l’amplitude de 1l’oscillation est
petite, la charge moyenne sera la méme que sa valeur stati-
que. La valeur moyenne dépassera un peu sa valeur statique
lorsque l1’on augmente 1la fréquence d’oscillation; 1la
linéarisation des équations empéche cette tendance. En
suivant des étapes similaires pour la partie instationnaire

du chargement on arrive a:

ar, dA
Ly — + ik(As + o) - sk? (r + iek)
F da ag da |[aq
oy (A + ik) (r + iak - k?2)
(15)

Cette relation réprésente la fonction de transfert pour
la partie oscillante de la force (ﬁ) par rapport a l’entrée
(). En séparant les composantes réelles et imaginaires

dans l’équation (15) il devient

¥ daF, k2 daF,
Re = + o— +
ajy da @ \2 + k2 da ag
k% (r-ae) - r2 . da
(k2-r)2 + (ak)? da |ay

(16)



110

F X\ dF,
In = ks + oc— +
oy A2 + k@ da ag
ek(k?®-r) + akr da
(17)
(k2-x)2 + (ak)? de |eq

et pour de grandes valeurs de k, en supposant que k>> X,
l’équation (16) montre que ¢ est la valeur asymptotique de
la partie réelle du chargement ; 1l’équation (17) montre que
s est 1la valeur asymptotique du taux de changement de la

partie imaginaire de la force, en fonction de 1la fréquence

réduite.

F
lim — = ¢ + iks (128)
ko0 o

1

Les équations de petites amplitudes sont de forme conve-
nable pour évaluer les six coefficients, et elles peuvent
étre appliquées pour une grande série d’angles d’incidence,
a la fois au-dessus et en-dessous du décrochage.

Pour évaluer ces coefficients, une expérience doit étre
mise en oeuvre pour obtenir les mesures de forces pendant
les oscillations de petites amplitudes. Les mesures sont
analysées comme une série Fourier pour déterminer les compo-
santes réelles et imaginaires des prémieres harmoniques. Ces
coefficients, qui sont pris constants pendant 1’oscillation
autour de 1’ angle moyen, doivent engendrer des valeurs

satisfaisant 1‘égalité entre les mésures des parties réelles
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et 1imaginaires des forces et celles décrites par les équa-
tions (16) et (17). Aprés avoir obtenu ces coefficients, et
en connaissant 1le comportement statique du profil, les
équations (1)-(3) peuvent étre résolues pour obtenir 1la

force.

9.1.2 - Calcul pour des grandes amplitudes

En utilisant les expréssions pour les six coefficients
obtenus ci-dessus, la force et 1le moment instationnaires
(C., Cy) pour le mouvement du profil peut étre calculés par
les équations (1) a (3). Ces équations sont du premier ordre
pour 1le régime linéaire de 1’écoulement attaché, et sont du
troisiéme ordre dans le régime non-linéaire (écoulement
séparé), 1l’équation du troisiéme ordre simule les forces
pseudo-élastiques, pseudo-inertielles et pseudo-amortissement
sur un profil en tangage.

Les paramétres (six pour 1la portance et cing pour le
moment) dans les équations différentielles sont identifiés,
en fonction de 1l’angle d’attaque, par 1’identification de
paramétres des données tests. Ces tests sont conduits pour
chaque angle moyen a différentes fréquences réduites a de
faibles amplitudes (~1°). On voit une bonne corrélation
jusqu’a des angles d’attaque de 239.

Les effets du nombre de Reynolds et du nombre de Mach

sont inclus implicitement dans une base de données statiques
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du profil. Pour le calcul des coefficients de portance on

obtient le systéme d’équations suivant:

£33
Clq +XC; =XC [ + (As + 0)& + s&

B
Ci2 = Cis3

¥ Lo
C 3 = -aC ; - rC , - (rAC, + eAC)
C =Cuy + CLa
ou C, et C , sont les coefficients de portance dans les

régions 1linéaires et nonlinéaires de 1l’angle d’attaque
(respectivement en-dessous et au-dessus du décrochage stati-
que), a est 1l’angle d’attaque total du profil, C , est 1le
coefficient de portance statique dans le domaine linéaire de
l’angle d’attaque. AC, représente la différence entre la
pente de portance 1linéaire prolongée et la pente statique
de portance réelle. C, est 1le coefficient de portance
totale. De facon similaire, le coefficient de moment peut
étre exprimé a l’aide d’ une équation différentielle de
premier ordre pour des angles inférieur a l’angle de décro-
chage statique et a 1’aide d’ une équation différentielle de
deuxiéme ordre pour des angles plus élevés que l’angle de
décrochage statique.

L‘équation différentielle du premier ordre n’est pas
nécessaire pour le coefficient de moment puisque la fonction
de Théodorsen C(k) n’apparait pas dans 1l’équation pour le

coefficient de moment dans 1l’équation de moment pour une
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plaque plane (Réf. 62). Les équations pour le coefficient de

moment sont:

Cyy =GCy, + Sa& + oa + Sa

-

Cuz = Cys

e -
Cys = —aCyz; = rC,, - (rAC, + eACy)
Cucsa= Cu1 t Cyo2

ou C,, et Cy, sont 1les coefficients de moment dans les
domaines linéaires et nonlinéaires de l’angle d’attaque. C,,
est le coefficient de moment statique dans 1le domaine
linéaire. AC, est 1la différence entre la pente statique
réelle et la pente linéaire prolongée comme 1le montre 1la
Fig. 45. Cycs4s ©st le coefficient de moment total résul-
tant.

Dans les équations (19) et (20), les (*), (**) représen-
tent les dérivées par rapport au temps adimensionnel, r=
2Vt/c. Les valeurs de ces paramétres, », s, a, o, r, e sont
différentes pour les coefficients de portance et de moment,

et sont obtenues a partir de tests en soufflerie.
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Pour un profil a nombre de Reynolds et nombre de Mach
fixes donnés, les paramétres A\, s, a, o, r et e sont unique-
ment fonction de 1l’angle d’attaque, et sont déterminés a
partir de données tests en tunnel aérodynamique pour des
profils correspondants par identification des paramétres.

Ie paramétre A\ est un paramétre de retard au décrochage
associé a la fonction de déficit de portance.

Il fournit des changements dans l’amplitude et 1la phase
de la portance.

Le paramétre s est le terme de masse apparente.

Les paramétres dans 1l’équation (20) sont associées au
phénoméne de décrochage dynamique.

a est le paramétre d’amortissement.

r est la fréquence de la réponse au décrochage.

e est un paramétre de phase associé a 1la réponse au
décrochage.

Les paramétres définissant les équations différentiels
démontrent un comportement commun pour plusieurs profils,
c’est a dire qu’ils ont approximativement les mémes valeurs
pour r, a, e et ¢ et la méme dépendance de AC, . Le paramé-
tre r est le méme pour la portance et pour le moment. Ceci
signifie que la fréquence de résonance est en fait une
propriété de 1l’écoulement qui se manifeste dans chaque type
a force. Se fixant des conditions initialés, (par example
F; (r=0) (i=1,2,3)), une solution peut étre générée en

fonction de temps adimensionnel r, la variable indépendante.
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Le nombre de pas de temps nécessaires pour atteindre une
solution stationnaire dépend de 1l’amplitude du mouvement
instationnaire du profil. Par la suite, plus la fréquence
réduite sera grande, plus sera grand le nombre de pas de
temps nécessaire. En exigeant que r= 0 quand «= 0%, 1le
mouvement sinusoidal du profil peut étre décrit par o= o4-
@y cos rk (21)

Le temps du retard au décrochage, temps défini a partir
du moment ol l’angle d’attaque dépasse l’angle de décrochage
statique jusqu’a l‘apparition du décrochage réel, est intro-
duit explicitement pendant 1la résolution des équations.
Ceci est fait en imposant la partie droite des équations
(20) a zéro jusqu’a ce que l’angle de décrochage statique
ainsi que le temps du retard soitent atteints.

Ce temps de retard (en terme de temps réduit), basé sur
des données expérimentales, est pris égal a 10 pour la
portance et a 5.8 pour le moment (voir Réf. 63).

La dimension du systéme augmente avec le nombre de
points d’intégration (3 pour 1la portance et 2 pour le
moment), et peut étre utilisée dans une analyse de stabilité
linéaire.

Dans la Réf. 64, les équations (20) sont utilisées pour
obtenir 1la réponse dynamique d’une section typique de pale
d’hélicoptére, et dans la Réf. 65 pour ﬁne pale entiére
d’hélicoptére. Ce type de modélisation, exprimant la force

aérodynamique sous forme d’équations différentielles a été
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décrit dané la Réf. 66. En particulier, la Réf. 67 a uti-
lisé dans 1l’analyse de décrochage dynamique sur les pales
d’hélicopteéres.

Les Qaleurs des paramétres apparaissant dans 1‘’équation
(19) pour un profil NACA 0012, sont données par (M=0.3):

A\ =0.2;s = 0.09

qQ
Il
o
o
(o]
o
|
o
’_I
w
>
0
s

Jr=0.20 + 0.10 AC!
a =0.25 + 0.10 AC]
e= 0.07 AC,

74 (stall delay)= 10;

9.2-Résultats et discussion (modéle ONERA)}

Dans 1les Figs. 46-49 on a représenté la comparaison
entre la variation du coefficient de portance C, vs 1l’angle
d’attaque o pour 1le modéle de Gormont et pour les courbes
expérimentales pour un profil NACA 0012 en tangage, a un
nombre de Mach M = 0.3 et un nombre de Reynolds Re = 3.8 x
10, pour des valeurs différentes de l’amplitude, de l’angle

moyen, et de la fréquence réduite k.



118

On va analyser quatre cas différents :

Cas 1 : q
Cas 2 : q
Cas 3 : q
Cas 4 : qg

On peut observer que

100 ;
120 ;
1290 ;

159 ;

e3c]
@4
ch

@y

= 10%9; k = 0.04813 (Fig. 46)
= 10; kx = 0.09756 (Fig. 47)
= 80; k = 0.12528 (Fig. 48)
= 50; x = 0.15106 (Fig. 49)

le modéle ONERA donne en général

une bonne corrélation entre la théorie et les expériences.

Pour o >

0,

C

calculé pour le modéle ONERA est plus

petit en comparaison avec les expériences.

