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REMARQUE PRELIMINAIRE

Nous appelerons :
T , la force de traction de l'hélice
FR , la résultante aérodynamique de l'avion complet
P , le poids de l'appareil.
FR se décompose en deux forces :
Fx , suivant 1a_direction de la trajecpoire de 1'avion (trainée)

Fz , suivant la perpendiculaire & la direction précédente (portance)

I. SCHEMA DES FORCES APPLIQUEES ET EQUATIONS D'EQUILIBRE

A - FORCES APPLIQUEES

— — —>
P, T , FR ,

(Fig., 1)

Trajectoire

Fid. 1

B - CONDITIONS D'EQUILIBRE

Pour que le mouvement soit rectilidne et uniforme, il faut que le systéme
des forces appliquées 2 1'avion soit équivalent a zéro :

e T
Pp , T , FR concourantes

-ty - —_
p , T , FR =0



C - EQUATIONS D'EQUILIBRE

Nous pouvons diviser les forces

en deux groupes en décomposant FR
suivant la direction du vent relatif
({trainéde Fx), et suivant la perpen-
diculaire au vent relatif(portance Fz)
A l1a place de 'FTFrnous considérons
donc l'ensemble de ces deux forces
Fx et Fz (Pig, 2)e

Trajectoire

Quand 1favion est en vol uniforme en palier :

1) Il vole & vitesse constante, aucune force ne vient ltaccélérer ni le
freiner, ce que nous exXxprimonsS par la relation :

0

2) Il est en vol horizontal, aucune force ne tend a2 le faire monter ou des-
dendre, ce que nous exprimons par la relation :

o

Ces deux relations.constituent les équations dféquilibre:.

II. VITESSE NECESSAIRE POUR MAINTENIR LE VOL HORIZONTAL

A - EXPRESSION

Considérons 1'équation @ et remplacons Fz par sa valeur,
Nous obtenons :

P

I

1/2 e P V¥ . S . C2

‘\// 2 P 1
(o) s Cz
Nous en déduisons que 1la vitesse de vol d'un avion en opalier dépend de
trois facteurs principaux :

dt ol A

1}
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B - ACTION DES DIFFERENTS FACTEURS.

1) Action de 2
o

2
La vitesse nécessaire au vol en palier augmente si —_ augmente, Pour cela
4]
il faut que P diminue ; ceci se produit en particulier lorsque l1a température
augmente ou que l1l%'on s'éléve en altitude,

P
2) Action de
S
P
—— représente la charge alaire (ou charde au métre carré),
S

P

Si — augmente, la vitesse nécessaire pour maintenir le vol en palier va
S

augmenter,

Pratiquement pour un avpareil donné la charge alaire augmente lorsque le
poids emporté augmente (puisque S reste constant),.

1
3) Action de
Cz

Cz est un coefficient lié a 1l'incidence,

La vitesse nécessaire sera d'autant plus faible gque Cz sera fort, Or Cz ne

peut dépasser une certaine limite {incidence de décrochage). Donc la vitesse

| ne peut descendre au-dessous d'une certaine limite qui est la vitesse de décro-
chage avec moteur.

III. CONCLUSIONS PRATIQUES

| A - PENTE DE DECROCHAGE

La pente est définie par la position de l'axe de roulis de l'appareil,
comme l'aile fait avec cet axe de roulis un angle constant, 4 une incidence
donnée par la voilure correspond une pente bien précise pour l'avion, la tra-
jectoire étant déterminée (Fig, 3),

Verticale

Incidence

axe de roulis Trajectoire

. — e —
- —

S

P Anéle
La position de g eongtant
l1'axe de roulis
est bien déterminée

—

—
—

|
I
I
I
[
I
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En particulier 2 1l'incidence de décrochage correspond une seule pente en
vol en palier,

Nous avons donc
- Une pente de décrochage en vol normal,

- Une pente de décrochage en vol inversé (vol dos).

B - VITESSE DE DECROCHAGE :

Les vitesses de décrochage augmentent avec :
1) L*altitude,
2) La température,
3) La charge emportée,
Dans les deux premiers cas 1'anémométre, qui mesure une pression dynamique
ne décélera pas cette augmentation, en d'autres termes la vitesse propre de

décrochage aura augmenté mais pas la vitesse indiquée.

Dans le troisiéme cas vitesse propre et vitesse indiquée augmenteront.

IV. ETUDE DE LA PUISSANCE CONSOMMEE

A - EXPRESSION

Ltexpérience montre que pour une pente donnée (donc une incidence donnée)
un régime moteur bien défini doit €tre affiché pour maintenir le vol en palier
Le moteur doit donc développer une certaine puissance bien déterminée pour une
incidence donnée.

Calculons l1la puissance Wn nécessaire au vol en palier :

Wn = T,V
or T = Fx
donc Wn = Fx . V
mais Fx = 1/2 p .‘vz .S, Cx
done Wn =[1/ép. v2.s.Cx] v

Ce qui s'écrit

e

Wn 1/2p.V3.S.Cx

Cette relation nous montre que la puissance nécessaire pour maintenir le
vol en palier augmente considérablement avec la vitesse de vol.
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Remplacons maintenant dans cette exoression la vitesse par sa valeur telle
que nous l'avons définie au paragraphe précédent :

2 P i
V =\[=— ¢ — « —
o] s Cz

Nous obtenons aorés quelques calculs la valeur définitive de la puissance
nécessaire au vol horizontal.

Soit :

2 p cx®

Wn = P . -
o s cz3

A titre d'information voici le détail de ces calculs :

1
Wp = —p, VO , § , Cx
2
1 2 P 1 P
Wn = —— P - T g S . S . Cx
2 P S Cz
3 2
2 P 1 P 1 2 P 1
Or — o — g  — - — ey se— . — gy g, e—
P S Cz P 5 Cz e S Cz
2 P 1 2 P i g
= ———" T e L] _— = —
fo) = Cz [8) S CzZ

i | 2 P 1 2 P 1
Donc Wn T — P L] . . . — g E— g o e S . X
P o] S Cz P S Cz

Et en simplifiant :

Cx s P 1

Cz o] S Cz

Wn = P -

Wn

"
jae)
.
.
.

2 P cx“

P S Cz




V.

B - ACTIONS DES DIFFERENTS FACTEURS

Wn dépend donc de :

1) P plus le poids dfun avion a2uédmente, plus Wn audmente,
2
2) |— Wn augmente avec 1l'altitude et la température,
o
P Wn audmente avec la charge au metre carré (noter lt'extréme
31 g importance de P qui intervient sur Wn en deux endroits).
cx? Cette expression, nouvelle pour nous, dépend de 1'incidence,
4) A chaque incidence correspond une valeur de Cx et de Cz donc
Cz3 sz

une valeur de l'expression

cz3

Pour pouvoir voler avec le minimum de puissance nous devrons choisir 1'in-

ng

cidence pour laguelle cette Quantité est minimale,

C23

On applele cette incidence, l'incidence plafond et nous verrons olus loin
comment on la détermine et pourquoi elle est ainsi gqualifiée,

RESUME

A - EQUATIONS D'EQUILIBRE

Trajectoire

Fid, 4



Etant donné les forces appliqQuées a l'avion, pour qQu'il soit en vol en
palier i1 faut (Fig, 4) :

1) Que sa vitesse soit constante{qu'aucune force ne 1l'accélére ni le freine)

T = Fx @

2) Qu'il reste 4 altitude constante {qutaucune force ne tende &4 le faire
monter ou descendre),

Fz = P ©

B - VITESSE ET PUISSANCE

De 1*'équation & on tire la valeur de la vitesse nécessaire au vol.

2 P 1
v = . *
p ] GZ
Vitesse de vol Conditions Charde Incidence
en palier aérolodiques au m

De l'équation 1 on déduit la valeur de la puissance nécessaire au vol,.

2 P, cx?
wn = P - A - P p——— -
. P S cz3
Puissance Poids Conditions Charge Incidence
nécessaire aérologiques au m2

C ~ CONCLUSION
1) A chagque incidence correspond une vitesse nécessaire au vol en nalier,

2) L'avion ne peut voler en dessous d'une certaine vitesse (vitesse de dé-
crochade), A cette vitesse correspond une incidence particuliére que l'on visu-
alise par la pente que celle-ci donne a 1‘avion.

3) Lorsque la charge emportée dans un appareil est forte, toutes les vites-
ses minimales de l'avion sont majorées,
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I.

SCHEMA DES FORCES APPLIOUEES ET EOUATIONS D'EQUILIBRE,

A - FORCES APPLIQUEES,

T, T , FR (Fid.

1)

Vay- o

Trajectoire

B - CONDITIONS D'EQUILIBRE,

—_— et

Y Py By

Figs 1

FR doivent €tre concourantes

2) On doit avoir la relation

—_— e —

P +«+ T + FR =

C - EQUATIONS D'EQUILIBRE.

Comme pour le vol en palier décomposons toutes

directions (Fid. 2).

- La trajectoire,

o]

- La pverpendiculaire a4 la trajectoire,

Trajectoire

2/3

ces forces suivant deux

S N Rl i G
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p— it
FR et P seront donc remplacées par l'ensemble de leurs composantes ;
—-

—
pour FR,

—ip —c —
- P1 et P2 opour P.

|
]
“
1]
c*
I
N

—_ -

g
Pour que la somme T + P + FR soit nulle, il faut et il suffit que

1fon ait :

T

Fx + P1

Fz P2

Ces équations traduisent le fait :

®
®

1) Qu'aucune force n'intervient pour acecélérer ou ralentir 1'avion (équation

2) Qu'aucune force vient de modifier la trajectoire rectiligne ascendante de

1*'avion (égquation @ Yo

REMARQUE - A titre d*information.

Appelons A 1'angle gque fait la trajec-

toire avec l'horizontale ; ( Fid.
Nous remarquons que @

A~
Pl = P . sin A .

=
.

P2 = P « cos

1, L'équation @ devient alors :

A
T = Fx + P , slin A,

3 Je

= Pssin A

Trajectoire

7

et signifie que la traction doit &tre supérieure i la trainde, et ceci

d*autant plus que l'angle de montée est plus important.

Si nous prenions le cas limite ou 1a trajectoire serait verticale,
1'andle A vaudrait 90°, son sinus serait égal 2 1° et nous aurions :

T = Fx + P

A A
Si nous considérons maintenant le vol en palier, A = 0 et sin A = O,

L'équation @ devient :

T = Fx
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ce qui correspond bien & ce que nous avons trouvé au chapitre précédent

2, Considérons maintenant 1'équation C) s
Fz = P2 = P , cos ﬁ .
Nous voyons que Fz est maintenant inférieure au poids, ce qui est
surprenant mais parfaitement exact, la composante verticale de la trac-
tion de 1'hélice s'opprosant également au poids,

~
La encore dans le cas du vol en palier ou &4 = O, nous avons :

A
Cos A =1 et Fz = P,

II. VITESSE DE VOL SUR TRAJECTOIRE,

L*'équation () donne :

- B P2 1
v = M— NN g T @
P S %

La comparaison avec le cas du vol en palier montre gue pour une méme
incidence la vitesse nécessaire au vol a diminué puisque P2 est inférieur a2 P ,

II1. PUISSANCE CONSOMMEE PAR L'AVION QUAND IL EST MAINTENU EN VOL EN MONTEE,

Ctest le travail effectué par la traction de 1'hélice qui maintient l1'avion
en vol en montée., Comme cet avion est animé d'un mouvement rectilidne uniforme,
il est évident que la puissance consommée par 1la cellule est ridoureusement
égale 4 la puissance Wu restituée var 1*'hélice,

C'est cette puissance que nous allons calculer, Procédons de 1a méme facon
que dans le chapitre I.

Waoa = T , V
Ou T = Fx + P1
Donc : Wa = (Fx + P1}) , V
Wa = Fx , V + P1L , V

Le produit Fx , V a été calculé dans le chapitre I, C'est la puissance Wn
consommée par la cellule pour le vol en palier a la méme vitesse,

Il reste : Wu = Wp + P1 , V
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v L

Trajectoire

Fig. 4

Revprenons maintenant le schéma des forces apoliquédes {Fid. 4}, tracons
d'autre part les vecteurs représentant la vitesse V sur trajectoire et la vi-
tesse ascentionnelle Vz, 1a comparaison des deux figures montre que les trian -
gles hachurés sont semblables et nous pouvons dcrire

Pl P
vz v
Soit : PL , V = P , V2,

Remplacons dans la formule @ Pl , V par sa valeur :

Wa = Wn + P . Vz ®

L'équation (:) montre que la puissance restituéde par 1'hélice est €dale a
la somme :

- de la puissance nécessaire pour maintenir l'avion en vol horizontal,

-~ et de l'excédent de puissance permettant de créer une vitesse ascension -

nelle Vz,
REMARQUE - A titre d'information.

En fait il n'est pas absolument rigoureux de dire que Fx , V est é&gal a4 Wn
puissance nécessaire pour maintenir le vol horizontal, En effet l'expression de
Wn est :

2
2 P Cx

Wn = P —_—— . -3
e B 0z

Si nous refaisons pour le vol en montée le calcul de Fx  V nous obtenons
Fx « V = —p , V «s S , Cx

L'expression de V, donnée par la forme (:) est devenue :

’
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' 2 P2 1
v = T e TToe —
Y s Cz

Dans ces conditions la valeur exacte de Fx , V est :

2
2 P2 Cx
Fx . V = P2 . . —3
[ S Cz
Or P2 = P, cos A, Pour les angles de montée qui nous intéressent, il

est trés peu différent de P,

Dans un esprit de simplification, nous considérerons gque, pour le vol en
montée comme pour le vol en palier, la valeur de Fx , V demeure é&égale a Wn,

IV. ETUDE DE LA VITESSE ASCENSIONNELLE.

A - EXPRESSION.

Ce qui est intéressant en vol en montée c'est d'obtenir de 1tavion qu'il
ait la plus forte vitesse ascensionnelle Vz possible, Calculons-1la,

De 1'équation (:) on tire :

Wa = Wn

vz = —_— C)

P

B - ACTION DES DIFFERENTS FACTEURS.

La valeur de la Vz se présente sous la forme dtune fraction ; donc Vz sera
dtautant plus grand que :

- Le numérateur Wu - Wn sera plus grand,

- Le dénominateur P sera plus petit.,

1) Vz sera grand si P est petit.

On a donc intéré€t 3 construire des avions les plus légers possibles.

2) Vz sera grand si Wu - Wn est grand.

Pour obtenir ce résultat il faut :

a) Augmenter Wu c'est & dire monter sur l'avion un moteur le plus puissant
possible et une hélice adaptée,

2 P - sz
b} Diminuer Wn = P . 5

o] S Cz

Pour cela il faut :
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- que [:] et soient petits ctest & dire que l1'avion soit le plus 1lé-

ger possible,

Si l'on veut obtenir ce résultat il faudra au meoins qu'il soit peu
chargé au métre carré (grande surface d'aile).

- que E:] {densité de 1'air) soit grand, ce qui est le cas a basse al-
titude et par temps froid,

- que | Cx2 | soit le plus petit possible,
Cz

Nous verrons que ce résultat est obtenu seulement pour une incidence
bien déterminée :

Cx2
mini

L*INCIDENCE PLAFOND

Cz3

CONCLUSION :

La vitesse ascensionnelle d'un avion donné est d'autant plus grande
que :

|

1tavion est peu chargé.

- L'altitude assez fajble,

La température n'est nas tres élevée,

L*incidence adoptée est égale a l'incidence plafond,.

