Calculo de una ala de envergadura finita.

1. PRINCIPIO y DOMINio De APLICAcION

Comentario concerniente a la teoria de turbulencias aplicada a la aerodinamica

La théorie des tourbillons s’applique au cas d’un fluide considéré comme incompressible et à viscosité négligeable.

C’est pratiquement le cas de l’air aux vitesses subsoniques (Nombre de Mach < 0,5).

La théorie fait un large usage de la notion de circulation du vecteur vitesse du fluide (notée () autour de domaines présentant un caractère rotationnel (vortex), pouvant se réduire à une surface ou même à une simple ligne (analogie avec le champ magnétique créé par une nappe de courant ou un simple fil).

Si on excepte le coeur de la zone tourbillonnaire elle-même, l’espace environnant se caractérise par un vecteur vitesse de divergence nulle (fluide incompressible) et de rotationnel nul.

On distingue le tourbillon associé à un corps solide (tourbillon lié = bound vortex) se déplaçant avec le corps (une aile par exemple), et les tourbillons engendrés au sein du fluide (tourbillons de traînée = trailing vortices) se déplaçant librement selon les lignes de flux.

La notion de « ligne portante » consiste à réduire les effets aérodynamiques (poussée et vents induits) engendrés par une aile en mouvement à ceux produits par une simple ligne caractérisée par la circulation du tourbillon lié. La pertinence de cette simplification est d’autant plus grande que l’envergure de l’aile est importante vis à vis de la corde, i.e. que l’allongement est suffisant. On admettra qu’un allongement supérieur à 5 convient.

La ligne portante est généralement confondue avec le lieu des centres de poussée du profil (points au ¼ de corde à partir du bord d’attaque pour un profil symétrique).

Connaissant les conditions dans lesquelles fonctionne le profil dans une section particulière de l’aile, la circulation locale autour de la ligne portante est donnée par :




(  =  ½ lc.V.Cz 




(equ. 1)

Où lc est la longueur locale de la corde, V est le module de la vitesse locale de l’air (vitesse à l’infini plus vents induits) et Cz est le coefficient de portance dans les conditions de fonctionnement.

Dans la pratique, loin des phénomènes de décrochement (incidences faibles et moyennes), Cz s’exprime quasi-linéairement en fonction de l’angle d’attaque ( (angle du vecteur vitesse locale par rapport à la corde).




Cz  (  Z0 + Z1.(




(equ. 2)

Z0 est la valeur du Cz pour un angle d’attaque nul (Z0 = 0 pour un profil symétrique et Z0 > 0 pour un profil cambré).

Dans la théorie simplifiée des profils, Z1 vaut 2( avec ( en radian, soit 0,11 pour ( en degré.

L’équation peut aussi se mettre sous la forme :




Cz  ( Z1.(Z0/Z1 +()

On voit que le Cz s’annule pour une valeur particulière de (, soit : (0 = -Z0/Z1
L’angle d’attaque (0 = -Z0/Z1 (généralement négatif ou nul) définit l’axe de portance nulle du profil et en rapportant les angles d’attaque à cet axe particulier plutôt qu’à la corde du profil, on peut écrire, quel que soit le profil (voir aussi fig. 11) :




Cz  ( Z1.(( -(0)  = Z1.(a



(equ. 2 bis)




   (a  =  (( -(0) est qualifié d’angle absolu d’attaque

Loi de Kutta-Joukovsky : Une droite, siège d’une circulation ( (ligne portante d’une aile infinie), plongée dans un flux uniforme de vitesse V( perpendiculaire à sa direction, est soumise, par élément de longueur dy, à une poussée aérodynamique définie par la relation :




dFa  =  (.(.V(.dy




(equ. 3)


où ( est la masse spécifique de l’air (1,225 kg/m3 en conditions normales)
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La poussée est perpendiculaire au plan contenant le vecteur V( et la ligne portante.