La meilleure

corrélation entre 1la théorie et les

expériences on va l’obtenir pour «,,, = 220 (Fig. 47).
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CHAPITRE X

DESCRIPTION DES NOTATIONS DANS DES PROGRAMMES ET

SOUS—-ROUTINES

10.1 - Déscription des notations utilisés dans les

programmes
NOTATIONS-PROGRAMME MODELE SYMBOLES
a C
adot A =
2V
alphm amax
angss aSS
angds aDS
angms aMS
cl, cd, cm CL, CD, CM

lift, drag, alphac

Données statiques du
profil pour CL, CD.

momnt, alpham

Données statiques du
profil pour CM et «.

adotbrs

alphrl

alphrm

cte

GORMONT

{]a|rupture

aref
L

aref
M

Kl
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gaml GORMONT 71L
gamll 72L
gamm 71M
gammm 72M
machnl MN

1L
machnnl MN(y = 0)

2L

maxgl Max 2L
maxgm Max 42M
machnm MN

1M
machnnm MN(y = 0)

2M
signa sign «
signe sign a
signlref sign aref
L
signmref sign aref
M

sqadot Y
clo, cmo MIT CL, CM pour aomax

clmax, cdmax

cmmax

CLmax, CDmax, CMmax
(Fig. -16)
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cls, cms MIT CLS, CMS pour oSS
=1, a >0
11 LL =0, ¢ < aSS
=1, a > aSS
Im IM =0, o < aDS
=1, a > aDS
1t LT =0, a < ogmax
=1, a = amax
psio, psi $0, ¢
tl, tm TL, T™M
(TL = 1; TM = 2.5)
cp SIKORSKY La position du C.P. en
fonction de «
clsep CLsep(a) = 1.1 sin 3a
cpsep CPsep(a)
U=t
tau T =
lo:
taud r2 - temps adimensionnel
qu’on commence a
compter quand
a va dépasser aoMS
taudd 73
taue r* — constante de temps
(décrochage en
portance)
taus rS — constante de temps

(décrochage en
moment)
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cn MIT CN
cxls MODIFIE CL pour aSS
(Données statiques du
profil)
gamma v
jlmax temps pour CLmax
ldecro LDECRO = 0, «DS n’est pas
atteint
= 1, «DS est
atteint
tds tDS - moment ou le
décrochage
dynamique est
atteint
Xcp Position du C.P. dans les
tables de données
statiques du profil.
xcpl Position du C.P. & CLmax.
XS Position du C.P. pour le
décrochage dynamique.
alpho ONERA «0 - angle moyen

clso, cdso, cmso

ddel

delo

delta

CL, CD and CM pour «O.




125

dfla ONERA

expr

fo

fd

fspla
fsple

fsplr

fspls

ief
ka
la
ref
si

ust

dFL

da |«

0
XA CLss + (\sa + sa)

cL, ¢cD , CM
(petits amplitudes)

rA + e A
(larges amplitudes)

a
e
r
o
w At
Ar =
k

Im (CL, CD, CM)
k
A\
Re (CL, CD, CM)
S

ust -1, a < 130

1, a« > 130
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10.2 - Déscription du programme principal et des

sous-routines utilisées dans le programme

On va décrire les sous-routines qui sont les mémes pour

tous les méthodes semi-empiriques, comme suit:

1. DONNEES -Les données du mouvement de profil.

2. CALCUL -Calcul de la vitesse résultante V,
de l’angle d‘’attaque o, de 1la
dérivée de o par rapport au temps
o, et de paramétre de l’angle de

décrochage dynamique ac/V.

3. ECRIT_PARAM -On pourra écrire les résultats

obtenus par 2.(CALCUL) dans une

table.

4. INTERPOLATION -On va intérpoler dans 1les données

statiques du profil pour CL, CD,

CM.
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LECTURE

7. ANGLE_STAT

ECRIT_DATA

ECRIT_RESULTAT
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-On va intérpoler dans les données
statiques du profil pour CL, CD et
CM en fonction du nombre de Rey-
nolds Re, et de 1l’angle d’attaque

o .

-On peut 1lire CL, CD et CM dans un
fichier NACA 0012 en fonction de
l’angle d’attaque « et de nombre de

Reynolds Re.

-On va calculer 1l’angle de décro-
chage statique oSS quand le coeffi-
cient de portance CL commence a

décroitre.

-On va écrire les données statiques
pour le profil NACA 0012 dans une

table.

-On va mettre les résultats finaux

pour CL, CD et CM dans un fichier.
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On a aussi des sous-routines différents pour chaque modéle

étudie.

1. GORMONT -Calcul des coefficients aérodynami-
ques par le modéle de Gormont.

2. MIT_ORIGINAL -Calcul des coefficients aérodynami-
ques par le modeéle de MIT.

3. SIKORSKI -Calcul des coefficients aérodynami-
ques par le modéle de Sikorsky.

4. MIT MODIFIEE -Calcul des coefficients aérodynami-
ques par le modéle de MIT modifiée
avec les modéles de Gormont et
Sikorsky.

5. ONERA -Calcul des coefficients aérodynami-

ques par le modéle de ONERA.
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CONCLUSIONS

Dans cette étude tous les calculs sont effectuées pour
un profil NACA 0012 a un nombre de Mach M = 0.3, parce que
les données semi-empiriques sont déja disponibles pour ce
cas.

Des résultats expérimentaux (Réf. 67 ) ont indiqué
qu’une augmentation de 1la fréquence réduite décroit
l’/intensité de 1la dispersion du tourbillon de décrochage
dynamique et retarde la formation et la croissance du tour-
billon de bord d’attaque. Cambrer le bord d’attaque tend a
retarder l’apparition du décrochage, et a des nombres de
Reynolds elévés, la séparation apparait et se développe plus
tard.

La fléche réduit les effets du décrochage dynamique. Une
réduction de 1l’épaisseur produit des effets similaires a
l’accroissement du nombre de Mach. Pour comparer ces résul-
tats avec des données expérimentales, les quatre courbes de
portance ont été calculées pour quatre cas en variant
l’angle moyen, l’amplitude d‘oscillation, et la fréquence
réduite dans le cas d’un profil NACA 0012, pour M = 0.3 et

un nombre de Reynolds Re = 3.8 x 106.
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Ces cas sont les suivants:
Cas 1: ag= 10°, o,= 10°, k= 0.04813 (Figs. 28 - 31)

Cas 2: og= 12°, a,= 109, k= 0.09756 (Figs. 32 - 35)

Cas 3: op= 12, a, 80, k= 0.12528 (Figs. 36 - 39)

Cas 4: ag= 15°, a,= 5%, k= 0.15106 (Figs. 40 - 43)

Dans le premiér cas, tous les modéles de décrochage
dynamique donnent une prédiction des courbes relativement
bonne. Le modéle de Gormont donne une bonne corrélation
entre la théorie et 1les expériences. Le modéle Sikorski
donne une trés bonne corrélation, le modéle UTRC prédit un
coefficient plus petit par rapport aux autres lorsque le
modéle ONERA prévoit un coefficient plus grand. Dans le
deuxiéme cas, on retrouve la courbe expérimentale pour tous
les modéls avec une bonne approximation, sauf pour le modéle
de Sikorsky qui prédit un coefficient de portance plus
grand. Dans le troisiéme cas, le modéle de Sikorsky prédit
un plus grand coefficient de portance que les deux autres
modéles qui obtiennent un plus petit coefficient de moment
maximal, en comparison avec les expériences. Le modéle de
Gormont ne réproduit pas bien la courbe expérimentale.

Dans le quatriéme cas, les modéles Gormont et ONERA
donnent de bonnes courbes de portance comparativement aux
expériences. Le modéle de Sikorsky prévoit un coefficient de

portance maximal élevée par rapport aux autres modeéles.
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Puisque les coefficients empiriques ne sont pas dispo-
nibles pour 1le modéle ONERA pour un profil NACA 0012, les
courbes de moment pour ce modéle ne sont pas montrés. On a

étudié les deux cas suivants:

Cas 1: ag= 15°, a,= 59, k= 0.15106 (Figs. 44 - 46)

Cas 2: ag= 10°, a,= 10°, k= 0.09633 (Figs. 47 - 49)

Le modéle de Sikorsky prédit correctement les courbes de
moment, par rapport aux méthodes de Gormont et UTRC qui
prévoient un faible coefficient de moment maximal en compar-
aison avec les données expérimentales.

Une comparaison globale indique que les quatre modéles
de décrochage dynamique prédisent de bonnes courbes de
portance pour les cas considérés. Les paramétres du modéle
ONERA ont été évalués a partir de tests conduits a de
faibles amplitudes d’oscillation (%1%). Alors qu’ ici 1le
modéle a été utilisé pour prédire la portance a une grande
amplitude d‘oscillation (>5°). Par conséquent, ce modéle est
supposé donner de meilleures corrélations avec les données
expérimentales lors de petites amplitudes d’oscillation. Les
autres modéles n’ont pas de restrictions de formulation ou
d’utilisation. Le modéle de Sikorsky prévoit correctement
les courbes de moment, par rapport aux modéles de Gormont et

UTRC qui ne donnent pas de bons résultats comparativement

aux courbes expérimentales. Le modéle MIT a été développé

pour un profil NACA 0018 en rotation, c’est pourquoi nous ne

r 1

pouvions le comparer avec les autres modéles.
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ORGANIGRAMME DE MODELE DE GORMONT

Calcul de 1l‘angle d‘attaque «

Calcul de l‘angle de
décrochage statique ogg

Oui
S1 a < agg
Non
Calcul de taux de l’angle
d’attaque «
calcul de |a c| |& ¢
2V 2V |Break

et K, (Eq. 4)

Si J[acf2V|Break<0 alors
ac/2V Break

Calcul de nombre de Mach M

qui dépend de t/c(Egs.5,

6)

Calcul de a..¢ (Egs. 8)

Intérpolation dans
les données statiques
C ()i Cy(a): Cy ()

Return




145

Intérpolation dans les

données statiques du profil
CL (aref)= CLref
CD("‘l'ef)= cDref
CM(aref)= cMref

~e ws “o

Calcul de C_ (a)iCj («) iCy ()
par 1’éq. 9

Return




MODELE DE GORMONT

Type
r59
rit
r59_11
r40
r19

Var

j,n

array[1.
array[1.
array[1.
array[1.
array[1.