Toutes les fois que 1l'on sf*écartera de ces conditions, la vitesse
ascensionnelle diminuera,

Y. QUELLES CONCLUSIONS PRATIQUES RETENIR DE CE CHAPITRE,

A - IL FAUT RETENIR EN PRIORITE LE RESULTAT SUIVANT @

Pour avoir une vitesse ascensionnelle maximale quelles que soient les
conditions de vol il faut que la voilure travaille & incidence plafond,

B - RELATION ENTRE LA PENTE ET L'INCIDENCE.

La question se pose maintenant de savoir comment repérer cette incidence,

La meilleure facon serait de pouvoir disposer dfun instrument permettant
de 12 mesurer directement,

De tels appareils existent, on les appelle communément des "Imétres”
(de T : incidence) mais ils ne sont pas couramment montés sur les avions,

Une bonne indication peut-ftre fournie par le variométre qui, & l'incidence
rlafond, doit indiquer la meilleure vitesse ascensionnelle,



Le pilote a cependant un moyen de ‘visualiser et d'adopter une incidence
donnée en agissant sur la pente de son appareil. En effet 1'aile fait avec
1'axe de roulis de 1'avion un angle constant (Fig, S5). A chaque inclidence de
1*aile (angle que fait 1la corde de profil avec la trajectoirelcorrespond une
position bien déterminée de 1*axe de roulis par rapport a la trajectoire, donc
une pente bien précise pour l'avion {(puisque la trajectoire fait un angle connu

A’ avec l'horizon)e.

i = incidence plafond
La position de 11'axe

de roulis est bien
déterminée

Verticale

Fid. 5

C - COMMENT CHOISIR CORRECTEMENT SA PENTE.

Il ntest pas possible au pilote de visualiser une fois pour toutes la
pente correcte que doit prendre son appareil en vol en montée pour €tre s{ir que
sa voilure travaille a l'incidence plafond., L'angle que fait la trajectoire
avec le sol n'est pas le méme dans tous les cas de vol,

En effet :

— Supposons que la charge emportée augmente, D'aprés la formule (:) nous
voyons que la vitesse sur trajectoire a augmenté, D'aprés la formule (6) Vz

aura diminué.
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incidence plafond

A2
A

Vz forte Vz faible
Appareil peu chardé V faible Appareil chargé V forte
A important A plus faible
Fig. 6

Si maintenant nous reportons sur un éraphique les angles de montée Al et
A2 correspondant aux cas d'un appareil peu chargé et d'un appareil fortement
chargé, nous constatons un résultat important (Fid, 6) :

Quand la charde emportée augmente, la trajectoire se rapproche de 1'hori-

Zontale,

En reprenant le raisonnement vu plus haut nous voyonS que, Si nous voulons
rester 4 1'incidence plafond, nous devons augmenter la pente,

Un raisonnement identique nous aménera aux m€mes conclusions dans les cas
ou :

a) La puissance du moteur a diminué.
{baisse de régime au décollage par exemple),

b) La masse soécifique de 1l'air a diminué.
(terrain a altitude élevée ou forte température]),

La conclusion 4 retenir sera danc 1a suivante :

En cas de doute sur les pgssibilités de décollage et de montée de 1'ap—
pareil, on améliore la sécurité en augmentant les wvaleurs de la vitesse et
la pente de montée,

de

RESUME DU CHAPITRE,

A - EQUATION D'EQUILIBRE (Fig. 7).




T = Fz + P1 P2 = Fz
B - QUELQUES FORMULES A RETENIR.
2 P 1 Wu - Wn
v = R ———— et Wz =
o S Cz p

C - CONCLUSIONS PRATIQUES.

1)

2)

3)

La pente de l'appareil donne au pilote une idée de 1l'incidence.

La meilleure vitesse ascensionnelle de l'avion s'obtiendra en adoptant
l'incidence plafond.

Toutes les fois que nous sommes trés chargés ou que nous avons des doutes
sur les possibilités de 1'appareil (terrain élevé, forte température)
nous devons afficher des pentes et des vitesses plus fortes que dans les
conditions normales.,
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LE VOL EN DESCENTE

PLAN:

VOL EN DESCENTE SANS MOTEU

QUILIBRE.
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I. SCHEMA DES FORCES APPLIQUEES ET EQUATIONS D'E
A - FORCES APPLIQUEES,
B -~ CONDITIONS D'EQUILIBRE,
C - EQUATIONS D'EQUILIBRE,
II. VITESSE DE VOL,
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III., VITESSE VERTICALE DE DESCENTE.

IV. FINESSE DE L'AVION.

Ve L'ATTERRISSAGE.

RESUME.
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VOL EN  DESCENTE _ SANS
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MOTEUR

SCHEMA DES FORCES APPLIQUEES ET EQUATIONS D'EQUILIBRE,

K o=

FORCES APPLIQUEES.

B -

Le moteur étant réduit la force T
disparait . Les seules forces ap-
plicables 4 l1'avion demeurent?
(Fig., 1).

- Le poids P ,
verticale,

dirigé suivant la

- La résultante aérodynamique FR

LES CONDITIONS D'EQUILIBRE.

1) ﬁ%’et ?doivent €tre concourantes,

2

P et

cC -

—ip
) On doit avoir 1a relation FR +

Donc dans ce cas de vol FR doit &tre

EQUATIONS D'EQUILIBRE.

Décomposons les forces appliquées
suivant (Fig, 2) :

- La direction de la trajectoire
{groupe de forces Fx e4 P1),

- La perpendiculaire a 1a trajec.
toire (droupe Fz et P2}, .

— —_—

Pour que la somme de P et de FR

soit nulle il suffit que 1l'on ait:

Fz = Pp2

Fx = P1

>

—

P =

Fid. 1

verticale pour pouvoir équilibrer
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REMARQUE :
z A
Les valeurs de Pl et P2 dépendent de l'angle de descente A {(angle que
fait la trajectoire avec 1*horizontale}, En effet, reprenons le schéma ci-des

sus

Les vecteurs Fz et FR dfune part, P2 et P d'autre part, font entre eux un
angle égal 4 A (angles aigus ayant leurs cétés perpendiculalires deux i deux).

En effet Fz et P2 sont perpendiculaires a4 la trajectoire, et FR et P sont
perpendiculaires 3 1'horizontale,

Dans ces conditions nous pouvons écrire les quatre relations sulvantes :

?Rosinﬁ

n

A
PL = P, sin A Fx

=h

P . cos 3 Fz = FR , cos

P2

A A A
Dans le cas du vol horizontal A = O, sin A = 0 et cos A 1,

On voit que P1 disparait et que P2 est égal a P, ce qui est bien conforme
a4 ce que nousS avons vu précédemment,

II. VITESSE DE VOL SUR TRAJECTOIRE.

‘On la tire de 1l'équation :
FR =

dfol P = P . v20810R

2 P 1
et v = —_— . —  —
o S

CR

ol

Noter qu'ic: c'est CR qui intervient et non Cz,.

III, VITESSE VERTICALE DE DESCENTE Vz.

Pour la trouver évaluons la puissance nécessaire au vol, Elle vaut :
Fx . V
Et 1'on a :
Fx , V = P; s V
Le m8me raisonnement que pour le vol en montée(chap, II)permet d'écrire :

Fx o, VvV = P , Vz



1
Remplacons Fx par sa valeur —— ¢ . VB s 5 w Cx
2

1
—_—p o V . 8 , Cx = P . Vz
2

Reportons 1la valeur de V trouvée au paragraphe ci-dessus :

1 2 p 1 3
_p . S . Cx —_— — g — = P . vz
2 o s CR

Soit en simplifiant :

2 P Cx2
vz = — g — g
S

o cr3
REMARQUE :
C 2
i
Nous voyons apparaitre ici 1'expression =
CR

La valeur de CR est aux incidences d'utilisation normale, trés peu diffé-
rente de celle de Cz, dans un but de simplification, nous emploierons pour Vz
l'expression :

2 p cx?
vz = _—— e
0 s cz3

DISTANCE PARCOURUE EN VOL PLANE. FINESSE DE L'APPAREIL.

Soit h l'altitude de 1'avion, nous allons calculer combien de fois il peut
parcourir horizontalement une distance édgale a cette altitude, Soit D la dis-
tance qu'il peut parcourir,

"

\

PP

sk

Z
0
T-
Y-
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D
Cela revient a calculer la valeur Bi du rapport __ gque l'on appelle la
h
finesse de 1%appareil (Fige 3).

Les deux triangles hachurés sont semblables et nous pouvons écrire les
rapports de provortionnalité correspondants :

.
h

Fx

Remplacons Fz et Fx par leur valeur, il vient :

1
— P . VvV , 58 . Cz
2

F -

1
wu B ox M 4 B , CE
2
Ou en simplifiant :
T - =
X
Cz
Le rapport —_représente la finesse de l'aprareil en descente moteur réduit.
Cx

Y. ANALYSE DES PERFORMANCES EN VOL EN DESCENTE

A - VITESSE DE CHUTE.

Reprenons la formule donnant la wvaleur de Vz :

2 p cx2

Vz = * *
p s cz3

Nous voyons que la vitesse de ‘chute dépend de :

1)|]—— |A incidence et poids égaux, 1la vitesse de chute est plus impoortante en
p en altifude qu'auy niveau de la mer,

P
2) —— |Ceci appelle deux remarques :
S
4 P
a) Vz dépend de — charde au métre carré, Donc deux avions de poids dif-
s

férent, toutes choses égales d'ailleurs, auront la m€me Vz si leurs
charges alaires sont identiques.



(Remarquons qu'en vol en montée Vz ntobéit pas a 1a méme 1loil.

b) Si maintenant sur un avion donné, P augmente, Vz va également aug-

menter,

Sur un avion donné, Vz augmente avec la charge emportée,

3) ug_ Ici encore quand on vole 3 l'incidence plafond, on obtient la meil-
leure action sur la Vz (donc pour le vol en descente, la plus petite

Cz
vitesse de chute possible),

B - ANGIE DE PLANE.

Considérons un avion en vol plané (Fid. 4).

A
1) Sa trajectoire fait avec le sol en andle A,

On peut écrire la relation

.

trigonométrique :

a h
tg A S — =

.3
D . |

= h

Fig. 4

Cette relation signifie que plus 1la finesse d%un avion est grande, moins

sa trajectoire est inclinée par rapport au sol et plus grande est la distance

qu'il peut parcourir moteur réduit (fige. S5).

A2

Fidg, 5
Finesse

Finesse plus faible:
provertliale

Grande finesse :
A plus grand

A petit
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2) Voyons maintenant de quoi dépend 1la finesse,

: Cz
Nous avons : ‘3; g —_—,
Cx

Donc la finesse dépend uniquement
de la valeur des coefficients uni
taires c'est & dire de 1'inciden- e il i
ce et non du poids et de 1'altitu
de de vol, Il existe une inciden-
ce particuliére pour laquelle cet
te finesse est maximale,

vzl

poids faible

Altitude ou

A Altitude ou poids fort V22

La finesse d’un appareil par rap-
port au sol lorsque le vent est

nul est indépendante de son poids

elle dépend uniquement de son in-
cidence, Fid. 6

Beaucoup d'éléves ont des difficultés 3 comprendre ce résultat important
car, disent-ils, "quand le poids de mon appareil augmente, la finesse doit dimi.
nuer puisque, en gardant la m€me pente, j'arrive plus vite au sol.”

Or que se passe-t-il lorsque l1a charge emportée augmente ? Nous avons vu
que la vitesse de chute augmente, donc il est exact que l'on reste moins lond -
temps en 1%'air :

mais la vitesse sur trajectoire a également audgmenté dans’ la méme propor-

—

2 P
tion —— ) et, si nous gardons la m€me incidence, Vz et V audmentent
p S

de telle facon que 1'angle de plané reste le méme (fig, B).

Bk gt

Avion chargé : forte vitesse Avion peu chargé : faible vitesse

M

M&me incidence, méme andle de plané
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C - CONCLUSIONS PRATIQUES POUR_LE PILOTE.

Les performances de 1%'avion en vol plané dépendent principalement, nous
l1tavons vu, de 1'incidence adoptée : or & chaque incidence correspond une va-

Cz
leur bien déterminée de la finesse

Cx

L'andle 2 de la trajectoire avec le sol est parfaitement connu, la posi-
tion de l'axe de roulis de 1'avion est donc bien déterminée : il n'y a donc pas
d'ambiguité sur la valeur de la pente. (Fig., 7).

La position de

1taxe de roulis e
est bien déterminéde g
- o‘\,fe
+ a\ec*’
| = o
(5] ‘Y -
- - o
—— !/ -
-—— // —
—_—" Angle
Incidence T—=—=——_L__ _Constant
. — -
u]_\-s . 2 -
de TO < — -
Axe T .— -
’/
//
A
-
-
N
Fid, 7

3
Augmentons la chargdge alaire, V et Vz augmentent mais A reste le mé€me,
La pente ne change pas : on peut dire :

En vol en descente on adopte toujours les m€mes valeurs pour des pentes
d'évolution et d'aprroche finale, En cas de variation de la charge emportée
1*augmentation de vitesse nécessaire pour assurer la sustentation a lieu
automatiquement,

Remarquer l'importante différence qui existe entre la facon de choisir

une pente correcte en vol en montée et en vol en descente,

vI. RECHERCHE DES INCIDENCES CARACTERISTIQUES SUR LA POLAIRE.

Nous avons défini jusqu'a présent deux incidences caractéristiques :

Cz
1} tangle de finesse maximale pour lequel le rapport — est maximal et
qui donne l'angle de plané le plus faible, Cx
i cx2
2) L'incidence plafond, pour laquelle le rapport a sa valeur minimale
Cz

et qui donne les meilleures performances au point de vue vitesse verticale,
c'est a dire :
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- La vitesse de montée la plus forte,

- La vitesse de chute la plus faible,

Voyons maintenant comment repérer ces incidences sur la polaire,

(Nous supposons dans ce qui suit gue la polajre est construjte a partir
d'échelles égales]).

A - INCIDENCE PERMETTANT DE PLANER LE PLUS LOIN POSSIBLE.

Cz
Soit un point Co sur la polaire, chercher la valeur maximale de — c'est

Czo Cx
chercher la valeur maximale de ltangle @ car : = tga ,
Cxo
1004 Cz * 100 Cz
C2Z0 b f__
i .
I
1
]
1
1
¥
: [ of JF7 T EES————
i
i i
: 1
]
' i
1
/ i |
! i
1 1
. | :
1
o ™ - |
/ | '
1 1
\g i : 100 Cx
— > i
0 Cxo L
100 Cx 0 Cx
\\ Vol
Inversé
Cf
CI
Fig. 8 Fig. 9

L'angle ¢ est maximal si la droite 0Co est tangente a la courbe ; soit OC
cette tangente,

On obtient ainsi deuX points C et C*', Il suffit de lire directement sur .la
polaire la valeur des incidences correspondantes,

Cette construction nous permet d!'autre part de trouver en vraie grandeur
l1a valeur de l'angle de plané A correspondant,

Reportons nous d'une part a la fagcon de construire une polaire (cours
d'aérodynamique) et d'autre part au paragraphe IV du présent chapitre (finesse
de 1'appareil) et en particulier 3 la figure 3,

A — —l
Nous voyons que l'angle de plané A est é&gal a 1'andgle que fait CR avec Cz
Jdonc sur une polaire i échelles égales a 1'angle que fait OC et 0Cz (Figs 9).




B - INCIDENCE PERMETTANT DE PLANER LE PLUS LONGTEMPS POSSIBLE.

C'est 1'incidence plafond correspondant 2 1a plus petite valeur du rapport

*

sz
Cz3

Un calecul dépassant le cadre de ce cours montre qu'on peut le trouver sur
1a polaire de la facon suivante : on trace une tangente & 12 polaire (Fig., 10)
qui coupe les axes de coordonnées en deux points A et B tels que BC = 2 AB,
Quand on est parvenu i ce résultat il suffit de lire sur 1a polaire 1la valeur

de 1'incidence plafond.