Cette formule peut être généralisée sous la forme vectorielle suivante où le signe (() désigne le produit vectoriel  (Fig. 2) :




dFa  =  (.(.V ( dy




(equ. 4)
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Notation : les lettres en gras dans le texte désignent des vecteurs
Loi de Biot et Savart : Tout élément de ligne portante (tourbillon lié), ou plus généralement tout élément de filament ou de lanière tourbillonnaire de traînée (tourbillon libre), induit en tout point de l’espace, une vitesse définie par la loi de Biot et Savart appliquée à l’aérodynamique. L’élément de vitesse induite (dVi) au point M par un petit segment de filament (dl) situé en P, est donné par le produit vectoriel (Fig. 3):



dVi  =  (.dl ( PM/(4(|PM|3)  =  (.MP ( dl/(4(|MP|3
(equ. 5)
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Cas particulier : action d’un filament rectiligne infini en un point situé à la distance r.

Le vent induit à la distance r est normal au filament et vaut :




Vi  =  (/(2(.r)





(equ. 6)




(r voisin de 0 n’a aucun sens pour une aile réelle).

On notera qu’un filament rectiligne, fini ou infini, n’induit aucun vent sur son axe

Lois de Helmoltz sur les tourbillons :

- ( est constante tout au long d’un même filament tourbillonnaire.

- Un filament ne peut se terminer au sein du fluide. Il ne peut que :

. soit se terminer aux limites du fluide (sur une paroi matérielle limitant le flux, ou à l’infini).

. soit constituer un circuit fermé.

- Une fois formé, le coeur d’un tourbillon reste composé des mêmes particules de fluide (le phénomène rotationnel ne se transmet pas aux particules qui ne le possèdent pas au départ dans un fluide non visqueux). Deux conséquences importantes en résultent :

. le centre de chaque tourbillon libre se déplace nécessairement selon une ligne matérielle de flux au sein du fluide.

. la circulation autour d’un filament reste constante dans le temps.

Ainsi, puisqu’une aile au repos n’engendre aucun tourbillon (circulation nulle), sa mise en mouvement engendre simultanément deux tourbillons coaxiaux égaux et de signe opposés : le tourbillon lié qui va suivre l’aile et un tourbillon libre, dit initial ou de démarrage, qui va pratiquement rester sur place au sein du fluide.

2. campo de lineas de flujo en la vecindad del ala finita 

Los capitulos 2 y 3 son por mucho extractos de la obra « Foundations of Aerodynamics », bases of Aerodynamic Design, fifth edition , escrita por Arnold M. Kuethe (Department of Aerospace Engineering, University of Michigan) y Chuen-Yen Chow (Department of Aerospace Engineering Sciences, University of Colorado at Boulder), editada por John Wiley & Sons, Inc. N.Y.

En un flujo uniforma de velocidad V(, se considera un ala de envergadura Ev (figura 4) representada por su torbellino asociado (AB) de circulacion constante (. De acuerdo a la ley de Kutta-Joukowski, una fuerza (.V(.(, normal a V(, se ejerce sobre el torbellino. Cependant, les lois de Helmoltz ne permettent pas que le tourbillon se termine en bout d’aile; il doit former un circuit fermé ou doit s’étendre à l’infini (où jusqu’à une frontière matérielle du flux). Ces lois exigent de plus que, au démarrage du mouvement, se crée un tourbillon initial d’amplitude égale et opposée à celle du tourbillon lié à l’aile, (CD sur la figure). Les lois du tourbillon sont alors satisfaites en ajoutant les tourbillons de traînée BD et AC, d’intensité (.
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Le champ des vitesses qui en résulte est constitué du flux uniforme V(, auquel se superpose un flux descendant à l’intérieur du rectangle ABCD et un flux ascendant à l’extérieur. Cependant, le flux n’est pas stationnaire puisque le tourbillon initial se déplace vers l’aval tandis que les tourbillons de traînée s’allongent à la vitesse V(.