.59] of real;
.11] of real;
.59,1..11] of real;
.40] of real;
.19] of real;

rho,mu,o0,dt,r,t,c,ainf,signe,signa,im,ui,alphsm,alphsn
lan, land,alphao,delt, k
i,idg,vg,u,v,q,alph,alphdg,dalph,dalphdg,adot,bdot
cl,cd,cm,dbeta,dbetadg, adg,bdg, sigmam, sigman

alphac

lift,drag

reynolds

,angss

alpham,xcp,momnt

Const

pi = 3.14159257;

Procedure DONNEES;

Begin

k
im
c
ui

lan
land
delt

dt

rho

mu
alphsm
alphsn

End;

8.;

n i nn

136;

0.67;

40;

1.2256;

14.;
11.;

L T 1 1 T 4 A A | I )|

0.075;

0.1016;

0.153;

6.*pi/180.;
0.25 * ¢;

k*2*ui/c;
2*pi/(n*0);

:=0.00001783;

Integer

: Real;
: Real;

r40;
r40;
r59;
r59 11;
rit;
ri9;

]
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Procedure CALCUL;

Begin

For j:= 1 to n do

Begin

t
ifil
valijl
uljl

v[ijl

qljl
alph[j] :

idg[j]

alphdg[j] :

sigmam[j] :
sigman[j] :

End;

(j-1)*dt;

(9. + im*sin(o*t))*pi/180;
o*im*r*pi/180.*cos(o*t);
-vg[jl*sin(i[j]);
-vg[jl*cos(i[ijl);

sqrt(sqr(ui+ulj])+sqr(v([j]
i[j] - arctan(v[j]/(ui+u[]j

))s
1))

i[j] * 180./pi;
alph[j] * 180./pi;

alphdg[j]/alphsm;
alphdg[j]/alphsn;

For j:= 2 to n-1 do

Begin

dalph[j]

dalphdg[j] :

adot[j]
adg( j]

End;

dalph[1]
dalph([n]
dalphdg[1]
dalphdg[n]

(abs(alph[j+1]) - abs(alph[j-1]))/2./dt;
dalph[j]*180./pi;

dalph[jl*c/q[jl/2.;
adot[j] * 180./pi;

(abs(alph[2])-abs(alph[n]))/2./dt;
(abs(alph[1])-abs(alph[n-1]))/2./dt;
dalph[1]*180./pi;

dalph[n]*180./pi;

For j:= 2 to n-1 do

Begin

dbetalj]

dbetadg[j] :

bdot[ ]
bdg[j]

End;

(abs(dalph[j+1])-a55(dalph[j-1]))/2./dt;
dbeta[j]*180. /pi;

dbeta[jl*c*c/q[jl/a[jl/4.;
bdot[j] * 180./pi;
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dbeta[1] = (abs(dalph[2])-abs(dalph[n]))/2./dt;
dbeta[n] = (abs(dalph[1])-abs(dalph[n-1]))/2./dt;
dbetadg[1] := dbeta[1]*180./pi;

dbetadg[n] := dbeta[n]*180./pi;

adot[1] = dalph[1]*c/q[1]/2.;

adot[n] = dalph[n]*c/q[n]/2.;

adg[ 1] = adot[1] * 180./pi;

adg[n] = adot[n] * 180./pi;

bdot[1] := dbeta[1]*c*c/q[1]/q[1]/4.;

bdot[n] :; dbeta[n]*c*c/q[n]/q[n]/4.;

bdg[1] := bdot[1] * 180./pi;
bdg[n] := bdot[n] * 180./pi;
End;

Procedure ECRIT_PARAM;
Begin
writeln(Ist,’ alphdg adg bdg sigmam’);

For j:= 1 to n do
Begin

t:= (j-1)*dt;

writeln(Ist,
alphdg[j]:10:4,adot[j]:8:4,bdot[j]:8:4,sigmam[]]:8:4);

End;

End;

Procedure INTERPOLATION(Var x2,x1,x,y2,y1,y : Real);
Begin
y 1=yl + (y2-y1)*(x-x1)/(x2-x1);

End;



Procedure TRI_INTER(Var x2,x1,x,z2,z1,z,y4,y3,y2,y1,y:Real);
Var

inter1,inter2 : real;

Begin

Interpolation(x2,x1,x,y4,y3,inter1);
Interpolation(x2,x1,x,y2,y1,inter2);

Interpolation(z2,z1,z,inter1,inter2,y);

End;

Procedure LECTURE(Var reynolds_dat: r11 ;

Var alpha : rb9 :
Var c_dat : rd89_11;
Var nom_fichier : text );
Var
titre : char;

jrey,jalp : integer;

Begin

readin(nom_fichier,titre);

For jrey := 1 to 11 do read(nom_fichier,reynolds_dat[jrey]);
readln(nom_fichier);

readln(nom_fichier,titre);

For jalp := 1 to 59 do
Begin

For jrey := 1 to 11 do

Begin
read(nom_fichier,c_dat[jalp,jrey]);
End; |
readIin(nom_fichier,alpha[jalp]);

End;
End;
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Procedure LECTURE_FICHIER(Var reynolds :orit;
Var alphac : r59;
Var lift,drag 1 rd59_11;
Var alpham,momnt :ri19);
Var

nom_fichier : text;

jrey,jalp : integer;
xcp ! real;
Begin

assign(nom_fichier,'b:naca0012.dat’);

reset(nom_fichier);

lecture(reynolds,alphac,lift,nom_fichier);
lecture(reynolds,alphac,drag,nom_fichier);

for jalp := 1 to 19 do readln(nom_fichier,alpham[jalp],xcp,momnt[jalp]);
close(nom_fichier);

End;

Procedure ANGLE_STAT (Var alphac :r59;
Var lift :r59_11;
Var angss rit);

Var

i,k : integer;
Begin

For j:=1 to 11 do
Begin

k:=2; while lift[k,j]>lift[k-1,j] do k:=k+1;
angss[j]:=alphac[k-1];
writeln(angss(j]);

End;
End;

Procedure ECRIT_RESULTAT(Var alphdg,cl,cd,cm : r40);
Var

fichier_out : text;
j : integer ;



Begin

assign(fichier_out,’'b:gormont.prn’);
rewrite(fichier_out);
writeln(Ilst,’ alpha Cl Cd

For j:= 1 to n do
Begin

Cm');

writeln(lst,alphdg(j]:10:4,cl[j]:10:4,cd[j]:10:4,cm[j]:10:4

,cn[j]:10:4,ct[j]:10:4);

writeln(fichier_out,alphdg(j]:10:4,cl[j]:10:4,cd[j]:10:4,cm[j]:10:4);

End;
close(fichier_out);

End;

Procedure GORMONT (Var reynolds,angs S
Var lift,drag : r59 11;
Var alphac : 1r59;
Var momnt,alpham :ri19
Var alphdg,alph,da!ph,q,cl,cd,cm

Var j,k,p,s

angss, tc,gamm,gammm,gaml,gaml|,rey

ainf,machnl ,machnnl ,maxgl ,maxgm,machnm,machnnm

alphrl,alphrm,alphridg,alphrmdg,mach

signa,signe,signlref,signmref,adotbrs,cte

alphao,maxgmm,maxgl|,sqadot

Begin

ainf = 340.;

tc =0.12 ;

machnl := 0.4 + 5.*(0.06-tc);

machnnl:= 0.9 + 2.5*%(0.06-tc);
maxg|l = 1.4 - 6.*(0.06-tc);

maxgm =1. - 2.5*(0.06-tc);

machnm :=0.2;

machnnm:=0.7+2.5*(0.06-tc);
adotbrs:=0.06+1.5*(0.06-tc);

alphao :=0.;

| f(adotbrs<0) then adotbrs :=0.;

For j:=1 to n do
Begin

rda0);

integer;
real;
real;
real;
real;
real;
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rey:=rho*q[j]*c/mu;

If(alph[j]<0.0) then signa := -1 else signa := +1;
alphdg[j] := alphdg[j] * signa;

{ CALCUL DE ANGLE DE DECROCHAGE STATIQUE }

| f(rey<10000) then rey:=10000;
s:=1 ; while rey>reynolds[s] do s:=s+1;

If(rey = reynolds[s])

then angss:=angs[s]

else interpolation(reynolds[s],reynolds[s-1],rey,
angs[s],angs[s-1],angss);

{doit on utiliser gormont ou pas ? }

I f(alphdg[j]<angss) then
Begin

k:= 1; while alphdg[j] > alphac[k] do k:= k+1;

I f(alphdg[j] = alphac[k]) then
Begin

cl[j] := Vift[k,s] ; cd[j] := drag[k,s];
end

else
Begin

Tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphdg[j],
reynolds[s],reynolds[s-1],rey,
lift[k,s],lift[k-1,s],lift[k,s-1],1ift[k-1,s-1],cl[j]);

Tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphdg[j],
reynolds[s],reynolds[s-1],rey,
drag[k,s],drag[k-1,s],drag[k,s-1],drag[k-1,s-1],cd[]]);

End;

p:= 1; while alphdg[j]>alpham[p] do p:=p+1;

I'f(alphdg[j]=alpham[p])

then cm[j] :=momnt[p]

else interpolation (alpham[p],alpham[p-1],alphdg[j],

momnt[p],momnt[p-1],cm[j]);

cl[ij] = cl[j] * signa;
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cm[j] * signa;
alphdg[j] * signa;

cm[ ]
alphdg[j]
End

else
Begin

mach q[jl/ainf;
| f (mach<=machnl) then

gaml | 1= maxgl

else

Begin

| f(mach<machnnl) then ,
gaml | := maxgl*(mach-machnnl)/(machnl|-machnn!)

Else
gaml |

1l
o

End;

| f (mach<=machnm) then

gammm := maxgm

else

Begin

| f (mach<machnnm) then

gammm := maxgm*(mach-machnnm) / (machnm-machnnm)
else

gammm = 0.