‘ 100 Cz 100 Cz‘
e Bt .
My
N
100 Cx .
s — A 00 Cx
1 Cz nul -—_—’
0]
/
/
4
Bl
7
A
Figs 10 Pig, 11

C - INCIDENCE DONNANT LES VALEURS MAXI ET MINI DE LA VITESSE SUR TRAJECTOIRE.

Reprenons la formule donnant la valeur de V :

i 2 P 1
v = e | — . —

P S CR
-~ maximale si CR est minimal,
On voit que V sera

- minimale si CR est maximal,

Sur la polaire a échelles égales le vecteur OC représente a4 1'échelle
choisie la valeur de CR (Fid. 11),

- Pour que CR soit maximal i1 faut que OB soit le rayon du cercle tangent
intérieurement a2 la polaire,

- Pour que CR soit minimal il faut que OA soit le rayon du cercle tangent
extérieurement & 1la polaire, Il est 32 noter que ce point A ne correspond
pas en général au point de Cz nul.
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VOL EN DESCENTE AVEC MOTEUR

I, SCHEMA DES FORCES APPLIQUEES ET EQUATIONS D'EQUILIBRE.

A - FORCES APPLIQUEES (Fig, 12),

Nous retrouvons :
- La force T,
- Le poids P,

- La résultante aérodynamique FRy

B - CONDITIONS D'EQUILIBRE,

— g —
1) P , T , et FR doivent €tre concourantes,

2) On doit avoir la relation :

— —— etz
P + T + PFR = 0

Fid. 12
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C - EQUATIONS D'EQUILIBRE.

Décomposons toutes ces forces suivant deux directions :
- la trajectoire, nous avons :

T, PT et Fx ,
- la perpendiculaire 4 la trajectoire, nous avons .

—ge e
P2 et Fz .,

Pour que le systéme des forces soit équivalent & zéro il faut il suffit
que l1l'on ait :

T+ BT = FX ®
P2 = Fz ®

I1. VITESSE DE VOL SUR TRAJECTOIRE.

On la tire de 1'¢quation (3) :

2 P2 1
v = . . .

] S Cz

Nous voyons ici intervenir la composante P2 du poids, édgale a P, cos ﬁ.

Dans le cas du vol horizontal 2= 0, Cos ﬁ =1 et nous retrouvons donc bien
la formule :

I1I. VITESSE VERTICALE DE DESCENTE.

Multiplions les deux termes de 1’équation (:)16ar V nous avons
TeV + P1l,V = Fx.V.

TV = Wu
P1V = PVz
Fx.V = Wn (en confondant CR et Cz peu différents),

Nous obtenons en définitive :

Wa + PVz = Wn , soit :

Wn = Wua

P
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On voit donc que Vz est plus faible qu'en vol en descente sans moteur,
en effet dans ce cas dg vol nous avions :

IV. FINESSE DE L'AVION,

La finesse est mesurée par le rapport des forces de portance aux forces de
trainée donc ici :

5w .

Fz

Fx - T

La finesse est augmentée par rapport au vol sans moteur ce qui est confor-
me au bon sens,

- Vo L'ATTERRISSAGE.




Pendant le palier qui précéde l'atterrissage la traction étant négligeable
l1a trainde va freiner l'appareil. Or Fz devant équilibrer le poids P aura une
valeur bien déterminée pour un avion donné (Fig. 13),

Cz Fz
Fx sera donc d'autant plus petit que la finesse {— ou — ) sera grande
Cx Fx

Donc ce sont les avions les plus fins qui sont le moins freinés & l'atter-
rissage, et qui par conségquent effectuent les paliers les plus longs.

Ceci est important pour les avions actuels ol la finesse de la cellule est
recherchée systématiquement,

A moins qu'il existe des dispositifs augmentant la trainée, donec diminuant
g;on voit Qu‘une légére survitesse conduira 3 un palier trés long, ce qui est

g€nant en utilisation sur terrains courts ou mal dégagés,

Les appareils modernes comportent des volets ou des freins aérodynamiques
qui permettent :

- En vol, en configuration lisse, d'avoir un avion fin,

- En upproche et atterrissage, avec dispositifs braquds d'aveir un avion
moins fin donc plus facile 2 poser,

RESUME

1) Vitesse de vol en descente, moteur réduit.

2 P 1

o 8 CR

Noter que c'est le coefficient CR qul intervient.

2) Vitesse de chute.

2 P cx?
vz = 4 L *

4 [ czg\““ﬁh
Conditions Chargement Incidence

aérologiques

Pour un avion chargé, la vitesse de chute dépend du poids (imposé) et de
1'incidence (lalssée & la disposition du pilote).

Il existe une incidence pour laquelle la vitesse de chute est plus

2
Cx
faible possible, c'est celle pour laquelle le rapport 3 €St le plus faible
Cz

possible.,
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On l1'appelle 1'incidence plafond.

Toutes les fois que le pilote choisira (volontairement ou non) une autre
incidence i1 planera moins longtemps.

3) Distance parcourue en plané par vent nul.

Pour planer le plus loin possible 1l'incidence doit €tre telle que la fi.
nesse soit maximale.,

La finesse pour une incidence donnée est indépendante du poids . Un avion
chargé n'ira pas moins loin qu'un avion moins chargé mais 11 arrivera plus vite .
au sol,

I1 existe une incidence (donc une pente) pour laquelle la finesse est
maximale.

Toutes les foils que le pllote choisira une autre incidence il planera
moins loin.

4) S1 1'on plane en gardant du moteur,

- La vitesse verticale de descente diminue.

- La finesse de 1'avion augmente.
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A - RENDEMENT D'UNE HELICE "A PAS FIXE",

B - HELICES "A PAS VARIABLE",

IV. VITESSE INDUITE.

V. CONSTRUCTION DES HELICES.

VI. EQUILIBRE ET VIBRATIONS.
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1. GENERALITES.

Une hélice est un mécanlsme qui permet de transformer un mouvement de
rotation en force de traction.

Elle est constituée par un moyeu, entrainé par le moteur, sur lequel sont
encastrées deux ou plusieurs "petites ailes" appelédée PALES,

Toutes les définitions relatives aux pales sont les m&mes que pour un
Dl‘Ofl 1.

FONCTIONNEMENT,

Lorsque 1'hélice est animée dfune vitesse circonférentielle U et que
ltavion se déplace a une certaine vitesse V, le profil de la pale décrit une
trajectoire dont 1a direction et la vitesse sont la résultante des deux vites-
ses V et U (Fids 1),

Ce vecteur Vr est directement opposé au vent relatif qui intéresse 1le
profil de la pale et détermine avec la corde de profil l'incidence i.

V : vitesse de l'avion
U : vitesse circonférencielle

Vr: vitesse résultante

Figs 1

‘Pour créer une force de traction, il faut (fig. 2) :

- Que la pale ait, par rapport au vent relatif, une incidence produisant
une résultante aérodynamique dirigée dans le bon sens, c'est a dire dont
la composante, dirigée perpendiculairement au plan de rotation donne
naissance a 1la force de traction T.

- Que cette incidence soit telle, que le rendement général de 1'hélice
soit le meilleur possible,

PR g———===--—=~ Fx!

FR : résultante aérodvnamique

—_——————

T : force de traction

Fx?': force de réaction

Fid, 2




4/4

1§

Sur la figure ci-dessus, la résultante aérodynamique FR appliquée au cen-
tre de poussée se décompose en !

- Une force T paralléle a l'axe de l'avion,.

- Une force Fx', dans le plan de rotation de 1'hélice, opposée au sens de
rotation et nommée force de réaction.

Le rendement le meilleur est obtenu lorsque T est le plus grand possible
et Fx' le plus vetit possible,

VRILLAGE DES PALES.

A ~ NECESSITE DU PAS VARIANT LE LONG DE LA PALE.

La fidgure 3 nous montre que la vitesse circonférencielle U augmente au fur
et a mesure que 1'on s'éloidne du moyeu.
N étant 1le nombre de tours
U = 2mT.N.R. R la distance du moyeu.

En appliquant le principe énoncé au paragraphe précédent, nous pouvons
établir par des vecteurs le rapport qui existe en divers points de la pale
entre la vitesse de translation V de l'avion et la vitesse circonférencielle U
de 1'hélice,

La figure 4 montre que la vitesse relative, et par conséquent le vent re-
latif, varie le long de la pale, Si celle-ci était 4 pas constant on aurait une
modification importante de 1'incidence et un mauvais rendement. Pour que ce
rendement soit optimum i1 faut qu'en tout point des pales le profil forme une
incidence constante avec le vent relatif, C'est pour cela que les pales sont
vrillées,

Fids 3 Fid. 4



B - MESURES.

1) Apéle dtavance,

Op apvelle "angle d'avance™
1*'angdle (ﬁ {ohit) que fait la direction
de la vitesse relative Vr d'un point
de la pale avec le plan de rotation
de 1'hélice (Figs. Sl

La figure 4 montre que l'angle é
varle constamment le long de la pale
et diminue avec 1'augmentatlon de la
vitesse circonférencielle,

2) Angdgle de construction.l{ou de
calage).

Le constructeur de 1'hélice
désirant qu'en chaque point de 1la
pale le profil forme une certaine
incidence avec Vr ajoutera la valeur
de cet angle a 1'angle d'avance déja
calculé et obtiendra ainsi 1'angle de

construction © (théta) (Fid. 6},
8 = ¢ + 1

L'application de cette formule
par le constructeur lui permettra
d'obtenir les caractéristiques de ren
dement pour une hélice devant tra-
vailler & un régime donné et montée
sur un avion animé d'une vitesse
connue V,°

C - PAS.,

Une hélice qui avance dans 1l'air
se visse dans celui-ci et un point
de la pale décrit une courbe schéma-
tiquement représentée par le tire-
bouchon et nommée "hélice"” (Fig, 7).

1) Le pas déométrique d'une hélice
est la distance théorique dont elle
se déplacerait en un tour si elle se
vissait en un milieu incompressible,
Ce pas est également aooelé pas
théorique, En fait elle "foire" dans
le fluide qu'est 1'air et parcourt
une distance inférieure a celle du
pas géométrique. Cette distance est
le pas pratique (ou effectif),
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Fide

5

Fid,

6

1
1
|
I
I
1
]
I
I
I
I
I
]
]
]
]
1
1

:--H.ecul-!-- Pas pratique

lo—Pas géométrique___ol |

-

Fid.

7
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III.

2) Le recul est la différence entre le pas théorique et le pas pratique,

Pour mémoire on emploie également 13 notion de pas efficace qui est par
définition 12 distance dont avancerait en un tour de pale travaillant a
1'incidence de portance nulle, '

La variation du recul est a4 la base du travail fourni par 1'hélice., Toute
augmentation de celui-ci va provoquer un effort de traction supplémentaire, 1le
pas pratique ayant toujours tendance & rattraper le pas efficace, entrainant
ainsi 1'avion vers la vitesse pour laquelle elle aurait l'incidence de portance
nulle, On con¢oit que, pour des vitesses et des régimes différents 1le rendement
d'une hélice donnée varie.

L'HELICE A PAS VARIABLE.

A - RENDEMENT D'UNE HELICE "A PAS FIXE",

Etudions maintenant quel peut €tre le rendement d'une hélice a andle de
calage fixe (couramment appelée hélice a pas fixe) dans les différents cas de.
vole.

1) Supvposons un calage tel que l'incidence ait sa valeur optimum lorsque
l'avion est en configuration de croisiére (Figs 8). Au décollage et en montée,
l1tavance par tour est faible du fait de la grande vitesse de rotation et de 1la
faible vitesse de translation : l'incidence va €tre trés grande (Fig., 9). Le
rendement sera donc faible,

-
u
Fid, 8 : Configduration croisiére: Fids 9 : Au décollage :
il normal{optimum]), i2 est trop grand.



2) In#ersement, si le calage de la pale a été calculé pour fournir de bonnes

performances au décoliage ou en vol en montée, lt'incidence va diminuer en croi-
siére et s'écarter de sa valeur optimum : le rendement diminuera,

3) On palie cet inconvénient en utilisant des hélices & pas variable,

B - HELICES A "PAS VARIABLE".

1) On apopelle hélice & pas variable une hélice dont on peut modifier en
cours de fonctionnement le calage des pales,

Les types d'hélice a "pas variable” sont nombreux, Certains sont &
commande manuelle, d'autres a2 commande automatique.

2) Le calage des hélices modernes a vitesse constante varie automatiquement
et le régime déterminé par le pilote reste constant, indépendamment de 1la posi-

tion de la manette des gaz ou des évolutions de 1'avione.

Ainsi est obtenu dans tous les cas de vol le meilleur rendement de
1thélice (la puissance fournie par le moteur est utilisée au mieux),

3) L*influence du pas variable sur Wu puissance utile restituée par 1'hélice
a 1'avion, est tres importante,

a) On aura avec une hélice a pas fixe (Fig. 10),

- Vp L
Vp
Courbe 1 Courbe 2
Hélice adaptée au Fig, 10 Yélice adaotée au vol
vol en montée de croidiére

b) Avec une hélice & pas variable, il est possible de passer de la courbe
1 a la courbe 2, en cours de vol, donc d'adapter au mieux le rendement de
1'hélice 3 la configuration de vol désirée.

L'hélice & vitesse constante est :

- Une hélice a pas variable, dont il est possible de faire varier les carac-
téristiques en fonction du cas de vol.
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— Un régulateur de réédime - qui
permet donc & l'équipage de ne vplus
avoir a s'occuper des paramétres mo-
teur une fois ceux-ci affichés, {(Voir
mécanismedans Cours Mécanique Avion]

—

L*hélice a2 vitesse constante est Vo
toujours en légéres oscillations
autour d'un pas moyen correspondant
au régime fixé., Son rendement reste
constant pour une pladge importante de Courbe 3 : Hélice a vitesse constante,
vitesse (Fig, 11). Fig., 11,

IV. VITESSE INDUITE.

Supposons une hélice en rotation
dans un air animé d'une vitesse Vo, Vi = Vo + Vi V2 = V1 + Vi
On constate que sous lt'influence de -
1'hélice, l'écpulemem. de 1lfair est *: "
caractérisé par l'existence d'une Vo Vo + Vi Vo + Vi + Vi

veine dfair dont la vitesse a varié . . . . ' '
par rapport 3 l1'air ambiant(Fig. 12),

En avant de 1'hélice, il y a créa-
tion d'une zone de dépression., La
pression statique diminue et la pres Aspiration (:: Refoulement
sion dynamique augmente,

Prenons une molécule au niveau de Ps
1'hélice, sa vitesse qui était Vo N\
augmente d'une quantité Vi, appelée u pa A
vitesse induite et devient : pa A

i
Vi *= Vo + Vi —r >

En arriére de 1'hélice : l'air est
animé.d'un mouvement hélicoidal
(Cf. Cours de Pilotage Avionl). Les
molécules ont été accélérées au con-
tact des pales, La vitesse V1 de 1la
molécule a encore augdmentéd d'une
quantité Vi (Loi de Froude),

Fid, 12

La vitesse d%une molécule en arriére de 1'hélice est alors :
V2 = Vo + 2 Vi K

REMARQUE : ,

On peut dire que l1'hélice a pour but de communiquer a4 une veine d'air uné€
vitesse induite qui 2 pour conséquence la création d'une force aérodynamique df
traction. f

- Vi varie avec le pas de 1'hélice et sa vitesse de rotation.



V. CONSTRUCTION des HELICES.

I1 semblerait d'apres ce que nous venons de voir gque les tractions les
plus fortes soient obtenues avec les hélices 4 grande surfacg et tournant vite,
puisque 1la résultante aérodynamique d'un profil dépend de la vitesse relative
et de 1la surface : !