L’objet de l’étude de l’aile finie est de modifier les caractéristiques de la ligne portante de base pour tenir compte des vitesses induites sur l’aile par le tourbillon initial et les tourbillons de traînée.

On note d’abord que la vitesse induite par un tourbillon varie comme l’inverse de la distance à l’axe du tourbillon. Aussi, à mesure que le temps s’écoule, le tourbillon initial s’éloigne de l’aile et, relativement tôt après sa naissance, les vitesses qu’il induit sur l’aile deviennent négligeables comparées à celles engendrées par les segments de tourbillon de traînée proches de l’aile. Quantitativement, (Ev) est beaucoup plus petit que (V(.t) en vol de croisière et la configuration se résume essentiellement à un tourbillon en forme de fer à cheval attaché à l’aile et s’étendant à l’infini aval.

D’un point de vue physique, on peut donner une idée de la formation de tourbillons de traînée à l’aide de la vue frontale de l’aile en fig. 5. Le champ des lignes de flux qui se développe en raison de la circulation autour de l’aile est engendré par une dépression (-) sur l’extrados et une surpression (+) à l’intrados. Les flux représentés entre les hautes et les basses pressions en bouts d’aile montrent le principe de formation des tourbillons de traînée.
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On peut décrire la formation des tourbillons de traînée avec la terminologie des lois du tourbillon et la condition de Kutta (condition de raccordement « harmonieux » des flux d’extrados et d’intrados en bord de fuite : voir l’ouvrage cité en référence).

La circulation autour de l’aile apparait comme une conséquence de l’action de la viscosité lors de l’établissement de la condition de Kutta en bord de fuite. La couche limite qui se forme au contact de la surface est un flux rotationnel résultant d’un cisaillement visqueux. Les particules de fluide en rotation s’écoulent autour des extrémités d’aile comme indiqué en fig. 5, à la vitesse requise pour former les tourbillons de traînée avec une circulation égale à celle qui existe vers l’extrémité de l’aile. Après avoir quitté les bouts d’aile, les tourbillons de traînée suivent les lignes de flux et conformément aux lois du tourbillon, leur circulation demeure constante.

Les extrémités d’aile engendrent les tourbillons les plus intenses et les plus visibles, mais on peut se rendre compte qu’un flux rotationnel dû à un cisaillement visqueux existe également tout le long du bord de fuite.

Ainsi, sur l’extrados, la zone de dépression la plus forte se situe au voisinage de l’emplanture, alors qu’on retrouve la pression atmosphérique en extrémité d’aile. Il existe donc un gradient de pression tout le long de l’envergure sur l’extrados, dirigé du bout d’aile vers l’emplanture.

En conséquence, toujours sur l’extrados, les lignes de flux d’air ne suivent plus la section droite de l’aile mais subissent une légère déflexion vers l’emplanture (fig 5 bis).

Un raisonnement similaire montre que l’air est dévié en sens opposé sur l’intrados.

La jonction des deux flux en bord de fuite fait alors apparaître un cisaillement entraînant la mise en rotation d’une mince couche de particules d’air à la jonction (fig. 5 bis).
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Un e aile finie réelle (à circulation variable en envergure) peut alors être représentée par la superposition de tourbillons élémentaires en fer à cheval, d’amplitudes différentes, comme montré schématiquement à la figure 6, s’étendant dans l’intervalle : -Ev/2 < Y <+Ev/2.

En vol établi, les tourbillons sont généralement disposés symétriquement, comme indiqué sur la figure. L’ensemble des lignes de tourbillons de traînée situées dans le plan XY forment une nappe tourbillonnaire de largeur Ev s’étendant du bord de fuite de l’aile vers l’infini.