End;

gam| = 0.5*gaml [;

gamm =:0.;

If(dalph[j]<0.0) then signe:=-1 else signe:= 1;

cte :=0.75 + 0.25*signe;

sqadot :=sqrt(abs(adot[j]));

| f(sqadot<adotbrs) then

Begin

alphrl = abs(alph[j]) - cte*gaml*sqgadot*signe;
alphrm = abs(alph[j]) - cte*gamm*sqadot*signe;
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End

{1 f(sqrt(abs(adot[j]))>adotbrs) then}

else
Begin
alphrl:= abs(alph[j])
-cte*(gaml*adotbrs+gaml|*(sqadot-adotbrs))*signe;
alphrm:= abs(alph[j])
-cte*(gamm*adotbrs+gammm* (sqadot-adotbrs))*signe;
End;
If(alphrl<0.0) then signlref := -1 else signlref := 1;
If(alphrm<0.0) then signmref := -1 else signmref := 1;

alphridg :=(alphr1*180./pi)* signlref;
alphrmdg :=(alphrm*180./pi)* signmref;

k:=1; while alphridg > alphac[k] do k:= k+1;

If(alphrldg = alphac([k])
then cl[j] :=lift[k,s]
else

tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphrldg,
reynolds([s],reynolds[s-1],rey,
lift[k,s],lift[k-1,s],lift[k,s-1],1ift[k-1,s-1],cl[j]);

k:=1; while alphrmdg > alphac[k] do k:= k+1;

If(alphrmdg = alphac[k])
then cd[j] :=drag[k,s]
else
tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphrmdg,
reynolds[s],reynolds[s-1],rey,
drag[k,s],drag[k-1,s],drag[k,s-1],drag[k-1,s-1],cd[j]);

p:=1; while alphrmdg>alpham[p] do p:=p+1;
I f(alphrmdg=alpham[p])
then cm[j]:=momnt[p]
else interpolation (alpham[p],alpham[p-1],alphrmdg,
momnt[p],momnt[p-1],cm[j]);

alphdg[j] := alphdg[j] * signa;

cl[ij] = cl[j]*alph[j]/(alphrl-alphao)*signlref;
cm[j] = cm[j]*signmref;

End;

End;
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End;

Begin

DONNEES ;

CALCUL ;

ECRIT_PARAM;

LECTURE_FICHIER(reynolds,alphac, lift,drag,alpham,momnt);

ECRIT_DATA(alpbhac,lift,drag,alpham,momnt);

ANGLE_STAT (alphac, lift,angss);

GORMONT (reynolds,angss,lift,drag,alphac,momnt,alpham,alphdg,alph,
dalph,q,cl,cd,cm);

ECRIT_RESULTAT (alphdg,cl ,cd,cm);

END.
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Calcul de LM
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MODELE DE MIT ORIGINAL

Type

rs59 = array[1..59] of real;

rii = array[1..11] of real;
r59 11 = array[1..59,1..11] of real;
r40 = array(1..40] of real;

ri9 = array[1..19] of real;

Var

lan,k,im,o,r,ui,dt,pi,t,c,rho,mu
n,j

cl,cd,cm

alphac

lift,drag
alpham,momnt ,xcp
reynolds,angss,cxls

Procedure DONNEES;

Begin

lan := 0.153;

k = 0.075;

im = 8.;

c = 0.541;

ui = 102;

r = 0.25 * c;

n = 40;

pi = 3.1415927;

o = Kk*2*ui/c;
dt = 2.*pi/(n*0);
rho := 1.2256;

mu = 0.00001783;
End;

Procedure CALCUL;
Begin

For j:= 1 ton do
Begin
t (j-1)*dt;
ifjl

inu

i,idg,vg,u,v,q,alph,alphdg,dalph :

: Real;

Integer;
r40;
r40;
r59;
rs9 11;
rig;
rii;

(9. + im*sin(o*t)) * pi/180.;
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idglij] = i[j]*180./pi;
vglijl = o*im*r*pi/180.*cos(o*t);
uljl] = -vg[jl*sin(i[j]);

vij] = -vg[jl*cos(i[jl);

qlj] = sqrt(sqr(ui+tu[j])+sqr(v[ijl));
alph[j] = i[j] - arctan(v[j]/(ui+u[j]));
alphdg[j] := alph[j]*180./pi;

End;
For j:= 2 to n-1 do
Begin

dalph[j] := (alph[j+1] - alph[j-1])/2./dt;
End;

dalph[1]:= (alph[2]-alph[n])/2./dt;
dalph[n]:= (alph[1]-alph[n-1])/2./dt;

End;

Procedure ECRIT_PARAM;

Begin

For j:= 1 to n do

Begin

t:= (j-1)*dt;

writeln(Ist,t:10:4,idg[j):10:4,vg[j]:10:4,u[j]:10:4,v[][]:10:4,
q[jl:10:4,alphdg[j]:10:4,dalph[j]:10:4);

End;

End;

Procedure INTERPOLATION(Var x2,x1,x,y2,yl,y : real);

Begin

y = y1 + (y2-y1)*(x-x1)/(x2-x1);

End;

Procedure TRI_INTER(Var x2,x1,x,z2,z1,z,y4,y3,y2,y1,y:real);

Var
inter1,inter2 : real;

Begin
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interpolation(x2,x1,x,y4,y3,inter1);
interpolation(x2,x1,x,y2,y1,inter2);
interpolation(z2,z1,z,inter1,inter2,y);

End;

Procedure LECTURE(Var reynolds_dat: r11; Var alpha : r59;
Var c_dat : r59 11;
Var nom_fichier : text);

Var

titre : char;
jrey,jalp : integer;

Begin

readln(nom_fichier,titre);

For jrey := 1 to 11 do read(nom_fichier,reynolds _dat[jrey]);
readln(nom_fichier);
readln(nom_fichier,titre);

1 to 59 do

For jalp :
Begin

For jrey := 1 to 11 do

Begin
read(nom_fichier,c_dat[jalp,jrey]);
end;
readIn(nom_fichier,alphaljalp]);

End;

End;

Procedure LECTURE_FICHIER(Var reynolds: r11;Var alphac:r59;

Var lift,drag : r59 _11;
Var alpham,momnt :ri19);
Var
nom_fichier : Text;
jrey,jalp : integer;
Begin

assign(nom_fichier,'b:naca0012.dat’);
reset(nom_fichier);
lecture(reynolds,alphac,lift,nom _fichier);
lecture(reynolds,alphac,drag,nom_fichier);

For jalp :=1 to 19 do readin(nom_fichier,alpham[jalp],
xcp[jalp],momnt[jalp]);
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close(nom_fichier);

End;

Procedure ANGLE_STAT (Var alphac : r59 ;
Var lift : r59_11;
Var angss,cxls :rit);

Var

ik - integer;

Begin

For j := 1 to 11 do

Begin

k:=2; while lift(k,j]>lift[k-1,j] do k := k+1;
angss[j] := alphac[k-1];

cxls[j] := lift[k-1,j];

writeln(cxls[j]);

End;
End;

Procedure ECRIT_DATA(Var alphac,lift,drag : r59 ;
Var alpham,momnt : r19);

Var
jalp : integer;

Begin
For jalp := 1 to 59 do
writeln(lst,alphac[jalp]:10:4,lift[jalp]:10:4,
drag[jalp]:10:4);
For jalp := 1 to 19 do

writeln(Ist,alpham[jalp]:10:4,momnt[ jalp]:10:4);
End;

Procedure ECRIT_RESULTAT (Var alphdg,cl,cd,cm : r40);

Var

fichier_out : text;

i rinteger ;
Begin

assign(fichier_out,'b:mit.res’);
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rewrite(fichier_out);

For j:= 1 to n do

Begin

writeln(alphdg[j]:10:4,cl[j]:10:4,cd[j]:10:4,cm[j]:10:4);

writeln(fichier_out,alphdg[j]:10:4,cl[j]:10:4,cd[j]:10:4,
cm[j]:10:4);

End;

End;

Procedure MIT_ORIGINAL(Var reynolds,angs : rii;
Var lift,drag : r59_11;
Var alphac £ r59;
Var momnt,alpham : r19;
Var alphdg,alph,dalph,q,cl,cd,cm:r40);

Var

j.11,Im,lIdot,k,p,It,s : Integer;
angms,angds,alphm,t,io,cmo,clo : Real;
signe,tm,tl,cms,cls,clmax,cmmax,cdmax : Real;
adot : rd0;
psi,psio,rey,angss : Real;
Begin

tm := 2.5;

tl =1,

{ calcul angle decrochage dynamique }

j:=1;

while momnt[j] = 0. do j:= j+1;
angms := alpham[j];
cms := momnt[j];
angds := angms;

{calcul de alpha maximum }

ji=2 ¥
while alphdg[j]>=alphdg[j-1] do j:=j+1;
alphm:=alphdg[j-1];

t = (j-2)*dt;

io = im*sin(o*t);
psio := o*t;

k 1= 1;

while alphdg[j]>alphac[k] do k := k+1;
| f(alphdg[j]=alphac[k]) then



clo := lift[k,j]

else

Interpolation(alphac[k],alphac[k-1],alphdg[j],
lift[k,jl,lift[k-1,j],clo);

p:=1;
while alphdg[j]>alpham[p] do p:=p+1 ;
I f(alphdg[j]l=alpham[p]) then
cmo := momnt[p]
else
Interpolation(alpham[p],alpham[p-1],alphdg[j],
momnt([p],momnt[p-1],cmo);

{ calcul pour les positions de la pale }

For j:=1 to n do

Begin

t =(j-1)*dt;

psi := o*t;

rey := rho*q[j]*c/mu;

s:=1; while rey>reynolds{s] do s:= s+1;

If(rey = reynolds[s])

then Begin angss:= angs[s]:;cls := cxls[s];end

else Begin interpolation(reynolds[s],reynolds[s-1],rey,

angs[s],angs[s-1],angss);
If(angs[s]=angs[s-1]) then cls := cxls[s] else
interpolation(angs[s],angs[s-1],angss,

cxls[s],cxlIs[s-1],cls);
End;

adot[j]:=dalph[j]*c/ql[ij];

If(alph[j]<=0.0) then

signe =-1

else

signe =1;

alphdg[j]:= alphdg[j]*signe;
alph[j] := signe*alph[j];
adot[j] = signe*adot[j];

writeln(j:3,alphdg[j]:10:3,angss :10:3,angds:10:3);

If(alphdg[j]<=12) then
Il :=0

else

=1
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I f(alphdg[ j]<=angds) then
Im :=0

else

Im :=1;

If(adot[j]<=0.0) then

ldot :=0
else
ldot :=1;

writeln(j:3,11:3,Im:3,1dot:3);
{ 1er cas alpha < angss et alpha croissant }

If(lIl =0) and (Im=0) and (ldot = 1) then
Begin

k = 1;
while alphdg[j]>alphac[k] do k :=k+1 ;
I f(alphdg[j]=alphac[k]) then
Begin
clj]
cd(j]
End
else
Begin
tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphdg[j],
reynolds[s],reynolds[s-1],rey,
lift[k,s],lift[k-1,s],lift[k,s-1],
lift[k-1,s-1],cl[j]);
tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphdg[j],
reynolds[s],reynolds[s-1],rey,
drag(k,s],drag[k-1,s],drag[k,s-1],
drag(k-1,s-1],cd[j]);

lift(k,s] ;
drag[k,s] ;

p:=1;
while alphdg[j]>alpham[p] do p:=p+1;
I f(alphdg[j]=alpham[p]) then
cm[j]:=momnt[p]
else

momnt[p-1],cm[j]);
cl[j] cl[j]*signe;
cm(j] cm[ j]*signe;
alphdg[j]:= alphdg[j]l*signe;
End;