1 2
FR = — p V2 S CR
2

En fait la vitesse de rotation dfune héllice ainsi que ses dimensions sont
rapidement limitées pour les raisons suivantes :

1) Lorsque la vitesse relative approche de la vitesse du son, on consState
une "entrée en compressibilité”™ se traduisant par des tourbillons, des vibra-
tions et 1a disparition de la résultante aérodynamique.

2) Il existe un rapport optimum entre la vitesse circonférencielle d'une
hélice et la vitesse proore de 1'avion., Pour un appareil et un moteur donnés,
ce rapport impose de cholisir des dimensions d'hélice bien déterminédes,

3) Plus la masse et la vitesse des pales sont grandes, plus la force centri-
fuge appnliquée a leur centre de gravité sera forte, Des limitations de structu-
re peuvent alors intervenir,

4) La vitesse lindaire d/un élément de pale est d!autant plus forte qu'il
est plus éloiéné du moyeu. Il s'ensuit que les forces aédrodynamiques en bout

de pale-peuvent €tre trés importantes et entrainer des moments de torsion
prohibitifs,

On_est donc 2mené :

1) A maintenir la vitesse de rotation dans les limites convenables éventuel-
lement en intercalant un réducteur entre le moteur et 1'hélice,

2) A limiter le diamétre de 1'hélice et, pour conserver la m€me traction, &
augmenter la surface des pales ou leur nombre,

‘I. EQUILIBRAGE ET VIBRATIONS.

Les hélices sont équilibrées statiquement dynamiquement et aédrodynamique-
meénte

A - EQUILIBRE STATIQUE.

L'équilibre de 1'hélice doit @tre indifférent autour de son moyeu, et 1l'on
doit éviter qu'une pale ait du balourd par rapport a2 l'autre,

B - EQUILIBRE DYNAMIQUE.

Les positions des centres de gravité de chaque pale doivent €tre a 1la
méme distance du moyeu, car le systéme.des forces d'inertie appliquées a 1'hé-
ce en rotation doit €tre équivalent a 0O,

C- EQUILIBRE AERODYNAMIQUE.

Une similitude rigoureuse des pales est nécessaire pour que les efforts
aérodynamiques développés soient égaux,



1) Conséquences,

Dans certaines conditions météo, il se produit des formations de glace sur
1'avion et sur les hélices, L'équilibre statique ou dynamique est alors détruit.
I1 se produit des vibrations parfois trés importantes,

Dfautre part le profil étant épaissi par la glace, la résultante aérodyna-
mique diminue et la traction devient trés faible,

Enfin sous l'action de la force centrifuge des blocs de glace peuvent se
détacher et causer des avaries 3 1a cellule,

2) Remedes,
On lutte contre le givrage :

- En projetant sur les pales de 1'alcool qui s'écoule & partir du moyeu
sous 1'effet de 1la force centrifuge,

- En chauffant 1a pale électriquement,

HELICE A TRACTION VERTICALE.

La traction exercée par une hélice peut €tre suffisamment forte pour équi-
librer le poids,

Applications :
a) Avions a décollage vertical.
b} Hélicoptéres,

Les problémes propres a ce dernier matériel seront plus particuliérement
traités dans les manuels correspondant & l'option "Hélicoptére”,

CONCLUSIONS.

1) L*hélice ne peut €tre adaptée qu'a un seul régime de fonctionnement pour
lequel son rendement est optimum,

Ce rédgime est fonction :
- du dessin géométrique de 1'hélice,
- de la vitesse de 1'avion.
2) L'hélice a pas variable est un compromis qui permet d'obtenir un rende-

ment acceptable de 1'hélice pour 1la gamme de y et Wu d'utilisation cou-
rante sur l'avion.
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3) L'hélice exige un équilibrage statique, dynamique, aérodynamique, rigou-
reux. Tout choc, toute entaille de nature a créer une dissymétrie peut
entrainer des ennuis graves de fonctionnement,

4) Retenir que 1'hélice est un des organes les ﬁlus délicats 4 dessiner sur
‘'un avion classique,

5) ATTENTION.

L'hélice & vitesse constante ne permet pas de détecter une baisse de
puissance.

a) 81 la pulssance moteur diminue le régime restera constante.

b) En cas de givrage le rendement de 1'hélice diminue mais le régime res-
te constant. Seule la diminution de la vitesse indiquée permettra de
déceler ces phénoménes. g
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CHAPITRE V

PUISSANCE DISPONIBLE FOURNIE PAR UN GROUPE MOTO PROPULSEUR A PISTONS

P LAN

I. PUISSANCE Wm FOURNIE PAR UN MOTEUR A PISTONS.

A - INFLUENCE DU REGIME,
B - PRESSION D'ADMISSION.

C - RICHESSE DU MELANGE,

II. PUISSANCE FOURNIE PAR UN MOTEUR SANS COMPRESSEUR,

III. PUISSANCE FOURNIE PAR UN MOTEUR A& COMPRESSEUR.

IV, PUISSANCE Wu FOURNIE A L'AVION PAR L'HELICE.

@
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PUISSANCE Wm FOURNIE PAR UN MOTEUR A PISTONS.

Elle dépend de 3 facteurs essentiels :
- Le régime "N" (en t/mn},
- La pression d'admission "P.A.",

- La richesse du mélange.

A - INFLUENCE DU REGIME "N",

Quand le rédime augmente, la qualité de mélange brulée par le moteur par
seconde augmente. Par conséquent la puissance fournie par le moteur augmente,

Ceci reste vrai jusqu'au régime de puissance maximale, Au-deld de ce régi-
me, des fonctions annexes (distribution, graissage, alimentation, asviration
des gaz, refoulement des gaz d'échappement, €tc...) absorbent tellement d'éner-
gie que 12 puissance restant disponible sur l'arbre moteur diminue, Sur la
Fide 1, on voit :

A Wm ' c

En A = Régdime lent - Aucune puis-
sance disponible sur l'arbre, Le tra-
vail de détente des gaz est intégra-
~lement utilisé pour les fonctions
annexes,

En B = Fonctionnement normal.
En C = Le moteur atteint le rédime
au-dela duquel il est sans intérét de
le faire fonctionner, o
500 2000 3000
Fide 1

B - PRESSION D'ADMISSION "P.A"

Pour le m&€me régime, le poids de l'air admis dans les cylindres, donc le
poids d’essence qu'il est vpossible de bruler augmente avec la pression d'admis-
sion. Pour un méme régime, plus la pression d'admission est élevée, plus 1la
puissance disponible est forte,

I1 n'est pas possible d'augmenter indéfiniment la pression d'admission
sans provoquer en fin de compression des vressions, donc des températures
exagérées,

L'auto-2llumade qui prend alors naissance (voir Mécanique Avion) fait
diminuer la puissance,

C_- RICHESSE DU MELANGE. -

Pour obtenir la puissance maximale du moteur, on fournira un mélange trés
riche, afin de diminuer les températures en fin de compression par vaporisa-
tion de 1'essence en surplus, (On peut également injecter un mélange d'eau et
d'antigdell. '



Dans ce cas il y a de nombreux imbrulés (le carbone brulant moins facile-
ment que 1l'hydrodéne le moteur "fumera noir™ a 1'échappement) et par conséquent
un #gaspillage d'essence,.

II. PUISSANCE FOURNIE PAR UN MOTEUR SANS COMPRESSEUR.
{Type C 90 ou 470,11)

Dans ce type de moteur, la puissance diminue avec l'altitude, car 1la
pression atmosphérique diminuant la pression d'admission diminuera elle aussi.,

8 Wnm
+220

- 200
a) Au sol, en fonction de la pres-—

sion d'admission maintenue dans 1le
collecteur d'admission, on aura les
courbes de puissance de la Fig, 2,

165
150

b) S8i 1'on prend de 1%'altitude,
par exemple 1900 m, pression atmos-

phérique = 800 mbs 1a pression dans 4100
les pipes, plein gaz, sera auy maximum
d*environ 75 pz (1 pz = 10 mbs). On
voit qQque le moteur ne pourra plus 50
fournir que 185 CV environ au lieu 5l
de 200,
0
I1I. PUISSANCE FOURNIE PAR UN MOTEUR A COMPRESSEUR. Fide 2

{ Type Potez 4 D 30 et 32)

Dans ce type de moteur, l'air est comprimé avant d'€tre admis dans les cy-
lindres par un compresseur entrainé par le vilbrequin (compresseur appelé
"mécanique™ par opposition au turbo-compresseur, entrainé par les gaz d'échap-
pement ),

Ce compresseur est capable de maintenir une certaine valeur de la pression
d*admission jusqu'a une altitude donnée. Pour cela, il suffit d'ouvrir progres—
sivement le papillon des gaz au fur et 2 mesure de la montée,

I1 est évident gque cela ne peut durer indéfiniment. L'altitude & laquelle
on est obligé d'ouvrir 34 fond les gaz pour obtenir la pression d'admissjon
que l'on utilisait au niveau de 1la mer dans le m€me cas de vol, s'appelle
l'altitude de rétablissement., C'est 1'altitude maximale a4 laquelle le cCompres-
seur rétablit les conditions de fonctionnement qui existaient au niveau de 1la
mer,

REMARQUE :

Ce type de moteur entraine le plus souvent une hélice i pas variable,

Dans un tel moteur, le diagramme de puissance est un peu plus compliqué
puisque doivent figdurer les altitudes de rétablissement., Il faut donc y faire
entrer : 1'altitude, 12 pression d'admission, le régime et la puissance clest
a4 dire 4 paramétres, (Voir diagramme page suivante),



GRAP

du MOTEUR POTEZ

Type 4 D 30 et 4 D 32,

5000

4000

3000
N
2000 -
<
o/
1300 [ N2 >
1000 /}\\ on
! \ »I/ Ay
] g
)
} o 5, | Wm Cv
100 120 148 168 190 208 230 A 230
Zom = Altitude pression en métres,
WmCv = Puissance en chevauXx vapeur,

Fid. 3
Sur le graphique Fig., 3, AB représente 1a puissance que l'on obtient en
restant plein gaz a 2550 t/mn « (Ce rédime est inscrit le long de 1la courbe),
CD représente 1a puissance obtenue avec un régime plus faible (2400 t/mn),
plein gaz édalement,

De m&me pour EF et GH {2200 et 2000 t/mn).
On voit que selon le régime on obtiendra & 1300 métres ;
148 CV a 2000 t/mn. {point &)
166 CV 3 2200 t/mn. (point e)
190 CV a 2400 t/mn, {(point c)
208 CV a 2550 t/mn. (point a)
Etant données les vitesses différentes de rotation du comoresseﬁr,'on
aura des pressions d'admission différentes, Elles seront respectivement de 117,
123, 132 et 138 pz,
En reliant entre eux tous les points des courbes oG 1l'on enregistre 1la

méme pression d'admission, on obtiendra les courbes d'équipression 160, 140,
130 DZ, ete TR
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I1 est évident qu'il est possible d'obtenir une meme puissance 3 l'ajde de
combinaisons différentes pression d'admission-régime, Parmi toutes ces combi-
naisons le constructeur préconise celles qu'il convient d'appliquer pour ne

+ pas fatiguer inutilement, ou risquer d'endommager son moteur, Par exemple, pour
le POTEZ 4 D 32 du N, 3202, on ne doit pas dépasser, en fonction du régime,
les pressions d'admissions suivantes :

4 2550 t/mn, 161 pz : décollage,

4 2400 t/mne. 141 pz : montée,

a2 2200 t/mn..123 pz : croisiére rapide,

4 2000 t/mn, 105 pz : croisiére économique,

Sur la fidure 3, prenons la courbe EF qui correspond au rédgime 2200 t/mn.,

Si 1'on part de 5000 m vers le bas, on voit que, pour ce régime, papillon
des gaz complétement ouvert on 2 :

une PA de 75 pz a4 5000 m.,
une PA de 107 pz -a 2500 m,
une PA de 121 pz a 1500 m,

Jusqu'iei rien d'anormal : la PA, gaz a fond, reste inférieure au maximum
fixé par le constructeur,

Si 1'on continue & descendre, on voit que la pression d'admission va eat-
teindre vers 1300 m, le maximum admis, soit 123 pz,

Si nous voulons veler plus bas, i1 faudra alors commencer & réduire les
gaz pour ne pas dépasser ce maximum. Plus nous nous approcherons de 1l'altitude
0, plus il faudra réduire pour garder 123 pz,

La courbe de puissance réellement utilisable prendra alors 1'allure de
celle de 1a figure 4,

FE représente ce que l'on obtiendrait au régime 2200 t/mn, vpapnillon des
gaz ouvert a fond.

FI ce qui est toléré a pleine ouverture, En I on atteint le maximum admis-
sible pour la PA., Si Z diminue il faut alors refermer le papillon.

On parcourt alors la courbe 1J.

Cette courbe montre gue la puissance disponible augmente avec 1'altitude
pour une PA constante, En effet la contre-pression 3 l1'échappement diminue en
altitude, Le moteur ayant moins de travail a4 fournir pour évacuer ses gaz bri-
1és, transmet sur son arbre ce gain de puissance,

Lé point I est situé a 1taltitude de rétablissement, altitude a4 laquelle
la PA de 123 pz (pression que l'on utilisait ay niveau de la mer dans le méme
cas de voll), est obtenue papillon des gaz ouvert a fond,

L'ensemble des courbes d'emploi du moteur POTEZ 4 D 32 sera alors celui
de la figure S.



IY. PUISSANCE Wu FOURNIE A L'AVION PAR L'HELICE.

La puissance Wm est utilisée pour faire tourner une hélice,

On a vu que 1'hélice ne fonctionne correctement que dans des gammes assez
étroites de régime moteur et de Vp Avion,

Par conséquent, m&€me avec un moteur fournissant une puissance Wm constante

- Wua
1a puissance Wu restituée par 1'hélice varie avec Vp. Le rapport __ s'appelle
Wm

le rendement ((Rv .

La Fige 6 donne 1’allure générale de la courbe de variation de Wu étant
admis que Wm est constant -

Etant donné une certaine puissance Wm fournie par le moteur a 1*'hélice,
celle-ci n'en restitue 4 1'appareil qu'une certaine partie Wu (80 % dans les
metlleures conditionsl,

Cas d'un avion équipé d'une hélice a pas fixe,

Pour une vitesse donnée Vp de 1fappareil, en reportant sur un méme draphi-
que les courbes Wu et Wm en fonction du régime, on obtient la Fig. 7.

Le moteur ne pourra fournir sa pleine puissance que pour un cas de vol
particulier, qui dépend des caractéristiques de 1'hélice,

4 Wu g% maximal b VN c—
M Wu .
Moteur

| i

: Hélice
|
|
|
]
{
|
|
: Vo ]

ol 2400 N t/mn

Fid., 6 Fig., 7
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On voit que ce moteur 4 4 altitudes de rétablissement :

O m,
700 m,
1300 Mae
2300 m,.

pour
oour
pour
pour

181
141
123
105

DZ
pZ
ok
D2

autorisée en permanence,

autorisée a partir de 700 m.
autorisée a4 partir de 1300 m.
autorisée a partir de 2300m,
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CHAPITRE VI

ETUDE DES PERFORMANCES DE L'AVION

PLAN

I. PUISSANCE Wu FOURNIE PAR UN GROUPE MOTO PROPULSEUR,

11, PUISSANCE Wn NECESSAIRE POUR MAINTENIR L'AVION EN VOL EN PALIER.

IIIt COMPARAISON DE CES DEUX PUISSANCES.