La superposicion de muchos torbellinos en herradura genera el campo de torbellinos de arrastre de la figure 6. Se ve que en cada punto del ala donde se produce un cambio de portancia se crea un torbellino cuya amplitud es igual a la variacion de circulacion alrededor del ala en ese punto. En el limite, debido a que la distribucion de la circulacion es continua, como se indica en la figura 7, la variacion de circulacion es infinitesimal en todo punto y el valor d( de una tira de turbulencia de longitud dy, partiendo de un punto dado del ala, esta dado por:




d(  =  (d(/dY)Aile.dY




(equ. 7)

El sistema turbulento de arrastre se convierte en una sabana turbulenta de valor total nulo, debido a que esta constituido por la superposicion del campo de flujo turbulento elemental en herradura, cuyos brazos de arrastre son los pares de turbulencia de amplitudes iguales y opuestas.




Los torbellinos de arrastre pueden aparecer visualmente en presencia de polvos o de humedda. En la practica, en razon de la influencia mutua de las lineas individuales de turbulencia, la sabana de turbulencia de arrastre no puede en realidad permanecer en configuracion plana como se indica en la fig. 7 y se va a enrollar alrededor de las extremidades para formar turbulencias marginales importantes. Estas turbulencias marginales opuestas son bastante visibles en los aviones en tiempo humedo.

3. FluJo descendente y arrastre inducido.

El problema principal de la teoria del ala finita es el calculode la distribucion de las fuerzas aerodinamicas sobre un ala de geometria determinada, volando a una velocidad y orientacion geometrica dadas. El analisis simplificado se basa sobre la hipotesis de que la sabana de torbellinos no sufre deformacion subita y que en cada punto de la envergadura, el flujo es esencialmente bidimensional. Asi, la fuerza resultante por unidad de longitud en envergadura es, en todos los puntos, aquella calculada por la superficie portante por los metodos ya expuestos (en los capitulos anteriores de la obra citada en referencia), pero a un angulo de ataque corregido para tener en cuenta los efectos de los torbellinos introducidos en el capitulo precedente. El efecto esta ilustrado en la figura 7, sobre donde yace el torbellino, donde la circulacion varia en envergadura, representa un ala (recta) donde el centro de presion en cada punto de la envergadura esta situado sobre el eje Y.

La distribucion de portancia es continua y los torbellinos de arrastre forman entonces una sabana de torbellinos de circulacion global nula.

Las lineas de los torbellinos de arrastre se supone que permanecen en el Z = 0 y permanencen paralelas al eje X.

El efecto del flujo en un punto dado de el torbellino adherido es por tanto un viento descendente vi (positivo hacia Z+) donde la amplitud esta dada por la suma de los efectos de la distribucion de la circulacion en la sabana de torbellinos semi-infinita en el intervalo -Ev/2 < Y < +Ev/2.

Antes de proceder al calculo detallado del viento inducido descendiente, se puede ver facilmente, de forma cualitativa, su accion sobre las fuerzas como se indica en la parte de abajo de la figura 7. La velocidad resultante en relacion al ala presenta dos componentes, V( y vi(Y) en cada punto. Esto permite introducir el angulo de ataque inducido:




(i(Y)  =  Arctg(vi/V()



(equ. 8)

(note, despues de la fig. 7, que vi es negativo, asi como el angulo (i , mientras que la portancia (P’) es positiva).

Despues de la ley de Kutta-Joukowski, la fuerza del torbellino adherido, por unidad de envergadura, tiene por valor (.V.( y es normal a V; de tal forma, que esta inclinada un angulo (i en relacion al eje Z. Esta fuerza posee una componente de portancia normal a V(, dada por:




P’  =  (.V.(.cos((i)  =  (.V(.(


(equ. 9)

Y una componente de arrastre, llamada arrastre inducida:




Ti’  =  -(.V.(.sin((i)  =  -(.vi.(


(equ. 10)

Las « primas » de estas formulas designan las fuerzas por unidad de envergadura. En la practica, el viento inducido es pequeño y por tanto: |vi|  «  V( . Se sigue que ((i) es un angulo pequeño y las formulas precedentes se convierten en:




(i(Y)  =  vi/V( 
y
Ti’  =  -P’.(i 

(equ. 11)

Es notable, en particular, que el arrastre inducido Ti’ constituye una contribucion a la fuerza de Kutta-Joukowski en la direccion de V(, es decir, en el plan de vuelo. (las contribuciones al arrastre debidas a la viscosidad y a la compresibilidad son calculadas en los capitulos ulteriores de la obra citada en referencia).