{ 2eme cas angss < alpha < angds et alpha croissant }

If(11=1) and (Im=0) and (ldot=1) then
Begin

Interpolation (alpham[p],alpham[p-1],alphdg[j],momnt[p],

166



167

cl[j]:= cls * alphdg[j]/angss ;
cd[j]:= cl[j]*sin(alph[]j])/cos(alph[j]);
p:=1;

while alphdg[j]>alpham[p] do p:=p+1;
| f(alphdg[j]=alpham[p]) then
cm[j]:=momnt[p]
else
Interpolation(alpham[p],alpham[p-1],alphdg[j],momnt[p],
momnt[p-1],cm[j]);

cl[j] := cl[j]l*signe;

cm[j] := cm[j]*signe;

alphdg(j] := alphdg[j]*signe;
End;

{ 3eme cas alpha > angds et alpha croissant }
I1f(Im =1) and (ldot =1) and (1t=0) and (adot[j]<0.02) then
Begin

cl[j] :=1.+40.*abs(adot[j]);

cd[j] :=cl[j] * sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cm[j] :=-0.15 ;

clmax := cl[j] ;

cdmax := cd[j] ;

cmmax := cm[j] ;

alphdg[j]:= alphdg[j]*signe;

cl[j] :=cl[j]* signe;

cm[j] := cm[j]* signe;
It := 1;

End;

If(Im=1)and(ldot=1)and(1t=0)and((adot[j])>=0.02)
and(adot[j]<0.05)then

Begin
cl[ij] = 1.+40.*adot[j] ;
cd[j] = cl[j]*sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cm[j] = (-0.15-21.*(adot[j]-0.02));
clmax =cl[j];
cdmax =cd[j] ;
cmmax = cm[j]
alphdg[j]:= alphdg[j]*signe;
cl[ij] = cl[]j] *signe;
cm[j] := cm[j] *signe;
It := 1;
End;

If(Im=1)and(ldot=1)and(adot[j]>=0.05) and (I1t=0) then
Begin



cl[ij] = 3.;
cd[ij] = 3.0*sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cm([j] =-0.78 ;
c Imax =cl[j] ;
cdmax =cd[j] ;
cmmax = cm[j] ;
alphdg[j]:= alphdg[j]*signe;
cl[ij] =cl[j] * signe;
cm[ j] = cm[j] * signe;
It := 1;
End;
If (Im=1) and (ldot=1) and (It=1) then
Begin
cl[ij] = clmax*signe;
cd[j] = cdmax;
cm[j] = cmmax*signe;
alphdg[j]:= alphdg[j]*signe;
End;

{ 4 eme cas alpha > angds et alpha decroissant}

[ f(Im=1)and(ldot=0)and(ll=1) then
Begin

cm[ j]:=((cmmax-cms)*exp(-(psi-psio)*2.*r/c/tm)+cms);
cl[jl:=((clmax-cls)*exp(-(psi-psio)*2.*r/c/tl)+cls) ;
cd[j] :=cl[j]*sin(alph[j])/cos(alph[]j]);

alphdg[j]:= alphdg[j]*signe;

cl[j] :=cl[jl*signe;

cm[j] := cm[j]*signe;

End ;

{ 5 eme cas angss < alpha < angds et alpha decroissant }
If(11=1) and(Im=0) and (ldot=0) then
Begin

cl[j] :=(clmax-cls)*exp(-(psi-psio)*2.*r/c/tl) +cls;
cd[j] :=cl[jl*sin(alph[j])/cos(alph[j]);

k :=1;
while alphdg[j]>alpham[k] do k :=k+1;
i f(alphdg[j]=alpham[k]) then
cm[j] :=momnt[k]
else :
interpolation(alpham[k],alpham[k-1],alphdg[j],momnt[k],
momnt[k-1],cm[j]);
cl[j] :=cl[j]l*signe;
cm[j] cm[j] *signe;
alphdg[j]:= alphdg[j]*signe;
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End;

{ 6 eme cas alpha < angss et alpha decroissant}
If(Im=0)and(ldot=0)and(11=0) then
Begin

k =1,
while alphdg[j]>alphac[k] do k :=k+1;
I f(alphdg[j]=alphac[k]) then

Begin

cl[j] :=lift[k,s];
cd[j] :=drag[k,s];
End

else

Begin

tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphdg[j],
reynolds[s],reynolds[s-1],rey,
lift[k,s],lift[k-1,s],lift[k,s-1],
liftlk-1,s-1],cl[]j]);

tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphdg[j],
reynolds[s],reynolds[s-1],rey,
drag[k,s],drag[k-1,s],drag[k,s-1],
drag[k-1,s-1],cd[]]);

End;

p :=1;
while alphdg[j]>alpham[p] do p :=p+1;
if(alphdg[j]=alpham[p]) then
cm[j] :=momnt[p]
else
interpolation(alpham[p],alpham[p-1],alphdg[j],
momnt[p],momnt[p-1],cm[j]);
alphdg[j]:= alphdg[j]*signe;
cl[ij] cl[j] * signe;
cm[j] := cm[j] * signe;
End;
End;
End;

Begin

DONNEES ;

CALCUL ;

LECTURE_FICHIER(reynolds,alphac,lift,drag,alpham,momnt);

ANGLE STAT (alphac,lift,angss,cxls);

MIT_ORIGINAL(reynolds,angss,lift,drag,alphac,
momnt,alpham,alphdg,altph,dalph,q,cl,cd,cm);

ECRIT_RESULTAT (alphdg,cl,cd,cm);

END.
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MODELE DE SIKORSKY

Type

r59 = array[1..59] of real;

ri = array[1..11] of real;
r59_11 = array[1..59,1..11] of real;
r40 = array[1..40] of real;

r19 = array[1..19] of real;

Var

Il,Im,ldot,j,m,n
lan,rho,mu,o,ui,dt,pi,r,t,c,tau,land,delt
k,im
i,idg,vg,u,v,q,alph,alphdg,dalph,dalphdg
cl,cd,cm,clsep,cp,cpsep

teta, tetadg,dteta,dtetadg

alphac

lift,drag

alpham,momnt , xcp

taus, taue, taud, taudd

reynolds

Procedure DONNEES;

Begin

pi = 3.1415927;
k = 0.075;

im = 8.;

c = 0.1016;

ui = 136.;

lan := 0.153;
land:= 0.67;
delt:= 6.*pi/180.;
r = 0.25 *c;

n = 40;

pi = 3.1415927;
o = k*2*ui/c;
dt = 2*pi/(n*0);
rho := 1.2256;

mu = 0.00001783;

End;
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Integer;

: Real;
: Real;

r40;
r40;
r40;
r59;

: r89_11;

ri9;

: Real;

ri1;
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Procedure CALCUL;

Begin

For j := 1 to n do

Begin

t = (j-1)*dt;

i[j] = (9.+im*sin(o*t))*pi/180.;}
vg[j] = o*im*r*pi/180.*cos(o*t);

ulj] = -vg[jl*sin(i[j]);

v[ij] = -vg[j]*cos(i[il); ,

qlj] = sqrt(sqr(ui+ulj])+sqr(vlil]));
alph[j] = i[j] - arctan(v[j]/(ui+u[j]));
alphdg[j] = alph[j]*180./pi;

idg[j] = i[j] * 180./pi;

teta[j] = -i[j] + alph[j];

tetadg[ j] = -idg[j] + alphdg[ij];

End;

For j:= 2 to n-1 do

Begin

dalph[j] = (abs(alph[j+1]) - abs(alph[j-1]))/2./dt;
dalphdg[j] := dalph[j]*180./pi; .

dteta[]j] = (teta[j+1] - teta[]j-1])/2./dt;
dtetadg[j] := dteta[j]*180./pi;

End;

dalph[1] = (abs(alph[2])-abs(alph[n]))/2./dt;
dalph[n] = (abs(alph[1])-abs(alph[n-1]))/2./dt;
dalphdg[1] := dalph[1]*180./pi;

dalphdg[n] := dalph[n]*180./pi;

dteta[1] = (teta[2]-teta[n])/2./dt;
dteta[n] = (teta[1]-teta[n-1])/2./dt;
dtetadg[1] := dteta[1]*180./pi;

dtetadg[n] := dteta[n]*180./pi;

End;

Procedure ECRIT_PARAM;
Begin

For j:= 1 to n do
Begin
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t 1= (j-1)*dt;

writeln(lst,t:10:4,
q[j]:10:4,alphdg[j]:10:4,dalph[j]:10:4,dteta[j]:10:4);

End;

End;

Procedure INTERPOLATION(Var x2,x1,x,y2,yl,y : real});
Begin

y =yl + (y2-y1)*(x-x1)/(x2-x1)

End;

Procedure TRI_INTER(Var x2,x1,x,22,21,z,y4,y3,y2,y1,y:real);

Var
inter1,inter2 : real;

Begin

Interpolation(x2,x1,x,y4,y3,inter1);
Interpolation(x2,x1,x,y2,y1,inter2);
Interpolation(z2,z1,z,inter1,inter2,y);

End;

Procedure LECTURE(Var reynolds_dat: r1i1;
Var alpha : r59 ;
Var c_dat : r59_11;
Var nom_fichier : text);

Var
titre : char;
jrey,jalp : integer;

Begin
readln(nom_fichier,titre);

For jrey := 1 to 11 do read(nom_fichier,reynolds_dat[jrey]);
readln(nom_fichier);
readIn(nom_fichier,titre);

For jalp := 1 to 59 do
Begin
For jrey := 1 to 11 do
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Begin
read(nom_fichier,c_dat[jalp,jrey]);
End;
readIn(nom_fichier,alpha[jalp]);
End;

End;

Procedure LECTURE_FICHIER(Var reynolds : r11;Var alphac : r59;
Var lift,drag : r59 11;
Var alpham,momnt : r19);

Var

nom_fichier 1 text;
jrey,jalp : integer;
Begin

assign(nom_fichier,’b:naca0012.dat’);
reset(nom_fichier);
lecture(reynolds,alphac,lift,nom fichier);
lecture(reynolds,alphac,drag,nom_fichier);

For jalp := 1 to 19 do
readin{nom_fichier,alpham[jalp],xcp[jalp],momnt[jalp]);
close(nom_fichier);

End;

Procedure ECRIT_RESULTAT(Var alphdg,cl,cd,cm 1 rd40);
Var

fichier_out : text;

i : integer ;

Begin

assign(fichier_out,'b:sikyd.prn’);
rewrite(fichier_out);

For j:= 1 to n do
Begin

Writeln(fichier_out,alphdg[j]:10:4,cl[j]:10:4,cd[j]:10:4,cm[j]:10:4);
End;

close(fichier_out);
End;
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Procedure SIKORSKI

(Var reynolds : r11; Var lift,drag : r59_11;

Var alphac : r59; Var momnt,alpham :r19 ;

var alphdg,alph,dalph,q,cl,cd,cm : rd0);