A - LE VOL EN PALIER.
B - LE VOL EN MONTEE,

1)L*'excédent de puissance,

2) Calcul de la vitesse ascensionnelle,
C - RECHERCHE DE L'ENDURANCE MAXIMALE,

D - RECHERCHE DE LA PLUS GRANDE DISTANCE FRANCHISSABLE,

IV, QUE SE PASSE-~T-IL LORSQUE LA PUISSANCE Wu VARIE ?

V. VOL AU PREMIER ET SECOND REGIMES,

A - DEFINITIONS,
B - SECURITE A BASSE ALTITUDE,
C - SECURITE EN VOL EN MONTEE,

D - SECURITE EN DESCENTE ET EN AFPROCHE,

VI INFLUENCE DES YARIATIONS D'ALTITUDE SUR LE ORM

=
|

EFFET DE L'ALTITUDE,

B - INFLUENCE DE L*ALTITUDE SUR LES PUISSANCES,

C - PLAFONDS,

o
|

L*ALTITUDE ET LA DISTANCE FRANCHISSABLE.
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VII. INFLUENCE DU POIDS SUR LES PERFORMANCES.

VIII. INFLUENCE DU VENT SUR LES PERFORMANCES.

A - ENDURANCE ET MONTEE,

B -~ DISTANCE FRANCHISSABLE,

IX. CONCLUSIONS.

X
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Nous allons dans ce chapitre, aborder 1lfétude de ce que l'on appelle les
"Courbes de Performances”,

Ces courbes représentent - en fonction de la vitesse Vp de l'avion - d'une
part 1a puissance Wu restituée par 1'hélice et d'autre part 1la puissance Wn
nécessaire pour maintenir le vol en palier, La comparaison de ces deux courbes
fournit de nombreuses indications utiles et constituent par ajlleurs une révi-
sion de tout ce que nous avons appris jusqufici, Leur étude nécessite donc le
plus drand soin,

1. FUISSANCE Wu FOURNIE PAR UN GROUPE MOTO PROPULSEUR.

Le moteur, pour une pression dfadmission et une vitesse de rotation déter-
minées, développe une certaine puissance Wm, Lfhélice qui recgoit cette puissan-
ce ne la restitue pas intégralement a2 l'avion, Le rendement des meilleures
hélices ne dépasse pas 80 % et l1a puissance communiquée i3 l'avion par 1'hélice
fonction de la vitesse, peut €tre représentée par une courbe ayant 1'allure
ci-apreés {Fig. 1l). Nous appelons Wu cette buissance utilisable,

CvpPuissance en chevaux §Cv
175 Puissance communiquée 2 li7s
r.156 1'hélice par le moteur Wm Wn
1500 4150
125 1125
A

100L 4100

00 Wu

754 Puissance communiquée 754

a l'avion par l'hélice ~
504 20 !
25] 25) i
Vitesse de 1'avion en km/h Vo 180! Y
0! 30 80 90 120 150 180 210240 270 ol 3050 90 120 150 200 240270
Fide 1 Fide 2

II, PUISSANCE Wn NECESSAIRE POUR MAINTENIR L'AVION EN VOL EN PALIER.

Cette puissance peut facilement €tre calculée,

On déduit en effet de mesures effectuées en souffleries 1a valeur de la
trainée totale Fx de 1'avion complet pour une certaine vitesse. En multipliant
la trainée (en kilo) par la vitesse (en m/s) nous obtenons Wn en kilodrammétres
seconde, et il est alors facile de convertir Wn en chevaux vapeur si nous nous
rappelons que 1 CV = 75 kém/s,

REMARQUE,

Si le cheval vapeur est une unité familiére a chacun d'entre nous, elle
n'est cependant pas employée couramment par les indénieurs, Ceux-ci évaluent
les puissances en kilowatts,

I1 est facile de transformer des kilodrammétres par seconde en kilowatts
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si 1%'on sait que 1 kilowatt édale 102 kilogrammétres par seconde,

On effectue ce calcul pour différentes vitesses, ce qui nous permet d'obtenir
tenir la courbe exprimant Wn en fonction de V, Cette courbe affecte la forme
de la figure 2,

III. COMPARAISON DE CES DEUX PUISSANCES.

Rebortons sur un méme graphique (Fig, 3) les courbes représentant Wn et Wu
Elles se coupent en A et B,

Quelles conclusions vpeut-on tirer de leur comparaison ?

A - VOL EN PALIER.

Pour que le vol en palier soit possible, il faut que le moteur fournisse
a4 l'avion exactement autant de puissance que celui-ci en consomme,

Ceci est réalisé exactement pour les deux points A et B qQui représentent
- Le point A 1a plus petite vitesse possible de vol en palier,

- Le point B la plus grande vitesse possible de vol en palier,

Au point A nous volerons en palier a2 la vitesse de 50 km/h et en 3 a2 1la
vitesse de 200 km/h. Dans ce premier cas nous serons aux grandes incidences et
bien prés du décrochage, Dans le deuxiéme cas nous aurons une incidence faible
et une vitesse de ceroisiére normale,

Cet exemple montre que lorsque nous sSuivons 1a courbe Wn de B vers A nous
augmentons notre incidence et inversement (Fig. 4).

La courbe est limitée d'une part par la valeur de 1'incidence de décrocha-—
ge : point O. D*autre part, par une vitesse maximale que 1'avion ne peut dépas-
ser sans risquer des détériorations de structure, Cette vitesse correspond au

point Q,
Cv% Cv A
Wn a
Petits angles
Puissance fournie @
4 2 . '0\
i wear L holles B >
I
1oof-— 2 |
|
| L ™
50 R e
| Puissance néces—|
| saire a l'avion.:
% | Vo Vo
0 50 200 o =

Figs 3 Fige 4



6/5

B - VOL EN MONTEE.

1) L'excédent de puissance,

Lorsque la puissance disponible Wy est supérieure & la puissance néces-
saire pour maintenir le vol en palier nous avons un excédent de puissance :
Wa = Wn,

En vertu du principe de conservation de l'énergie,cet excédent ne peut
pas se perdre, Il sera consommé par l'avion qQui va passer en vol en montée,

Reportons nous &4 notre graphique Cv A
et supposons que nous adoptions une
incidence telle que notre vitesse de
vol soit de 80 km/h,.

Pour cette vitesse il nous suffit

de 60 CV pour malntenir le vol en 110
palier, g
Wn = CD = 60 CV, 60

Or toujours pour cette vitesse le
moteur nous en fournit 110 :

Wa = CE = 110 CV. o

Fige S

L'excédent de puissance Wu - Wn = 110 — 80 = 50 CV fera passer l'avion en
vol en montée,

2) Calcul de la vitesse ascensionnelle,

Reprenons maintenant les équations de puissance relatives au vol en montée,
(Chapitre III),.

Wa = Wn + PVZ
ou PVZ = Wu - Wn
Dans le cas présent :
PVZ = Wu - Wn = 50 CV = 3750 kém/s.
{Rappelons nous que 1 CV = 75 kgm/s et si nous pne sommes pas suffisamment
familiarisés avec les différentes unités revortons nous au chapitre préliminai-

re du cours d'Aérodynamique),

Supposons que 1'avion considéré pése 500 kgs, il est facile de calculer
quelle sera sa vitesse ascensionnelle.

PV = Wu = Wn

Wa -~ Wn
donc Vi =

P



3750 kém/s
Vim = = 7,5 mfs

S00

3) En résumé,

Sur le graphique des. courbes de performances relatives & un avion d'un
poids donné, la distance FP entre les deux courbes représente la vitesse ascen-
sionnelle,

i Cv
a) On voit aisément que 1la meil-

leure vitesse ascensionnelle sera ob-
tenue lorsque nous aurons l'incidence
pour laquelle la distance entre les Wn
courbes sera la plus grande.

Nous avons vu (vol en montée) que

cette incidence est en principe 95 L i_ ? Wu
2 tot
Cx< . . . 'p D
1
1*incidence plafond (E;_ minile Ceci I | P Cx2/Cza .
; I
ntest vrai que dans le cas ol la |
puissance restituée par 1l'hélice est I
constante (Fig, 6). ;C YE
Oo
Figs 6

b) Dans 12 pratique nous avons vu qu'il n'en est pas ainsi et la plus grande
distance entre les deux courbes dépend de la position relative de ces derniéres

Suivant que 1*hélice a été cohcue pour donner de bonnes performances en
montée (Fide 7) ou en croisiére (Fig, 8), les cpurbes Wu seront différentes et
1'incidence correspondant & la meilleure vitesse ascensionnelle peut &tre dif -
férente de l'incidence plafond (Point PJ,

Cv § Cvi
Wn Wn
! '
Meilleure Meill?ure
| Vz vz |
P I
14 4 Wu 1 _ /7 P Wu
! I
’ 1
1 1
: i
i
Y Vo . Vp
0 Vitesse de R 0 Vitease o= o
montée -

Figde 7 Fid. 8




6/1

Comme le pilote ne connait pas 1'allure relative des 2 courbes Wu et Wn,
il se réferera au manuel de pilotage de lfavion., Ce manuel, résultat des essais
menés par le constructeur et le CEV, précise quelle est la Vi qui permet d'ob-
tenir 1a meilleure Vz, La puissance est évidemment la puissance maximale conti-
nue du moteur {(PMC],

Si le pilote ne peut trouver ces renseignements, il lui sera possible de
trouver approximativement cette vitesse en essayant, 3 partir de paliers sta-
bilisés a2 des Vi de plus en plus faibles, de passer en vol en montée en dimi-
nuant seulement sa pente.

Dés qu'il aura obtenu une Vi ne permettant plus cette manoeuvre, il saura
qu'il a dépassé 1'incidence donnant la meilleure Vz, I1 adoptera une Vi légére-
ment supérieure,

NOTA :
1 - CEV : Centre d'essais en vol.
2 - Vi : Vitesse indiquée par l'anémométre,
3 - PMC : Plus grande puissance que le moteur peut dévelovpper de fag¢on

continue sans risque d*avaries, La puissance maximale, elle, est
limitée dans le temps,

C - RECHERCHE DE L'ENDURANCE MAXIMALE.

I1 peut €tre parfois intéressant
de restér le plus londgtemps possible Acv
en l'air avec le carburant dent on
dispose, C'est par exemple le cas
lorsqu'on attend son tour d'atterris- Wn
sage sur un aérodrome encombré en fin
de mission et alors que les réser-
voirs sont presque vides . Laquestion
se pose de savoir Qquelle vitesse

adopter,
P M Wu
Il s'agit de consommer le moins - == =" ==
possible d'essence par seconde, or :
cette essence transformée par le |
moteur fournit un certain travail et v 6
L

le travail effectué en une seconde
s'appelle la puissance, o}

En définitive nous cherchons a
consommer la plus faible puissance Fige 8 bis
possible,

Elle s'obtient en réduisant la puissance jusqu'ia obtention d'une courbe
Wu tangdente en M a la courbe Wn.

Le point contact est le point cherché,

I1 est trés voisin ou confondu avec le point P (Fig. 8 bis).

D - RECHERCHE DE LA PLUS GRANDE DISTANCE FRANCHISSABLE,

L'avion parcourra la plus égrande distance quand 1a consommation au kilomé-
tre sera la plus faible,

Comme dans le paragraphe précédent, remplagcons consommation par travail,
Le travail par kilométre est exprimé par le rapport :
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S 4 {Travail fourni).

D (Distance parcourue).

La valeur minimale de ce rapport est obtenue sur la courbe Wn en tragant
la tandente OF issue de l'oridine (Cf. Fids 10), Le point de contact F est le
point cherché.,

11 correspond 4 l'incidence de finesse max et est obtenu de 1a m&me facon
que sur la pplaire,

REMARQUE A TITRE D'!INFORMATION,

T
Divisons haut et bas le rapport — par le temps t,

D
T T/t Wu
Nous obtenons ! — = — = ——
D D/t t
T Wn
Comme nous Sommeés en palier Wua = Wn, donc — = ———
D v
Wn
Pour obtenir la plus grande distance franchissable, il faut que—_soit le plus
v

petit possible,

Si M est un point de la courbe, cela revient 2 donner & 1'angle & la plus peti-
te valeur, ce qul est réalisé lorsque OM est tandente,

Cv Cvi

Vo Vo
0 - 0
Fig, 9 Fig, 10
Remplacons Wn et V par leurs valeurs :
2 p Cx<
P — a — .
; Wn o S cz3 Cx
. = — P T
v Cz
b5 P 1
\ e — .
P S Cz
Wn .
La valeur minimale de ——, donc le rayon dfaction minimal, est obtenue
v

Cz
quand. P est minimal et —_maximal,
Cx

On doit donc bien adopter 1'andle de finesse maximale,
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IV, QUE SE PASSE-T-IL LORSQUE LA PUISSANCE Wu VARIE ?

Nous avons considéré jusqu'a présent 1a puissance Wu comme constante,

Or chacun sait que cette puissance Wu est fonction :

- d'une part des paramétres moteur :
PA , N, et Richesse,
- dtaytre part du pas de 1'hélice qui peut modifier le rendement moteur,

Le maximum de puissance fournie par le moteur est atteint lorsque la
pression d'admission maximale autorisée est affichée, le mélange est riche, et
la commande d*hélice sur la position de rédime maximale, Sur un avion doté
d'une hélice a pas fixe, ces deux conditions se raménent a4 une seule : pleins
gaz, Ce régime, d*ailleurs, ne doit €tre maintenu que trés peu de temps étant
donné les risques dfavarie possible du moteur.

Cv
I\
130 _
preins EE__ SR e S e n g
110 —s—sance max. continu®

Wu

P puissance al-“f_j!lo

———

—

50

O e o i c — ——— i —— ——
Y S

0 50 60 20 105 165

o

Fig. 11
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Reportons sur notre graphique : (Fig, 11)
- La courbe Wn,
- Les courbes Wu obtenues pour différentes puissances disponibles,
Nous voyons que, lorsque nous diminuons la puissance du moteur :
1) Les vitesses minimales de vol en palier ne varient guére,
2) Les vitesses maximales de vol en palier diminuent notablemeﬁb._

3) L'excédent de puissance varie trés vite et peut méme devenir nul.

DE CETTE ETUDE NOUS DEDUISONS QUE :

Lorsque la puissance restituée par l'hélice (Wu) est inférieure & 50 CV,
il n'y a pas de vol en palier possible,

Lorsque Wu est égale a 50 CV, le vol est possible a4 une seule vitesse:
90 km/h, Point P.

Lorsque Wu est comprise entre 50 et 110 CV il y a deux vitesses de vol
prossibles,

Lorsque Wu est comprise entre 110 et 130 CV, le vol en palier n'est plus
possible qu'a une seule vitesse,

Lorsque Wu est supérieure a 130 CV il est prudent de faire voler cet avion
sans pilote .00

V. VOL AU PREMIER ET SECOND REGIMES.

A - DEFINITIONS.

1) Premier régime,

On dit que l'on est au premier régime lorsque 4 une augmentation de
ltincidence correspond une diminuticn de la puissance nécessaire au vol.

2) Second régime,

On dit qQue l'on est au second régime lorsque a une augmentation de
1'incidence correspond une augmentation de la puissance nécessaire au vole.

B - SECURITE A BASSE ALTITUDE.

1) Considérons un avion volant en palier a4 basse altitude a 200 km/h. (done
au premier régime), Le point de fonctionnement est le point R et la puissance
consommée 95 CV (Fig, 12),



Survient un obstacle, 1a réaction
instinctive du vpilote est de tirer
sur le manche, le comportement de
l1*'appareil est alors le suivant

- L'incidence a augmenté.

- Pendant quelques secondes, par
inertie, l1'avion conserve la méme
vitesse et sa portance audmente, Il
aura donc tendance a monter.

~ Puis la vitesse diminuera légére-
ment et se stabilisera par exemple
4 170km/h(voint de fonctionnement R')
Pour cette vitesse le maintien du vol
en palier ne demande plus que 70 CV,
or le moteur en fournit 90 : il y a

donc un excédent de puissance de 20CV
qui maintiendra l'avion en montée,

6/11

Cv i

|l L F—

170 200

2) Considérons le méme avion en palier au second régime, & une vitesse de
70 km/h pour une puissance consommée de 70 CV {point S, fid., 13),

Dans les m€mes circonstances que
précédemment si le pilote 2 la m€me
réaction de tirer sur le manche,
l*enchainement suivant de phénoménes
va se produire,

- L'incidence auémente provoquant
rvendant quelques secondes une augmen-—
tation de Pz et une lédére montée de
l1'avion.

- Malheureusement, pour la nouvelle
incidence choisie (point S1), 1le
maintien du vol en palier exigerait
que le moteur fournisse 80 CV, or il
n'en fournit que 70 environ,

Cv “

L*'incidence
a augmenté

Fige 13
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VI.

I1 v a donc un déficit en puissance de 10 CV que l'avion va combler en se
mettant en vol en descente,

Le pilote averti aurait réagi en diminuant lédérement Son incidence : pen-
dant quelques secondes, l'avion aurait perdu de 1'altitude, majs audmenté sa
vitesse, Pour 1la nouvelle incidence (point S2) le vol horizontal consomme 60 CV
Comme le moteur en fournit 70, il aurait disposé d'un excédent de puissance de
10 CV, suffisant pour maintenir 1'appareil en vol en montée .... 3 condition
que sa perte dtaltitude initiale ne lui ait pas fait percuter le sol $!!

CONCLUSION :

Le vol au second régime est dangereux 3 basse altitude et nécessite une
éducation particuliére des réflexes,

C - SECURITE EN VOL EN MONTEE,

Une augmentation d'incidence entraine au premier régime une augmentation
de la vitesse verticale, Au contraire au second régime elle provoque une dimi-
nution de cette vitesse,

D - SECURITE EN DESCENTE ET EN APPROCHE.,

On démontre qu'une augmentation d'incidence au premier régime entraine une
diminution du taux de chute alors qu'au second régime, elle entraine une ayug-
mentation du taux de chute,

INFLUENCE DES VARIATIONS D'ALTITUDE SUR LES PERFORMANCES.

A - EFFET DE L'ALTITUDE,

Le principal effet de 1*altitude est de diminuer la masse spécifique de
ltair, Cette diminution 2 sur l'avion des effets complexes qul peuvent se résu-
mer ainsi :

‘= Diminution de la portance,

- Diminution de la trainée,

— Diminution de la traction de 1'hélice,

- Diminution du poids d'air absorbé par le moteur d'ol chute de puissance.

B - INFLUENCE DE L'ALTITUDE SUR LES PUISSANCES,

On tente de pallier ces inconvénients en adoptant une hélice a pas varia-
ble ou en munissant le moteur d'un compresseur pour augmenter son alimentation
en air, Au dela d'une certaine altitude ces artifices deviennent inopérants et
on constate :

- Que la puissance disponible sur 1'hélice a diminué,

- Que la puissance nécessaire pour se maintenir en vol horizental a auéd-
menté.



Les courb

es se déforment donc comme indiqué sur les figures ci-dessous,

CV#
500

300

Puissance disponible au niveau mer Wa

Puissance disponible a 3000 m}/ Wu

¥ 4
Puissance dtsaon%?le a 6009 m Wu

Wn & 6000 m
Wn & 3000 m

e

100
Wn & niveau mer
Vo
o] -
Sans compresseur,
Fige 14
Cvlk
Puissance niveau mer rétablie & 3000 m
S00
Wu
Puissance disponible 3 6000 m
300
Wa
: Wn a 6000 m
o Wn a4 3000 m
100 Wn 3 niveau mer
Vo

Avec compresseur

Fig, 14 bis




" REMARQUE : a4 titre dtinformation,

Loi de déformation de 1a courbe Wn fonction de V quand on change d'alti-
tude, le poids et l'incidence restant constants :

Nous avons a l'altitude O métre :

2
W = 2 P Cx Ppo = masse spécifique de
ng = R oo T s ° 23 1fair 3 O métre,
Et en altitude :
2
2
Wnl = P £ Cx Pl = masse spécifique de lt'air
= . * a4 1'altitude considérée,
o1 s Cza u onsidéré
Wnl Po
dfol : =
Wno pl
Po
ou ! Wnl = Wno . o
pl
Po
Un calcul analogue montrerait qu Vpl = Vpo e
pl

Les courbes de puissance relatives aux altitudes O m et 2 m auront donc
1*allure suivante :(Fig, 15,)

v
"/ Qﬂ -
A Wn2 :
/ //;/// Mo
A' Ql o ———
‘dnl /
] Q
A/ '
Wno "
) G
C‘
D"
S ;& v
D
5 =

Fig. 15




A0 C*o D*0 Po

= = = —_—

AQ co DO Pl

et les points homologues de chaque courbe sont alignés avec l'origine,

Nous constatons que la courbe Wn s'est décalée vers le haut et vers la
droite, alors que la courbe Wu ne stest pratiquement pas modifiée (Fig. 15).

Pourquolil cette anomalie ?

Parce que dans cet exemple nous avons sSupposé le moteur muni d'un compres-—
seur capable, jusqu'2 une altitude de 3 000 m, de rétablir la pression d'admis-
Sion 3 la valeur gu'elle avait au niveau de 12 mer, Dans ces conditions 1la
puissance disponible ne varie pas sensiblement entre 0 et 3 000 m lon suppose
également que l'hélice, & pas variable, a un rendement constant),

La figure 14 bis représente les courbes Wn et Wu pour une altitude de 6000m

La courbe Wn a accentué son décalage, 1a courbe Wu sfest déplacée vers le
bas,

Mais sur l1l'une et 1t'autre figure nous constatons pour une augmentation
dtaltitude :

- Une augmentation de la vitesse minimale,

- Une diminution de l*excédent de puissance,

- Une variation de la vitesse maximale en palier,
a) Moteur sans compresseur,

La vitesse maximale varie peu pendant une faible tranche d'altitude et
diminue ensuite rapidement,

b) Moteur avec compresseur.

La vitesse maximale augmente jusqu'i 1'altitude de rétablissement (et
dtautant plus que celle-ci est élevée) puis diminue lentement

C - PLAFONDS.

Puisque l'excédent de puissance diminue quand 1%'altitude augmente il doit
¥y avoir une altitude limite pour laquelle cet excédent de puissance devient nul.
Cette altitude limite varie avec 1'appareil considéré et st'appelle le plafond,

Au plafond il n'y a plus gqu'une seule vitesse possible de vol en palier,
(pour une incidence sensiblement égale 2 1'incidence plafond) et la vitesse
ascensionnelle y est nulle (figure semblable a4 la figure 8 bis).

Comme il faut trés longtemps pour atteindre cette altitude et que le vol
y présente peu d*'intér€t, on a défini le plafond pratigue, comme étant 1'alti-
tnde a laquelle la vitesse ascensionnelle est encore de 0,5 m/s,
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VII.

D - L'ALTITUDE ET LA DISTANCE FRANCHISSABLE,

La distance franchissable maximale est donnée par la plus petite valeur
du rapport :

Cette expression ne dépend pas de la masse spécifique de 1'air donc en
princine 1faltitude n'a aucune influence sur 1a distance franchissable de 1'ap-
pareil,.

En pratique ceci n'est pas tout a fait exact pour deux raisons.

1) Il existe généralement une altitude ol le moteur a le meilleur rendement
ceci est particuliérement sensible pour les turbines,

2) L'angle de finesse maximale donne, & basse altitude une vitesse faible,
En altitude, en volant 2 12 méme incidence, nous aurons une vitesse propre plus
forte, Cette augmentation de vitesse peut stavérer rentable,

Ici, comme partout en pilotage, nous adopterons une solution de compromis,
L'altitude et la vitesse donnant la meilleure distance franchissable seront

données par le manuel de pilotage,

C'est ainsi par exemple que, pour le L 19, 1%'altitude correspondante a la
plus grande distance franchissable est supérieure a3 8 000°',

INFLUENCE DU POIDS SUR LES PERFORMANCES.

Lfaugmentation Au poids est sans effet sur la courbe Wu, mais entraine un
décalage de la courbe Wn vers -le haut et vers la droite,

A titre d'information,

Un calcul identique & celui que nous avans déja effectué pour 1l'altitude
nous le montre, Passons en effet d'un poids Po & un poids P, plus important.
Les puissances conSommées sont respectivement :

\/ 2 Po cx2
wl'l(:) = PO - . .
_ p s cz®
2 p1 cx2
Wnl. = Pl _ - y
) s cz°

et les vitesses :

Woo

P
NS
’ b

©
w
(9]
N

Vol

]
o ]
-
0 U
-
L]
0 =
™
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Wnl P1 Pl Vol Pl
d'ol ¥ e s et = —
Wno Po Po Voo Po

On en déduit que :

Pl Pl
Wnl = Wno ., — s
Po Po
Pl
Wpl = Wpo =g
Po

Ces deux résultats montrent gque 12 courbe est plus déformée vers le haut
{donc en puissance) gque vers la droite (donc en vitesse]),

Les différentes courbes sont emboitdes les unes dans les autres,

A UNE MEME ALTITUDE DE VOL, L'APPAREIL CONSOMME

DAVANTAGE DE PUISSANCE QUAND LE POIDS AUGMENTE

L'examen des courbes montre qu'en outre l'excédent de puissance P.Vz dimi-
nue : on en déduit que Vz diminuera trés rapidement.

pPar ailleurs, l'endurance et la distance franchissable diminuent,.

(Pour démontrer le résultat faire le mfme raisonnement gu'au varadgraphe III.C
et III-D).

Vp

Fig. 16
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VIII. INFLOENCE DU VENT SUR LES PERFORMANCES,

Jusqu'ia présent nous n'avons pas tenu compte du vent or celui-ci n'est pas
sans influer sur la fagon d*utiliser un avion.

A - ENDURANCE ET MONTEE.

Le vent n'a pas d'action sur les performances d'endurance et de montée;
parce que ces performances sont considérées par rapoort a 1'air qui entoure
1*avion, Quelle que soit la valeur du vent, le vol & incidence plafond sera
Ut-i.liSéo

B - DISTANCE FRANCHISSABLE.

En ce qui concerne la distance franchissable ol 1'on considére la plus
grande distance parcourue par 1'avion par. rapport au sol, l'action du vent doit
€tre prise en considération.

Comment allons nousS opérer ? Tout simplement en nous rappelant que 1la
vitesse spl de l'avion sera plus forte ou moins forte que la vitesse propre
selon Que le vent est arriére ou debout., Dans les figures gue nous avons jus-
qu'a présent considérées nous reportions sur l'axe horizontal les vitesses
propres, Nous 2llons maintenant tenir compte du vent et reporter sur cet axe
les vitesses sol en chiffres rouges,

Supposons un ventv arriére de 20 km/h 3 une vitesse propre de 150 km/h.
Ils correspondent 2 une vitesse sol de 170 km/h et ainsi de suite.

Cv
A -
I
|
|
]
|
|
|
I
i
01 '| VD
(0] 80 100 150 200
i I [ i A
020 80 120 170 220 e
Fid. 17

En particulier & une Vo nulle correspond une Vs de 20 km/h., Nous obtenons
ainsi une nouvelle origine 0l qui se cdéduit de P par une translation dans le
sens voulu (2 gauche si le vent vient de l'arriére, a droite si le vent vient
de face ) d'une longueur égale 4 la valeur du vent.



6/19

Ctest a4 partir de cette nouvelle oridine que nous tragerons la tangente
a la courbe,

Dans 1l'exemple considéré, si par vent nul la vitesse propre donnant la
la distance franchissable maximale était de 115 km/h (point F) pour un vent
arriére de 40 km/h cette vitesse sera de 98 km/h (point F1l) et par vent debout
de méme force, de 130 km/h {(point F2).

Les incidences a4 utiliser sont différentes,

cv A Wn

. |
|
////If/ i :
2 :
_// // | I |
e by
/ I v
q.'l./.--"“/o // OQF/ l L .L —‘.‘B
", Vent arr, Vent debt} 98 115 130
" 40 km/h 40 km/h
Fig. 18

CONCLUSION :

L'incidence de finesse maximale permet d'obtenir la distance franchissable
maximale par vent nul.

Si le vent est arriére on volera avec une incidence plus forte, une Vo
plus faible, un régime plus faible,

Si le vent est debout, on volera avec une incidence plus faible, une Vp
plus forte, un rédime plus fort.

NOTA :

En aucun cas il ne doit &tre utilisé une incidence supérieure a 1'inci-
dence plafond.

IX. EN CONCLUSION : CE QUE LE PILOTE DOIT RETENIR DE CE CHAPITRE,

1) Lorsque le moteur lui fournit une puissance comprise entre une limite
inférieure et une limite supérieure, l’avion peut voler en palier a deux vites-
ses différentes,

A la vitesse la plus faible correspond une incidence importante, a 1la
plus forte une incidence faible,
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Dans le premier cas, l'avion est dit au "second régime de vol" et dans
1e second cas, au "premier régime", La limite entre premier et second régime
est marquée par une incidence particuliére appelée incidence plafond, Ctest a
cette incidence que la voilure a le meilleur rendement, l2 puissance consommée
est alorg minimale et le taux de montée maximal,

Pour le pilote, la différence essentielle entre premier et second régime
tient dans le résultat important suivant :

Sur un avion en palier au premier régime, si le pilote veut passer en vol

en montée, i1 devra augmenter son incidence, donc dim er la pente

Sur un avion en rpalier au second régime pour monter le pilote devra djmi-

nuer l'incidence donc augmenter la pente,

CE RESULTAT EST ESSENTIEL POUR LA SECURITE DU PILOTAGE.

2) La plus forte vitesse de montée est obtenue a l'incidence plafond de
mé€me que l'endurance maximale lpermettant de tenir 1t'air le plus longtemps
possible),

3) Par vent nul, la distance franchissable maximale sera donnée par l'inci -
dence de finesse maximale, .

4) La distance franchissable est en principe indépendante de 1taltitude.
La variation de rendement dvu GMP détermine une altitude pratique ou 12 distance
franchissable est maximale,

5) La charge emportée diminue considérablement les performances de l'appa-
reil ; un avion trop chargé devient facilement dangereux au décollage,

Respectez les limites de poids données par les fiches techniques §

6) La composante horizZontale cdu vent n'a pas dtaction sur les performances
dtendurance et de montée d'un avion. Quelle gque soit la valeur du vent, le vol
a2 incidence plafond sera utilisé. En revanche, pour obtenir la distance fran-
chissable maximale : '

- Par vent debout utiliser une incidence plus faible, donc une vitesse
plus forte,

- Par vent arriére, une incidence plus forte, donc une vitesse plus
faible,

- Par vent nul, utiliser l1*'incidence de finesse maximale,

Et en définitive, retenir que l'étude des Derfornanceé d'un appareil étant
extrémement cpmplexe, il est sage de se conformer aux notices du constructeur

et aux manuels de pilotage.



CHAPITRE VII

REPRESENTATIONS GRAPHIQUES
COMPARAISONS DES DIFFERENTES COURBES

PLAN:

I. POLAIRE DE L'AVION COMPLET.

A - POINTS CARACTERISTIQUES.

B - POLAIRE,

II. COURBE DE LA PUISSANCE NECESSAIRE AU VOL EN PALIER,

II11. POLAIRE DES VITESSES.