Var j,k,s,Il,Im,ldot : integer;
rey,angss,angms,angds,alphm,t,io,im,clo,cmo : real;
expr, jmax : real;

Begin

tau = ui * dt/c;

taus := 2;

taue := 4;

taud := 0;

taudd:= 0;

N = 0;

{ Angle de decrochage en moment angms }

j =1,
while momnt[j] = 0. do | := j+1;
angms := alpham[j];

{ alpha maximum alpha max }

i=2;
while alphdg [j] >= alphdg [j-1] do j := j +1;
alphm := alphdg[j-1];

{ boucle sur les positions de la pale}
For j:= 1 to n do

Begin

t:=(j-1)*dt;

rey := rho*q[j]*c/mu;

writeln(j:3,rey :10:3);

I f(alphdg[j]<angms) then Im:=0
else Im :=1;

| f(datphdg[j]<0)
then
Idot :=0
else
ldot :=1;
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{ 1er cas alpha < angms et alpha croissant }
If (Im = 0) {and (11=0)} and (ldot = 1)

then

Begin

writeln(’ cas 1',j:5);

cl[j] := 0.11 * alphdg[j];
cd[j] := cl[j]*sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cm[j] := -pi*pi*abs(dteta[j])/2./0;

End

else

Begin

{ 2-ieme cas alpha > angms et alpha croissant }

If(Im=1) {and (11=0)} and (ldot=1)
then begin
writeln(’ cas 2 ',j:5,taud:10:3);

o= 1

taud := taud + tau;

If (taud <= taus)

then

Begin
cl[j] := 0.11 *alphdg[j];
cd[j] := cl[j]*sin(alph[j])/cos(alpn[j]);
cm[j] := -pi*pi*abs(dteta[j])/2./0;

End

else begin

If (taud>=taus) and (taud<=taue)

then

Begin

cl[j] = 0.11 * alphdg[j];

cpsep[j] := 0.01646*alphdg[j] + 0.0525;

cpli] = 0.25 + (taud-taus)*(cpsep[j]-0.25)/(taue-taus);
em(j] = - cl[j] * (cp(j]-0.25);

cd[j] = cl[j]*sin(alph[j])/cos(alph[j]);

End

Else begin



ci[j] = 0.11 * alphdg[ij];

clsep[j] := 1.1 * sin (3*alph[j]);

cl[ij] =cl[j]-(cl[j]-clsep[j])*(1-exp((taue-taud)/4));
cpsep[j] := 0.01646*alphdg[j] + 0.0525;
cplil = cpsep[j];

cm[ j] = -cl[j] * (cp[j]-0.25);

cd[j] = cl[j]*sin(alph[j])/cos(alph[j]);
End;

End;

End

Else begin

{ 3-ieme cas alpha > angss et alpha croissant }

If(Im=1) {and (11=1)} and (ldot=1)

then begin

taud taud + tau;

clsep [j]:= 1.1 * sin (3*alph[j]);

cl[ij] cljl-(cl[j]l-clsep[j])*(1-exp((taue-taud)/4));

cpsep[j] := 0.01646*alphdg[j] + 0.0525;
cplij] cpsep[ijl];

cm( j] -cl[j] * (cp[j]-0.25);

cd[j] cl[jl*sin(alph[j])/cos(alph[j]);
End

Else begin

{ 4-ieme cas alpha > angms et alpha decroissant }

If (Im=1) and (11=1) and (Idot =0)

then begin

taud = taud + tau;

cl[j] = 0.11 * alphdg[j];

clsep [j]:= 1.1 * sin (3*alph[j]);

expr = exp((taue-taud)*3./4);

cl(ij] =cl[j]-(cl[j]-clsep[]j])*(1-exp((taue-taud)*3./4));

If (taud<taue) and (taud>taus) then begin

taud = taud + tau;

cpsep[j] := 0.01646*alphdg[j] + 0.0525;

cplijl = 0.25 + (taud-taus)*(cpsep[j]-0.25)/(taue-taus);
cm[j] = -cl[i] * (cp[i]-0.25);

cd[j] = cl[j]*sin(alph[j]}/cos(aiph[j]);
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End
Else begin

0.01646*alphdg[j] + 0.0525;
cpsep[j];

-cI[j] * (cp[j]-0.25);
cl(j]*sin(alph[j])/cos(alph[j]);

cpsep[j] :
cplijl
cm(j]
cd(j]

End

End

Else begin

{ 5-ieme cas alpha < angss et alpha < angms et alpha decroissant}

If(Im=0) {and (11=1)} and(ldot=0)

then begin

taudd = taudd + tau;

cl[j] = 0.11 * alphdg[j];

clsep[j] := 1.1 * sin (3*alph[j]);

cl[j] = clsep[j]-(clsep[j]-cl[j])*(1-exp((-taudd)/4));
cm[j] = -pi*pi*abs(dteta[j])/2./0;

cd[j] = cl[j]*sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cm[j] = cm[j] * exp(-taudd/4);

End

Else begin

N :=0;

cl[j] :=0.11 * alphdg[j];

cm[j] :=-pi*pi*abs(dteta[j])/2./0;

cd[j] := cl[jl*sin(alph[j])/cos(alph[j]);
Ehd;

End;

End;

End;

End;

End;

End;
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Begin

DONNEES ;

CALCUL ;

LECTURE_FICHIER(reynolds,alphac,lift,drag,alpham,momnt);

SIKORSKI (reynolds,lift,drag,alphac,momnt,alpham,alphdg,alph,
dalph,q,cl,cd,cm);

ECRIT_RESULTAT (alphdg,cl,cd,cm);
END.
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GANIGRAMME DE MODELE MIT MODIFIE COMBINE AVEC SIKORSKY ET GORMONT
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MODELE DE MIT MODIFIEE AVEC GORMONT ET SIKORSKI

Type

r59 = array[1..59] of real;

rit = array[1..11] of real;
r59_11 = array[1..59,1..11] of real;
r40 = array[1..40] of real;

ri19 = array[1..19] of real;

Var

Il,im,ldot, |, jds,n,s
rho,mu,o,ui,dt,pi,r,t,c,psi,psio,tm,tl,lan
jImax,angds,cls,cms,clmax,cmmax,gamma,k, im
xs, tds,xcpl,signe
i,idg,vg,u,v,q,alph,alphdg,dalph,dalphdg,adot
cl,cd,cm,xp,x,cn,ct

alphac

lift,drag

alpham,momnt ,xcp

reynolds,angss,cxls

Procedure DONNEES;

Begin

lan := 0.153;

k = 0.075;

im = 8.;

r = 0.25 *c;

n = 40;

pi = 3.1415927;
o = k*2*ui/c;
dt = 2*pi/(n*0);
rho := 1.2256;

mu = 0.00001783;
cms := 0.;

END;

Procedure CALCUL;

Begin

For j := 1 to n do

Begin

t = (j-1)*dt;

ifil = (9.+im*sin(o*t))*pi/180.;
idg[j] := i[j] * 180./pi;

Integer;

: Real;
: Real;
: Real;

r40;
r40;
r59;
r59_11;
r19;
ri11;
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vg[j] = o*im*r*pi/180.*cos(o*t);

ufj] = -vg[jl*sin(i[]j]);

v[i] = -vg[jl*cos(i[j]);

a[j] = sqrt(sqgr{ui+u[j])+sqr(vij])):

alph[j] :=i[j] - arctan(v[j]/(ui+u[j]));
alphdg{j]:= alph[j]*180./pi;

End;

For j:= 2 to n-1 do

Begin

dalph[i] = ‘abs(alph[j+1]) - abs(alph[j-1]))/2./dt;
dalphdg[j] := dalph[]j]*180./pi;

adot[j] = dalph[jl*c/q[ij];

End;

dalph[1] := (abs(alph[2])-abs(alph[n]))/2./dt;
dalph[n] = (abs(alpn[1])-abs(aiph[n-1}))/2./dt;

dalphdg{1] := dalph[1]*180./pi;
dalphdg[n] := dalph[n]*180./pi;
adot[1] := dalph[1]*c/q[1];
adot[n] := dalph[n]*c/qg[n];

End;
Procedure ECRIT_PARAM;
Begin

For j:= 1 ip n do

Begin
t:= (j-1)*dt;

writeln(lst,t:10:4,
q[j]:10:4,alphdg[j]:10:4,dalph[j]:10:4,adot[j}:10:4);

End;

End;

Procedure INTERPOLATION(Var x2,x1,x,y2,y1,y : real);
Begin

y 1= y1 + (y2-y1)*(x-x1)/(x2-x1);

End;



Procedure TRI_INTER(Var x2,x1,x,2z2,z1,z,y4,y3,y2,y1,y:real);

Var
inter1,inter2 : real;

Begin

Interpolation(x2,x1,x,y4,y3,inter1);
Interpolation(x2,x1,x,y2,y1,inter2);
Interpolation(z2,z1,z,inter1,inter2,y);

End;

Procedure LECTURE (Var reyolds_dat: r11; Var alpha : r59 ;
Var c_dat . r59_11;
Var nom_fichie : text );

Var
titre : char;
jrey,jalp : integer;

Begin
readIn(nom_fichier,titre);

For jrey := 1 to 11 do read(nom_fichier,reynolds dat[jrey]);
readIn(nom_fichier);
readIn(nom_fichier,titre);

1 to 59 do

il

For jalp :
Begin

For jrey := 1 to 11 do
Begin
read(nom_fichier,c_dat[jalp,jrey]l);

End;

readIn(nom_fichier,alphaljalp]);
End;
End;

Procedure LECTURE_FICHIER(Var reynolds : r11;Var alphac: r59;

Var lift,drag : rd59_11;
Var alpham,momnt 1 ri19);

Var

nom_fichier 1 text;
jrey, jalp : integer;
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Begin
assign(nom_fichier,’b:naca0012.dat");
reset (nom_fichier);
lecture(reynolds,alphac,lift,nom _fichier);
lecture(reynolds,alphac,drag,nom_fichier);

For jalp := 1 to 19 do readln(nom_fichier,alpham[jalp],
xcp[jalp],momnt[jalp]);
close(nom_fichier);

End;

Procedure ANGLE_STAT (Var alphac : r59;
Var lift : r59_11;
Var angss,cxls :rit);

Var

ik : integer;

Begin

For j:=1 to 11 do

Begin

k:=2; while lift[k,j]>lift[k-1,j] do k:=k+1;
angss[j] := alphac[k-1];

cxls[j] = lift[k-1,j];

End;
End;

Procedure ECRIT_RESULTAT (Var alphdg,cl,cd,cm : r40);

Var
fichier_out : text;
j : integer ;

Begin

assign(fichier_out,’b:mitmod.prn’);
rewrite(fichier_out);

For j:= 1 to n do

Begin

writeln(fichier_out,alphdg[j]:10:4,cl[j]:10:4,cd[j]:10:4,
cm[j]:10:4);

End;



188

close(fichier_out); .
End;
Procedure ADS(Var |1l,Im,Idot,j :integer;Var angss :real;

Var cl,cd,cm : r40);

Var
cn,x : real;

Begin

{1er cas alpha<angss
et alpha < angds et on n'a pas alpha max }

If (Il =0) and (Im=0) and (ldot = 0)
then
Begin

cl[j] cls * alphdg[j]/angss;

cd[j] :=cl[j]*sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cn = cl[j]*cos(alph[j])+cd[j]*sin(alph[j]);
X = (t-tds)*(0.25-xs)*q[j]l/c + xs;

cm[j] -cn*x;{cl[jl:= cl[j]*signe;}

if(abs(cl[j]) >= clmax) or ((t-tds)*q[j]/c >= 1.0)

then
Begin
xcpl:=x; jlmax := t;
cl[j] :=clmax; Il := 1,
cd(j] :=cl[jl*sin(alph[j])/cos(alph[j]);

{fcl[j] :=cl[j]l*signe;}
cl[ij] cl[j]*signe*0.4521*ui*ui/q[j]/q[i];
End;

If(abs(cm[j]) >= abs(cmmax)) or ((t-tds)*q[j]/c >= 1.5)

then
Begin

cm[j] := -cmmax*signe ; Im := 1;

End;

End

else
Begin

{ 2-ieme cas clmax,cmmax ne sont pas atteint mais
alphamax est atteint}

1f(11=0) and (Im=0) and (ldot=1)
then
Begin
cl[j] :=clmax ; Il := 1;



cd[j] := cl[j] * sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cm[j] := -cmmax*signe ; Im := 1;
cl[j] := cl[jl*signe*0.4521*ui*ui/q[j]/qa[j];
End
else
Begin

{ 3-ieme cas clmax est atteint mais pas cmmax et alphamax }

[£(11=1) and (Im=0) and(ldot=0)

then
Begin
cl[j] := clmax;
cd[j] := cl[j] * sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cn = cl[j]*cos(alph[j])+cd[j]*sin(alph[j]);

em[j] -cn*((t-jlmax)*(0.50-xcpl)*2.*q[j]/c + xcpl);
I f(abs(cm[j]) >= abs(cmmax)) or ((t-tds)*q[j]/c >= 1.5)
then
Begin
cm(j] := -cmmax*signe;Im :=1 ;
End;
End
else
Begin

{ 4-ieme cas clmax,alphamax sont atteint et cmmax pas }

[f(ll1=1)and(Im =0) and (ldot =1)

then
Begin
cl[j] := clmax;
cd(j] := cl[j] * sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cm[j] := -cmmax*signe; Im := 1;
End
else
Begin

{ 5-ieme cas cmmax est atteint ,mais pas clmax et alphamax }

1f(11=0) and (Im=1) and(ldot=0)

then
Begin
cl[j] := cls*alphdg[j]/angss;
cd[j] := cl[j] * sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cm[j] := -cmmax*signe ;
I f(abs(cl[j])>=abs(clmax))or((t-tds)*q[j]/c>=1)
then
Begin

cl[j] := clmax ; Il:=1;
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cd[j] := cl[j]*sin(alph[j])/cos(alph[j]);
End;

End
else
Begin

{ 6-ieme cas cmmax et alphamax sont atteint,mais pas clmax}

[f(11=0) and (Im =1) and (ldot =1)

then
Begin
cl[j] = clmax; Il := 1;
cd[j] := cl[j] * sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cm[j] := -cmmax*signe ;
End
else
Begin

{ 7-ieme cas cmmax et clmax sont atteint,mais pas alphamax}

If(11=1)and(Im =1) and(ldot =0)

then
Begin
cl[j] := clmax;
cd(j] = cl[j] * sin(alph[j])/cos(alph[jl);
cm[j] := -cmmax*signe ;
End
else
Begin

{ 8-ieme cas clmax,cmmax,alphamax sont atteint }

If(l1=1)and(Im=1)and(ldot=1)
then
Begin
cm[j]:=((cmmax-cms)*exp(-(psi-psio)*2.*r/c/tm)+cms);
cl[jl:=((clmax-cls)*exp(-(psi-psio)*2.*r/c/tl)+cls);
cd[j] :=cl[j]*sin(alph[j])/cos(alph[j]);
cm[j]l:=cm[j]*signe;
End ;
End;
End;
End;
End;
End;
End;
End;
End;



Procedure MIT_MODIFIEE(Var reynolds,angs :orit;

Var lift,drag : r89_11;
Var alphac 2 r59;
Var momnt,alpham £r19 3§
Var alphdg,alph,dalph,q,cl,cd,cm,cn,ct : r40);
Var j,k,p,lt,ldecro,Ill,Im,ldot : Integer;
angss,angds, t,io, jmax,rey : Real;
Begin
gamma := 20.;
tm = 2.5;
tl = 1,
Idecro :=0;1[:=0;Im:=0; ldot:=0;

{ boucle sur les positions de la pale}

For j:= 1 to n do

Begin

t = (j-1)*dt;

psi := o*t;

rey := rho*q[j]*c/mu;

If ( alphdg[j] < 0) then signe := -1. else signe := 1;

adot[j] := adot[j]*signe; alphdg[j] := alphdg[j]*signe;
alph(j]:=alph[j]*signe;

{ Calcul de angle decrochage statique }
I f(rey<10000) then rey := 10000;
s:=1 ; while rey>reynolds[s] do s:= s+1;

If(rey = reynolds([s])
then Begin angss:= angs[s]; cls := cxlIs[s]; End
else Begin Interpolation(reynolds([s],reynolds[s-1],rey,
angs[s],angs[s-1],angss);
I f(angs[s]=angs[s-1])then cls:=cxls[s] else
Interpolation(angs[s],angs[s-1],angss,
cxls[s],cxls[s-1],cls);
I f(dalph[j]<0) then Idot :=1; {alpha max atteint}
I f(alphdg[ j]<angss) then Begin

ldecro:=0;11:=0;Im:=0;ldot:=0; End;

| f(ldecro=0)

then {alpha DS non atteint}
Begin

If(alphdg[ j]<angss)
then angds := 0
else

Begin
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I f(alphdg[ j]*dalphdg[j]<0)
.then angds := 30

else
Begin
angds := angss + gamma * sqrt(abs(adot[j]));
If(adot[j] >= 0.0) and (adot[j] <= 0.05)
then
Begin
If(adot[j] <= 0.02)
then
Begin
clmax := 1.+40.*adot[j] ; cmmax:= -0.15;
End
else
Begin
clmax := 1.+40.*adot[j] ;
cmmax := -0.15-21.*(adot[j]-0.02);
End;
End;
If(adot[j] > 0.05)
then
Begin
clmax :=3 ; cmmax := -0.78;
End ;
End;
End;
t:=(j-2)*dt;
io:=im*sin(o*t);
psio := o*t;

I f (angds <= angss)

then

Begin

k:= 1;

while alphdg[j] > alphac[k] do k:= k+1;

I f(alphdg[j] = alphac[k])

then

Begin

cl[j] := lift[k,s] ; cd[]j] := drag[k,s];

End

else

Begin

tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphdg[j],
reynolds[s],reynolds[s-1],rey,
lift(k,s],lift[k-1,s],lift[k,s-1],1ift[k-1,s-1],
cl[il);

tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphdg[j],
reynolds[s],reynolds[s-1],rey,



193

drag[k,s],drag[k-1,s],drag[k,s-1],drag[k-1,s-1],
cd[jl);

End;

cl[jl:=cl[j]l*signe;

p :=1;

while alphdg[j]>alpham[p] do p:=p+1;

I f(alphdg[ j]=alpham[p])

then cm[j]:=momnt[p]

else

interpolation (alpham[p],alpham[p-1],alphdg[j],

momnt[p],momnt[p-1],cm[j]);

cm[j]:=cm[j]*signe;

End
else
Begin
If(alphdg[j] < angds)
then
Begin

cl[j] :=(cls * alphdg[j]/angss)*signe ;
k := 1;

while alphdg[j]>alphac[k] do k:=k+1 ;

I f (alphdg[ j]=alphac[k])

then cd[j] := drag[k,s]

else

tri_inter(alphac[k],alphac[k-1],alphdg[j],
reynolds[s],reynolds[s-1],rey,

drag[k,s],drag[(k-1,s],drag[k,s-1],drag[k-1,s-1],

cd[j]);

p :=1;
while alphdg[j]>alpham[p] do p:=p+1;
i f(alphdg[ j]=alpham[p])
then cm[ j]:=momnt[p]
else
interpolation (alpham[p],alpham[p-1],alphdg[ij],
momnt [p],momnt[p-1],cm[j]) ;
End
else
Begin
Idecro:=1;tds:=t;jds:=j; jmax:=tds+c/q[ jds];

k:=1;

while alphdg[j]>alpham[k] do k:=k+1;

i f(alphdg[j]=alpham[k])

then xp[j]:= xcp[k]

else interpolation(alpham[k],alpham[k-1],alphdg[j],
xcp[k],xcplk-1],xp[j]);

xs:= xp[jds];

ADS(I1,1Im,ldot, j,angss,cl,cd,cm);
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End ;
End ;
End
{ alpha DS a ete depasse }
else
Begin
ADS(IIl,Im, Idot, j,angss,cl,cd,cm);
end;

alph[j]:=alph[j]l*signe; alphdg[j]:=alphdg[j]*signe;
cn[j] := cl[j]*cos(alph[j])+cd[j]*sin(alph[j]);
ct[j] := cl[jl*sin(alph[j])-cd[]j]*cos(alph[j]);
end;
end;

Begin

DONNEES ;

CALCUL;

ECRIT_PARAM;

LECTURE_FICHIER(reynolds,alphac,lift,drag,alpham,momnt);

ECRIT_DATA(alphac,lift,drag,alpham,momnt);

ANGLE_STAT (alphac,lift,angss,cxls);

MIT _MODIFIEE(reynolds,angss,lift,drag,alphac,momnt,alpham,
alphdg,alph,dalph,q,cl,cd,cm,cn,ct);

ECRIT_RESULTAT (alphdg,cl,cd,cm);

END.