A - DEFINITION,

B — REPRESENTATION.



1/2 Ts POLAIRE D E
A- POINTS
N® du
ocin DETERMINATION GRAPHIQUE PROPRIETES

1 Incidence supérieure a l'incidence de
décrochade,

2 =%

3 Cercle centré sur l'origine O et Valeur maximale de CR en
tandent intérieurement a4 1la polaire, vol normal.

(échelles égdales),
Incidence de décrochage,

4 Tandente a 1a polaire, paralléle a Valeur maximale de Cz en
1t'axe des Cx, vol normal,

5 sz

AB 1 Valeur minimale de s
Tandente 4 1a courbe telle que — = — B2
BC 2
Incidence plafond.

6 cz
Tangente & la courbe issue Valeur maximale de —
de lforigine 0 Cx

Incidence de finesse max,

T Tangente a2 la polaire, paralleéle 3 Valeur minimale de Cx,
l*axe des Cz,

8 Cercle ?entré en O et tangent extérieu- Valeur minimale de CR,
rement & la polaire (échelleségales)

9 Intersection de la polaire avec ltaxe
des Cx, Valeur nulle de Cz,

10 Voir point 6 Voir point 6

11 Voir point 5 Voir point 5

12 Voir point 4 Voir point 4

13
Voir point 3 Voir point 3

14

Voir point 2

Voir opoint 2




L'AVION COMPLET

CARACTERTISTIQUES
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CAS DE VOL CORRESPONDANT

Zone des
incidences

REMARQUES

Décrochage complet
Vrille parfois a plat,

Incidence ou le
vol est impossible

Décrochage complet., Vrille,

- 4°

Vitesse minimale de vol en descente,
Début du décrochage complet de 1'aijile,

Grandes incidences

Les incidences compri-
ses entre 3 et 4 cons-
tituent les incidences
critiques en vol normal -

Vitesse minimale en vol horizontal,

- 4

En vct horizontal : plus petite Wn
possible,

En vol en montée : meilleure Vz possible
En vol en descente : plus petite Vz

possible

Limite entre le
premier et second
régime,

Plus grande durée de
vol possible pour une
quantité dtessence don-
née, Plus grandeajtity-
de possible,

En vol en descente :
d4istance parcourue i
altitude donnée (par

Plus grande
partir d'une
vent nul),

Limite entre les
grandes et les
petites incidences

Plus grande distance
parcourue par vent nul
pour une quantité dtes-
sence donnée.

Petites incidences

Plus grande vitesse possible en pigué
avec ou sans moteur,

Vol en piqué a la verticale,

Petites incidences

Limite entre les inci-
dences de vol normal
et les incidences de
vol inversé,

Voir point 8

Limite entre 1les
petites et les
grandes incidences

Voir point 6

Yoir point 5

Grandes incidences

Voir point 5

o

Voir point 4 - d° -
Les incidences compri-
ses entre 12 et 13 cons-
Voir point 4 - d* tituent les incidences

critiques en vol in-
versé,

Voir point 2

fn01dence_oﬁ le

vol est impossible




B - POLAIRE DE L'AVION COMPLET




II.

COURBE DE LA PUISSANCE NECESSAIRE AU VOL EN PALIER.

111,

Les différents points caractéristiques de la

la courbe de puyissance,

polaire se retrouvent sur

cv A V mini Décrochage Meilleure Plus grande distance
Cz max complet Autonomie max franchissable
Point 4 point 3 point 5 point 6
Q
b A
B
\ "//JJP
| ¢ DB
Sl i o
| /'
"/1‘—'/ Vo
0 -
POLAIRE DES VITESSES. Fide 2

A - DEFINITION.

Ctest la courbe qui représente les variations de la vitesse verticale de
descente en fonction de la vitesse horizontale,

B - REPRESENTATION.

0 Vh
“”‘\_ I! -
== { Vz mini
I, — incidence
Tt T T / vlafond
4 © e R 5
— 5 Fimesse max
V mini
e
o
N
™~
~
“"-h..___h-—-‘--.— /
VOL VOL NORMAL
INVERSE /
i V max
D '/
P
Vh nulle E
Piqué a la e
% vz
verticale VZ max
Fig, 3




CHAPITRE VI

———————e— s ———————

L'HYPERSUSTENTATION

ELAN
L. EXPOSE DU PROBLEME,

A -~ BUTS RECHERCHES,

1) Diminuer la vitesse.

2) Augmenter 1'angle de la trajectoire,
B - MOYENS D'Y PARVENIR.

1) Augmenter Cz .

2) Augmenter S,

3) Augmenter Cx,

11, COMMENT AUGMENTER Cz.

1) Reculer le décrochage (contrdle de la couche limite),

2) Modifier le profil lui-m€me, (variation de courbure].
A -~ CONTROLE DE LA COUCHE LIMITE.

1) Aspiration.

2) Soufflage,
B - VARIATION DE LA COURBURE DU PROFIL.

1) Volet d'intrados.

2) Volet de courbure,

3) Volet a fente,

4) Volet a double fente,

1969 COMMENT AUGMENTER Cx.

V. COMMENT AUGMENTER '
¥ INCONVENIENTS DE ET
PRECA R D ’ ES_YVOLETS
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EXPOSE DU PROBLEME,

A - BUTS RECHERCHES.

Pour un avion 1a recherche d'une vitesse élevée et d'une\éfande finesse
est un facteur essentiel de sécurité et de rentabilité des vols, Mals un avion
deoit aussi décoller et atterrir,

Or, pour que ces manoeuvres s'effectuent dans des conditions acceptables
i1 faut :

1) Que la vitesse minimale de sustentation soit la plus faible possible
afin de pouvolr utiliser des pistes courtes.

2) Que la trajectoire d'approche fasse avec le sol un angle suffisamment
fort pour que l'appareil puisse franchir des obstacles éventuels (arbres ou
maisons dans 1'axe de la piste, ligne téléphonique etc ... ) (Fige 1)e

Piste courte
vitesse a l1'atter=-
rissage faible ,

Obstacles en
approche
grand angle A

¥
L

L*expression de la vitesse de wvol est donc :

Figs 1

B - MOYENS D'Y PARVENIR.

1) Au décollage comme 4 l'atterrissage la trajectoire est-horizontale,

2 P &
V = [ ] L
o} ] Cz
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Pour obtenir la vitesse la plus fajble possible on cherchera en parti-
culier :

- a4 augmenter Cz,
- a4 augmenter S,

2) Pour augmenter 1'angle de la trajectoire il faut diminuer la finesse
dont l'expression est, en vol sans moteur :

E}F,= Cz

Cx

Cette condition sera remplie si :
~ nous diminuons Cz,
- nous augmentons Cx,

3) Si nous éliminons la diminution de Cz, en contradiction avec ce que
nous avons vu plus haut, i1 nous reste 3 obtenir les rdsultats suivants :

1- augmenter Cz,

?- augdmenter S,

3~ augdmenter Cx,

II, COMMENT AUGMENTER Cz.

-

Deux moyens sont 4 notre disposition pour atteindre ce but :

1) Reculer le décrochage en donnant 4 la couche limite un apport d'énergie
supplémentaire luil permettant de rester en contact avec le profil jusqu'a des

incidences importantes, C'est le but du contrdle de la couche limite par aspji-
ration ou soufflagde, .

Cz

La courbe unitaire de portance
montre le gain de Cz obtenu par
contrdle de la couche limite,

— . it e . . g

Y~

Fige 2



Acz

2) Adopter un dispositif
prermettant de modifier le profil
en vol pour le rendre plus
porteur a4 incidence égale,

C'est le but de la variation
de 1a courbure de profil. /

— — v —— — —

La courbe unitaire de portan- |/ 15 i
ce montfe le gain de Cz obtenu ; —~
par 1a modification du profil. 0 |

Fige 3

A - CONTROLE DE LA COUCHE LIMITE.

1) Aspiration.

Une dépression est crééde a4 1%'ajde d'un compresseur ou d'une turbine et la
couche limite est aspirée 3 travers des fentes placées sur 1l'extrados de 1ltaile
ou éventuellement au bord d'attaque du volet, (Fig. 4).

Le Cz maximal est considérablement augmente, le meilleur rendement étant
obtenu lorsque 1%'aspiration se produit 3 15 % de la profondeur du profil.

spositif d*aspiration

Fig, 4
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L'inconvenient de ce systime réside dans le poids élevé du dispositif
dtaspiration qQui peut finir par annuler le gain dfi &4 une meilleure conception
aérodynamique,

Une solution sédulsante, expérimentée avec succés, consiste 2 placer 3
1'extrados un revEtement poreux, La dépression est créée A 1'intérieur du pro-
fil et la couche limite aspirée sur toute la surface de 1%ajile. (Fig. 5).

Dépression \

Orifice d'aspiration

Fige 5

Le gain de portance est équivalent mais le débit d*air nécessaire deux
fois moindre,

Ce systéme a un inconvenient : les trous du revétement peuvent &tre bou-~

chés par des poussiéres ou éventuellement par givrage, ce dernier phénoméne
étant encore facilité par 1'augmentation de 1la dépression 4 l'extrados.

2) Souffilage,

a) Par pompe (Fig., 6)

dispositif de soufflage

Ce systéme permet de recoller la
couche limite sur 1'extrados par
accélération au voisinage du point 4
de décollement, e ¢

L*action de ce soufflage peut
s'exercer sur 1%ajile au voisinage
du point de décollement de la couche
limite,

Fig, 8
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b) Par fente,
1 - de bord dtattaque,{Fig. 7).

A l'avanﬁ du proflil est placé un bec fixe ou mobile_qui provoque, par le
déplacement du point d'impact, une accélération énergique de l'écoulement,

VOL CROISI

Point dfimpact

ANDES INCIDENCES

Point d'impact

Fige 7

Cette fente est inopérante en croisiére (faibles incidences); elle entre
en fonctionnement aux grandes incidences,

Ce systime présente l'avantage de la simplicité et l'inconvénient de dé-
clencher aux petits angles un écoulement turbulent prématuré dans la couche
limite, par la discontinuité introduite dans le rev€tement d'extrados, La
vitesse de croisiére peut diminuer de 25 %,

Dtautre part il nécessite une assjiette trés cabrée pour 1'approche a vi-
tesse lente, ce gui rend l'arrondi délicat,

2) de _volet (Fig, 7 bis)
Voir page 8/9

Fiﬁo 7 bis
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c) Par Ies.géllces,

Hélices de grand diamétre dont le souffle agit sur la plus grande partie
de 1'envergure, Breguet 940 (Pig, 7 ter),

Fig. 7 ter

B - VARIATION DE LA COURBURE DU PROFIL.

Si 1'on compare les polaires d'un profil & faible courbure({type biconvexe)
et d'un prof’? & forte courbure {type creux) on obtient le diagramme suivant :

100 Cz Approche
grandes
A incidences
8-

________ Profil creux

Profil biconvexe

|
|
|
|
|
r

I
Croisiere

- “E R Y 1)) { - TR PR

incidences

T

3= 100 Cx

Fide 8
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On volt Quien vol en crolisisre le profil! biconvexe est avantageux car son
Cx (point A) est inférieur a celui du profil creux (Point B),

En revanche aux grandes incidences ( manoeuvres d'atterrissage) le profil
creux donne un Cz plus fort (point C) que le profil biconvexe (point D).

Nous recherchons donc en vol en croisiére le profil biconvexe et en vol
aux grandes incidences le profil ecreux,

Ce tandem est obtenu en adaptant sur un profil biconvexe un systéme de
volets permettant de modifier la courbure du profil et de lul donner, quand le
besoln s'en fait sentir, les caractéristiques du profil creux,

Quatre types de volets sont utilisés :

1) Le volet d'intrados (Fig. 9).

Axe dfarticulation Axe d'articdlation

Fide 9 Fig. 10

C'est une simple plaque s'ouvrant sous l'intrados,
Il crée un sillage important.

2) Le volet de courbure (Fig, 10),

Il représente par rapport au type précédent un sillage moins important.
La déflexion des filets d'alr est plus forte, le gain de Cz meilleur,

3) Le volet de courbure a fente, (Fig. 11),

Le volet en s'ouvrant démasque une fente qui met en communication les
surpressions d'intrados et les dépressions d'extrados, Un courant d'air est
ainsl créé, qui réalise le soufflage de 1a couche limite sur le volet,

Pour ces trois dispositifs de bragquage optimum permettant dfobtenir une
augmentation de Cz est de 1'ordre de 20°,

4) Volet de courbure i double fente (Fig. 12). '

Utilisé fréquemment si 1'on veut obtenir des braquages élevés des volets,

I1 permet d'obtenir des vitesses plus basses.en continuant i augmenter
un peu Cz quand on commence 3 augmenter Cx, Ctest le cas du NORD 3400,.
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-

Axe d'articulation

Fig, 11

Tourbillon
hh‘ﬁ‘“‘“ﬂugﬂentant Cx

(Y

AVEC DOUBLE FENTE

Ecoulement
augmentant Cz
SANS \ET}EEF\\

DQUBLE FENTE
Effet de soufflage
réduit

Fig, 12

111. COMMENT AUGMENTER Cx.

Alors que 1'augmentation de Cz pose aux constructeurs des problémes déli-
cats, 1'augmentation de Cx est extr€mement facile A obtenir.

En particulier lorsque nous disposons de volets, il suffit de les braquer
au deld de 20° pour constater une augmentation de Cx dans de fortes proportions

Comparons en effet pour une aile de profil biconvexe munie de volets les
polaires obtenues pour différents braquages de ces derniers : (fid. 13)
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A 100 Cz / /

Braquage = 60°

100 Cx

Fid, 13

1) Pour les braquages compris entre 0° et 20°,

la finesse ne change pas car
Cz et Cx croissent simultanément.

Ces braquages seront utilisés pour le décollage (ol 1'on recherche une
"vitesse minimale de sustentation”™ faible, c'est-a-dire un fort Cz en gardant
un Cx modéré) et pour les évolutions en descente,

2) Au-dela de 20° de braquage la finesse de 1t

avion diminue, Cx augmente
pratiquement seul, '

Ces braquages seront utilisés pour l*approche,

au cours de laquelle op
recherche justement une finesse faible,

IV, COMMENT AUGMENTER LA SURFACE DE L'AILE.

En 1925 ont été essayés sans succes des dispositifs permettant de fajire
varier la surface S de 1'aile,

Ce systéme a été repris par la suite et appliqué non plus a 1'aile elle-
mé€me mais 4u volet de courbure (Fig,14), Celui-ci, en se braquant recule et un
petit volet auxiliaire, vient se placer de maniédre 4 combler le vide existant
entre 1%'ajle et le volet proprement dit,

Ce dispositif est trés efficace et permet de tripler 1a valeur du Cz du
profil,

Le braquage du volet arriare peut aller jusgu'a 80°,

La profondeur de 1%'aile peut 2ugmenter de 30 4.
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_________/_{///W

smnae . —ECCRN

Fig, 14

Y. INCONVENIENTS DES VOLETS.

Ces systémes de volets répondant parfaitement au but recherchd, présentent
néanmoins certains inconvénients,

- fragilité de la structure imposant une vitesse limite a ne pas dépasser
"volets sortis™, (certains avions comme le nord 3400 possédent un dispo-
sitif automatique qui efface les volets quand la vitesse risque de les
endommager ).

- changement du centre de poussée de l'avion imposant une action importan-
te sur la commande de profondeur et un nouveau réglage des compensateurs

- les braquages importants risquent de preodulre un effet de masque sur 1la
gouverne de profondeur dont l'efficacité diminue, On peut €tre ainsi
améne a souffler 1a gouverne de profondeur a4 1'aide du moteur au moment

" de 1'arrondi.