ANNEXE 5



ORGANIGRAMME DE MODELE ONERA

lalcul de l’angle d’attaque «

alcul de taux de l’angle
rattaque a

btention des paramétres de
écrochage en portance et en
oment a(a), r(e), e(a), o(a)
(a), s(a) et du temps de
etard au décrochage

alcul des dérivées en temps
2 1’angle d’attaque

Y, a)

1lcul de
2[C 17 Im[C )i
2[(Cy 17 Im[Cy]:

1lcul de

= C ¢ *+ Re[C Jajcos kr - Im[C, Jey;sin Kkr
Cys *+ Re[Cyla;cos kr - Im[C, ]Jaysin kr

Return
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ORGANIGRAMME DE MODELE ONERA

lalcul de 1l’angle d’attaque «

Aalcul de taux de l’angle
"attaque &

btention des paramétres de
dcrochage en portance et en
oment a(e), r(a), e(a), o(a)
Ka), s(a) et du temps de
2atard au décrochage

ilcul de C, et Cy, par le systéme des équations
’solus par Runge-Kutta

F, + F, ) .

AF, + (As + o) a + sa

+ \F
. 1 A
- (rac, + eAc,)

Return




Type
r59
ri1

r59 11

r40
ri19
r16
r27

Var

array[1..80]
array[1..19]
array[1..16]
array[1..27]

of
of
of
of

MODELE ONERA

array[1..59] of real;
array[1..11] of real;
array[1..59,1..11] of real;

real ;
real ;
real ;
real ;

rho,mu,o,ui,tt,dt,pi,t,c,la,si,r

h,k,im

j.n,f,w
i,idg,vg,u,v,q,alph,alphdg,dalph,dalphdg
adot ,ddalphdg,ddalph,cl,cd,cm

tau,clss,delta,ddel ta,ddel tadg,del tadg,expr

te,z,zz,zzz
ref,ief,fo,aiv,av,avi,yf
fspla,fspls,fsple,fsplr,clt
dela,ca,csi,ce,cr
k1,k2,k3,k4,11,12,13,14,m1,m2,m3,m4
X,Y,YY.YYY,xend, taus
alp,clst,cdst,cmst

cdss,cmss,cdt,cmt, fd

Procedure DONNEES;

Begi

k

im :
(o

n

ui
pi

o

dt

h
rho:
mu
la
Si

r

End;

n

L L S 1 S A £ S VS | AN [}

0.2;

10.0;
0.10;

40;

1.2;
3.1415927;
k*2*ui/c;
2*pi/(n*o);
o*dt/k;

1;
0.000001;
0.25;
0.12;
c*0.25 ;

: Real;
: Real;

Integer;
r40;
rd0;
r40;

: Real;

r40;
r40;
ri6;

: Real;
: Real;

r27;
rd40;
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Function da(te,z,zz,zzz: real) : real;
Var daa :real;

Begin

daa := -la*z + expr[jl+fspls[j]*dalph[j]*k/o;
da := daa;
End;

Function db(te,z,zz,zzz: real) : real;
Var dbb :real;

Begin

dbb := zzz;
db :=dbb;
End;

Function dc(te,z,zz,zzz: real) : real;
Var dcc :real;

Begin

dcc := -fspla[jl*zzz-fsplr[j]l*zz-fd[j];
dc :=dcc;
End;

Procedure LARGE;

Var jjj : integer;

Begin

X =0.;

y =0.;

yy = 0.;

yyy:= 0.;

For jjj:=1 to 5 do

Begin

For j:= 1 to n do

Begin
k1 := h*da(x,y,yy,yyy);
I1 := h*db(x,y,yy,yyy);
m1 := h*dc(x,y,yy,yyy);
k2 := h*da(x+h/2,y+k1/2,yy+11/2,yyy+m1/2);
12 := h*db(x+h/2,y+k1/2,yy+11/2,yyy+m1/2);
m2 := h*dc(x+h/2,y+k1/2,yy+11/2,yyy+m1/2);
k3 := h*da(x+h/2,y+k2/2,yy+12/2,yyy+m2/2);
I3 := h*db(x+h/2,y+k2/2,yy+12/2,yyy+m2/2);
m3 := h*dc(x+h/2,y+k2/2,yy+12/2,yyy+m2/2);
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k4 := h*da(x+h,y+k3,yy+I13,yyy+m3);
[4 := h*db(x+h,y+k3,yy+I3,yyy+m3);
m4 := h*dc(x+h,y+k3,yy+I3,yyy+m3);
y = y+(k1+2.*k2+2.*k3+k4)/6.;
yy i=yy+(11+2.*12+42.*13+14)/6.;
yyy :=yyy+(mi1+2.*m2+2.*m3+m4)/6.;
yiil = y+yy;
X :=x+h;
End;
End;
End;

Procedure CALCUL;

Begin
For j := 1t

Begin
t
tau[j]
ili]
idg[j]
vg[ijl
uljl
viijl
qlj]
alph([j]
alphdg[j]:

End;

o n do

(j-1)*dt;
o*t/k;
(10.-im*cos(o*t))*pi/180.;
i[j] * 180./pi;
o*im*r*pi/180.*sin(o*t);
-vg[jl*sin(i[il);
-vg[j]*cos(i[j]);
sqrt(sqr(ui+ulj])+sqr(vlil));
i[j] - arctan(v[j]/(ui+u[j]));
alph[j]*180./pi;

For j:= 2 to n-1 do

Begin
dalph[j]
dalphdg|

End;

dalph[1]
dalph[n]
dalphdg(1]
dalphdg[n]
For j:= 2
Begin
ddalph[j

(alph[j+1] - alph[j-1])/2./dt;
dalph[j]*180./pi;

il

(alph[2]-alph[n])/2./dt;
(alph[1]-alph[n-1])/2./dt;
dalph[1]*180./pi;
dalph[n]*180./pi;
o n-1 do

~ I 0 1nn

] := (dalph[j+1] - dalph[j-1])/2./dt;

ddalphdg[j] := ddalph[j]*180./pi;

End;
ddatph[1]
ddalph[n]
ddalphdg[ 1]
ddalphdg[n]

End;

(dalph[2] - dalph[n])/2./dt;
(dalph[1] - dalph[n-1])/2./dt;
ddalph[1]*180./pi;
ddalph[n]*180./pi;
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Procedure ECRIT_RESULTAT(Var alphdg,fo : r40);

Var
fichier_out : text;
j : integer ;

Begin

assign(fichier_out,’b:onera.prn’);
rewrite(fichier_out);

For j:= 1 to n do

Begin
writeln(fichier_out,alphdg[j]:10:4,yf[j]:10:4);
End;
close(fichier_out);

End;

Procedure ONERA (Var alphdg,alph,dalph,clss,clt : r40);

Var j,iflag : integer;
Begin

iflag := 1;
For j:= 1 to n do

Begin

t:=(j-1)*dt;

clss[j] := 0.1594 + 0.087*alphdg[j];

delta[j] := clss[j] - clt[j];

If(dalph[j]<0) then iflag := O;

If(alphdg[j]l<15) and (iflag=1) then taus:=taulj];
If(delta[j]<0) then delta[j] :=0.;
expr[j] := la*clss[j]+(la*si*dalph[j]+si*ddalph[j])*k/o;

End ;
For j:=2 to n-1 do

Begin
ddelta[j] :

(delta[j+1] - delta[j-1])/2./dt;
End;

ddelta[ 1]
ddelta[n]

o o

End;
Procedure LFICC (Var alp,clst :r27);
Var

nom_fichier (text;
jaa tinteger;
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Begin
assign(nom_fichier,’b:alpcl.dat’);
reset(nom_fichier);

For jaa := 1 to 27 do
readln(nom_fichier,alp[jaal,clst[jaa]);
close(nom_fichier);

End;

Procedure COEFS (Var alp,clist : r27; Var alphdg,clt :r40);

Var h : real;

Begin
h :=1.;
For j:=1 to n do
Begin
For f:=1 to 27 do
Begin

I f(alp[fl=alphdg[j])then begin
clt[j] := clst[f];
End
else
Begin
| f(alp[f]<alphdg[j]) and (alp[f+1]>alphdg[j]) then
Begin
clt[j] := (alphdg[j]*(clst[f+1]-clst[f])+
clst[f]*alp[f+1]-clst[f+1]*alp[f])/h;
End;
End;
End;
End;
End;

Procedure LFIC (Var dela,ca,csi,ce,cr :ri6);

Var

nom_fichier ttext;

ja tinteger;
Begin

assign(nom_fichier,'b:daser.dat’);
reset (nom_fichier);

For ja := 1 to 16 do readln(nom_fichier,dela[ja],ca[ja]
csi[ja],ce[ja],cr[jal);



close(nom_fichier);
End;

Procedure SPLINE (Var dela,ca,csi,ce,cr : ri6;
Var delta,fspla,fspls,fsple,fsplr :rd40);

Var h : real;

Begin
h :=0.1;
For j:=1 to n do
Begin
For w:=1 to 16 do
Begin
If (dela[w]<0) then dela[w]:=0.;
| f(dela[w]=delta[j])then
Begin
fspla[j] := ca[w];
fspls[j] := csi[w];
fsple[j] := ce[w];
fsplr[j] := crw];
End
else
Begin
If(dela[w]<delta[j]) and (dela[w+1]>delta[j]) then
Begin
fspla[j] := (delta[]j]*(ca[w+1]-ca[w])+ca[w]*dela[w+1]
-ca[w+1]*dela[w])/h;
fspls[j] := (delta[j]*(csi[w+1])-csi[w])+csi[w]*dela[w+1]
-csi[wt1]*dela[w])/h;
fsple[j] := (delta[j]l*(ce[w+1]-ce[w])+ce[w]*dela[w+1]
-ce[w+1]*dela[w])/h;
fsplr[j] := (delta[j]*(cr[w+1]-cr[w])+cr(w]*dela[w+1]
-cr(w+1]*dela[w])/h;
End;
End;
End;
End;
End;

Procedure TERM (Var k,o,taus : real;
Var fsplr,delta,fsple,ddelta,tau,fd :r40);

Begin

For j:=1 to n do

Begin
If(tau[j]<taus) then fd[j] :=0
else
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fd[j] := fsplr[j]l*delta[j]+fsple[j]l*ddelta[]]*k/o;
End;
End;

Begin

DONNEES ;

CALCUL ;

LFICC(alp,clst);
COEFS(alp,clst,alphdg,cit);

ONERA (alphdg,alph,
dalph,clss,clt);

LFIC(dela,ca,csi,ce,cr);
SPLINE(dela,ca,csi,ce,cr,delta,fspla,fspls,fsple,fsplr);
TERM(k,0, taus, fsplr,delta, fsple,ddelta, tau, fd);

LARGE;

ECRIT_RESULTAT (alphdg,yf);

END.



[
3 9334 0023975 7




	39334002369757 c-b
	39334002369757