VI. PRECAUTIONS’ A PRENDRE DANS L°'UTILISATION DES VOLETS,

1) Respeect impératif des vitesses limites,
2) Sortie et rentrée lente des volets pour
- ne pas créer dechoc aérodynamique™ sur les structures,

-~ ne pas risquer d'&tre pris au dépourvu par les réactions de l'avion.
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3) Attention aux réactions en remise des gaz, La veline d'air soufflée par
1'hélice est fortement dévide, d'ol parfois des réactions violentes de

ltavion en tangage (surtout sur appareil 2 aile haute, cas de presque
tous les avions de 1'A,L.A,T. ).

4) La corde de profil de 1'aile est changée par les volets, Le calage de
voilure est donc différent,

Attention aux pentes de décrochage qui sont modifides,

5) Attention aux indications des badins qui ont une prise statique sur les_

parois de fuselage derriére les volets, Les erreurs de Vi peuvent &tre
importantes,



9/1

CHAPITRE IX

LA STABILITE

PLAN:

I GENEBALITES.

II: LES AMENAGEMENTS A APPORTER.

A - LYAVION DOIT ETRE STABLE MAIS MANIABLE,
B - IL DOIT ETRE STABLE "COMMANDES LIBRES" ET "COMMANDES BLOQUEES”,

C - LES GOUVERNES DOIVENT RESISTER A L'ACTION DU PILOTE.

I11. ETUDE DE LA STABILITE.

1V, LA STABILITE ROULIS.

Ve LA STABILITE LACET.

A - POSITION D'*EQUILIBRE,

B - LE MOMENT PERTURBATEUR e«

Q
]

LE MOMENT DE RAPPEL.
D - STABILISATION EN ATTAQUE OBLIQUE.

E - LES LIMITES DE CENTRAGE.

VIi. LA STABILITE TANGAGE.

A - LE MOMENT PERTURBATEUR .

B - LE MOMENT DE RAPPEL.
C - LA STABILITE DE CENTRAGE.
D - LES LIMITES DE CENTRAGE.

1,- Centrage avant,

2,- Centrage arriére,

YII, CONSEQUENCES PRATIQUES DES LIMITES DE CENTRAGE.

T )
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I. GENERALITES.

L'expérience a prouvé que, pour qu'un avion soit pilotable et sir, i1
faut qu'il soit stable, Ceci signifie que si pour une ralson quelconque, (tur -
bulence, etc oseses) i1 vient a €tre écarté de la position d'équilibre fixée par
le pilote, il doit avoir tendance 4 revenir de lui-m€me i cette position initiale,

Tous les appareils que nous Sommes appelés a piloter sont stables, Ceci

n'est pas di &4 1*effet du hasard et nous allons volr comment est réalisée cette
condition impérative pour la sécurité des vols,

II. LES AMENAGEMENTS A APPORTER.

A - L'AVION DOIT ETRE STABLE MAIS MANIABLE.

On constate que plus un avion est siable moins il est maniable, I1 faudra
donc aménager la stabilité propre de 1'appareil en limitant la valeur des
forces de stabilisation.

B - IL DOIT ETRE STABLE "COMMANDES LIBRES® ET °"COMMANDES BLOQUEES".

En effet le pilote peut €tre amené a4 lacher les commandes de vol pendant
quelques instants. L'avion doit alors conserver dans la mesure du possible sa
configuration de vol, c'est la stabilité "commandes libres”,

Lorsque le pilote tient les commandes il maintient les gouvernes dans une
position donnée, 1Yappareil doit demeurer en &quilibre stable dans la configu-

ration de vol imposée par le pilote., C'est 1a stabilité "commandes bloquées”,

C - LES GOUVERNES DOIVENT RESISTER A L'ACTION DU PILOTE.

Pour que le pilotage s?'effectue en sécurité les commandes doivent trans-
mettre des sensations visuelles et tactiles permettant au pilote de sentir son
avion.

L'effort doit augmenter avec le facteur de charge pour que le pilote
puisse doser son action et par 12 éviter toute brutalité involontaire qui
serajt fatigante pour 1a cellule et déplaisante pour le personnel,

Cet effort doit cependant €tre adapté & la morphologie du corps humain
qui peut développer des forces importantes avec les jambes {action sur 1le
palonnier) un peu plus faibles avec le bras d'avant en arriére (action sur la
profondeur). trés faibles latéralement (action sur les ailerons).

III. ETUDE DE LA STABILITE.

Cette étude est compléte et demanderait plusieurs volumes, Nous nous
bornerons & examiner succinctement le fonctionnement des dispositifs qui assu-
rent la stabilité.

Comme l'avion est moblle autour de trois axes d¥inertie, nous étudierons
successivement la stabilité :

- autour de 1%'axe de roulis.
- autour de 1%'axe de lacet,

- autour de 1%'axe de tangage,
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IV. LA STABILITE ROULIS,

Supposons Que 1%avion, sous l'effet d%une turbulence ait tendance a s'in-
cliner (Fig 1, Position A), Comment va-t-on le ramener i inclinaison nulle ?

Sous 1'effet de 1'inclinaison 1'avion va se metire en virage (Position B),
mais le pilote n*intervenant pas pour adapter la cadence, 1'appareil évoluera
en attaque oblique glissée (volr cours de pilotage : le virage),

Cette attaque oblique va
créer un moment de redressement
{volir cours de pilotage : 1%at-
taque oblique) qui viendra
contrer dans une certaine mesure
la tendance gu'aurait 1'appareil
4 augmenter son inclinalison sous
1*effet du roulis induit,

En général 1%'avion se stabi-
lise a2 faible inclinaison. La
dérive tend 4 annuler 1*attaque
obligue (voir page 5) et le pi-
lote doit intervenir pour le
ramener a inclinaison nulle,

Cet effet stabilisateur de
l1*attagque oblique est augmenté

si 1'on donne du disdre a2 1la

voilure,

-

Y. STABILLITE LACET.

Supposons que l%'appareil amorce un mouvement de rotation autour de 1%*axe
de lacet, Comment va_t-on ramener et maintenir le plan de symétrie paralléle ou

tangent 4 la trajectolire ¢

A, POSITION D'EQUILIBRE.

Lorsque la direction du vent relatif est parall2le au plan de symétrie de
1tavion, l%'action de l%air va se traduire par une trainde paralladle a4 l'axe de
symétrie et appliquée au centre de poussée P du fuselage, La direction de cette

force passe par le centre de gravité CG,

son moment par rapport 4 ce point est

nul, elle n'a aucune_tendance'a fajre touraer le fuselage (Fig.2).
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Fige 2
B. LE MOMENT PERTURBATEUR.,

Lorsqu'a la sujite d'une faible rotation antour de l'axe de lacet l'axe de
symétrie fait un certain angle avec le vent relatif, le fuselage se comporte

comme une aile et i1 est soumis a une résultante aérodynamique FR dont la direc
tion ne passe plus par CG.

Fide 3

Cette force FR va donc avolir par rapport 4 CG un certain moment ayant pour

effet d*imprimer au fuselage un mouvement de rotation autour de son axe de
lacet (passant par CG).

Le centre de poussée étant généralement situé en avant de CG, cette rota-
tion aura tendance a4 amplifier le mouvement de lacet initial,

C - LE MOMENT DE RAPPEL.

I1 faut ramener le fuselage a4 sa partie correcte, donc créer un moment de
rappel. '

Ce moment sera obtenu par une surface verticale : la dérive placée i 1'ex-
trémité arriére du fuselage, L'action du vent relatif sur cette dérive provo-

quera une résultante fr dont le moment par rapport 4 CG s'opposera au moment
perturbateur de ?ﬁ'(Fiﬂ.4).
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Fide 4

La stabilisation sera réalisée si les deux moments vérifient la relation

suivante :
t t
M FR M fr.
CG CG

Soit en remplacant les moments par leur valeur :

FR . d < fr . D

D - LA STABILISATION EN ATTAQUE OBLIQUE.

Dans certains cas de vol (glissade par exemple) on doit mainteqlg le fuse-
lage en attaque oblique, I1 faut 2 ce moment détruire partiellement fr de telle
facon que le moment de rappel devienne égal au moment perturbateur, Le fuselage
ne reviendra pas a sa position d'équilibre initiale, mais se maintiendra dans
une nouvelle position d'équilibre eorrespondant a4 la configuration choisie par
le pilote {(Fige5). ' :
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Ce rdle est confié a2 la gouverne de direction que le pilote braquera de
1a quantité désirée,

La nouvelle position d'équilibre en attagque obllique sera celle
pour laquelle la relation sulvante :

FR - d = f!‘ - D - fr' L] D'
sera vérifide,

REMARQUE :

On peut également utiliser cette gouverne pour renforcer 1'action de 1la
dérive et rappeler plus énergiquement le fuselage en poslition initiale,

E - LIMITES DE CENTRAGE.

Un déplacement du centre de gravité vers l'avant renforce 1*'influence sta-
bilisatrice du fuselage

FR .+ d diminue
fr o D augmente

si CG recule, le phénoméne inverse se produlit :
FR . 4 augmente

fr o+ D diminue

puisque la longueur des bras de levier d et D varie,

51 CG dépasse une certaine position limite arriére, 1'instabilité réap-
parajit,

CONCLUSION :

Un avion est stable en lacet A ]a condition que le centre de gravité pe
soit pas ep arriére d'une position limite, variant avec le type d'appareil,

LA STABILITE TAXGAGE.

A - LE MOMENT FERTUE ATEUR.

Nous savons que "2 a2jorité des profils utilisés sur nos appareils sont
instables, En effet, supposons qQue par l'effet d*une turbulence 1'incidence
vienne A& augmenter (Fig.6) nous avons vu que le centre de poussée en se dépla-
cant vers l'ava;t va doaner neissance 4 un moment cabreur qui viendra aggraver
le phénomene (Cf. Cours d!'Aédrodynamique),

Pour stabiliser 1%appareil il faut lui adapter un dispositif créant, lors-
que l'incidence varie, un moment de rappel venant compenser l'influence pertur-
batrice,

Ce sera le role du plan fixe horizontal,
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Moment cabreur = F'R.d

Fig., ©
B - LE MOMENT DE RAPPEL.

Lions 4 1'aile une surface appelée plan fixe horizontal dont 1l'incidence
est nulle lorsque l%aile est a 1%'incidence T (Fig.7).

FR Plan fixe 2

incidence nulle

Fige 7

Ltaction de 1%air sur cette surface se réduit i3 une trainée Fx passant par
CG, Cette trainée ne fait donc pas pivoter 1l'avion.

Si 1fincidence de l'ajle augmente de 3° par exemple, l'incidence du plan
va passer de 0° 4 3°, 1%'action de 1'air créera alors sur le plan fixe une ré-
sultante aérodynamique fr dont 1la direction ne passera plus par CG (Fig.8).

Cette force fr aura donc par rapport 4 CG un moment dont l'expression sera:

t
M fr = fr o, D
CG

Ce moment aura tendance 4 faire pivoter l'appareil autour de 1taxe de tan-
gage jusqgu'ia l*incidence pour laquelle il y aura équilibre entre le moment

piqueur et le moment cabreur, C'est 4 dire lorsque :

FR . d = fr . D
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FR

Plan fixe a
incidence + 3*

Fide 8

C - LA STABILITE DE CENTRAGE,

Ce systéme présente l'incon-
vénient de rappeler 1'aile 2 une
seule position d*équilibre, or il
est nécessaire de pvouvoir choisir
en vol des incidences différentes
(montée, descente, palier, atter-
rissage),

La gouverne de profondeur,
en modifiant la valeur de la for-
ce de rappel, donc au moment
stabilisateur, permettra aupilote
te de choisir l*incidence pour
lagquelle 1l'avion sera en équili-
bre,

le principe est le m€me qﬂé‘
pour la gouverne de lacet,

Moments cabreurs:FR , d et Fr* , D*

11 est faclile de volr qu'en dosant le
obtenir que la somme des moments cabreurs
queurs (Fig 9).

Ce résultat s?exprime par la relation

FR , 4 = fr,D - fr* , D!

D - LIMITES DE CENTRAGE.

1) Limites de centrage avant,

Fide 9

Moment piqueur : fr , D

bragquage de cette gouverne, on peut
solt égale 3 celle des moments pi-=



8% par suite d'un centrade
défectueux le centre de gravité
avance en CG', la force FR va
développer un moment piqueur
(Figde 10),

Si 1'on veut conserver 1%in-
cidence initiale 11 faudra bra-
quer la gouverne de profondeur
de telle facon qQue la force fr!
développe un moment cabreur suf-
fisant pour équilibrer le moment
piqueur de FR,

Le braquage de la gouverne
étant 1imité, on voit qu'il exis-
ve pour la position du centre de
gravité une limite avant, au-dela
- de laquelle il peut €tre impossi- Fig, 10
ble de dépasser une certaine in-
cidence d'équilibre, et en parti-
culier de poser l'avion 3 polnts,

" La limite de centrage AV, est celle qui permet, gouverne de profondeur
braguée & fond vers le haut, de poser 1%'avion 3 points,

REMARQUE :

I1 est possible d*avoir un centrage avant plus large en modifiant le cala-
ge du plan fixe de profondeur, LA encore nous parvenons 3 une certaine limite

puisque, comme toute surface importante, le plan fixe a une incidence de décro-
chage,

2) Limites de centrage arriére,

"Si le centre de gravité se déplace vers l'arridre, l1la force FR va dévelop-
per un moment cabreur , {Fig, 11},

Un raisonnément analogue a
celuli du paragraphe précédent
nous montre que l'on peut contrer
ce moment par le braquage de 1la
fouverne de profondeur et une
modification de calage du plan
fixe horizontal,

Un constate de la m€me fa-
¢on 1l'existence d'une vosition
limite arridre pour le centre de
gravité,

Si cette position est dépas-
sée i1 n'est plus possible de
compenser le moment cabreur. L'ap~
pareil augmente son incldence
fusqu'd 1'incidence de décrochage
et échappe au contrSle du pilote,




VII. CONSEQUENCES PRATIQUES DES LIMITES DE CENTRAGE.

avant

évite
peler

1)

2)

3)

4)

5)

Les appareils en service sont congus pour devenir instables en tangage
d*8tre instables en lacets,

Le pilote devra surveiller attentivement le centrage de son avion pour
r d'en dépasser les limites fixées par le constructeur, Il devra se rap-
les résultats suivants :

Un centrage avant diminue la manjabilité de 1%appareil, mais un centrage
arriére est dangereux pour la sécurité,

Un avion surchargé et, de ce fait, tangent en puissance,peut présenter
des problémes au décollage mais s'il est correctement centré il sera
pilotable en 1'air, En revanche un appareil peu chargé mais mal centré
peut facilement devenir dangereux,

Le constructeur a fixé pour chague type d'avion la charge limite 3 em-
porter dans 1a soute a4 bagages, Cette considération a été dictde par des
impératifs de centrage, Il convient de ne pas dépasser cette limite,

La consommation d'essence, le largage éventuel de charge, peuvent modi-
fier le centrage d'un avion en cours de vol. Les réactions de l'appareil
ne seront donc pas forcément identiques au décollage et & l'atterrissagde

On reconnait qu'un avion centré AR a plusieurs phénoménes qui sont :

a) Les déplacements du manche, de petite amplitude, provoquent de forts
chandements d'assiette, particuli¢rement dans le domajine des basses
vitesses,

b) Les efforts au manche pour amener l'avion au décrochage, augmentent

trés peu au fur et 34 mesure que la vitesse diminue + Ils peuvent m&me
dans certains cas, rester constants,

c) Les "efforts en g"({efforts en fonction du facteur de charge) diminuent.

On peut done appliquer des charges considérables a4 la cellule, sans
réaction sensible au manche.