Siempre que la sabana de torbellinos de arrastre crea un viento inducido descendiente, la longitud de la envergadura de una ala portante, al contrario, induce un campo de velocidades eascencionales en las regiones situadas por detras del borde de salida del ala. Luego, cuando otra ala vuela en esta region, su flujo incidente es efectivamente desviado hacia arriba por el viento ascendente, de tal suerte que la fuerza aerodinamica resultante engendra una presion hacia arriba en vez de un arrastre suplementario sobre la segunda ala. Para sacar partido de este fenomeno, los pajaros vuelan habitualmente en formacion en V cuando vuelan en grandes distancias, por que, en formacion tal que, cada pajaro vuela en la region de vientos ascendentes de sus vecinos de una parte y de otra. En estas configuraciones particulares, las ganancias alcanzan el 50% de potencia requerida para el vuelo, comparadas con el caso de pajaros que vuelan separadamente, a la misma velocidad. (Lissaman y Shollenberg, 1970).

4. Principio de calculo numerico de un ala recta finita

Presentacion y principios :

La teoria simplificada del ala finita presentada en los capitulos precedentes desprecia la deformacion de la sabana de torbellinos bajo el efecto de las velocidades que ella induce sobre si misma.

En la realidad la sabana de torbellinos presenta los caracteres resumidos en la figura 8.




La figura muestra que la hoja de torbellinos de longitud inicial Ev (en vista por debajo), ve su longitud disminuida detras del borde de salida. Paralelamente, en vista de lado, la velocidad inducida crece pasando 0 (en funcion de la infinita por delante) de forma tal que vale vi al nivel del ala y sigue creciendo hasta 2vi en la estela de salida muy por detras. Se constata que la deflexion de las particulas del aire en la vecindad del  ala se efectua no solamente havia abajo y hacia la raiz del ala, sino tambien ligeramente por delante (movimiento del aire en la direccion del desplazamiento del ala).

Todavez, en razon de las pequeñez usual de los angulos inducidos, los calculos de vientos inducidos seran efectuados conforme a la teoria simplificada suponiendo que los filamentos generadores de torbellinos en la estela permanecen rectos situados en el plano xOy (se desprecia la contracion de la estela, asi como su curvatura y su inclinacion).

El calculo de un ala recta de forma cualquiera sera aboradad aqui bajo la forma de un calculo numerico efectuado en computadora.

La media ala de longitud L = Ev/2 se divide en (N) segmentos, como se indica en la figura 9 (N = 7 aqui) referenciados por sus indices (j) que van de 0 inclusive a N-1 inclusive.

Las principales caracteristicas aerodinamicas a calcular son: la circulacion ((), la velocidad del viento inducido (vi), el angulo de ataque (().

Estas caracteristicas seran calculadas en N puntos de la envergadura, desde el k = 0 (punto sobre el eje longitudinal del avion donde Y0 = 0) hasta el indice k = N-1.

El punto con indice (k) esta situado en el incio del segmento (j) con el mismo valor de indice.

El punto con indice k = N (punto de la extremidad del ala donde YN = L) noes un punto de calculo por que la velocidad inducida alli esta indefinida. Este punto se caracteriza por una circulacion nula ((N = 0 debido a que la portancia se supone que se anula alli).

Se introduce aqui para todo el resto del documento la coordenada reducida de envergadura (y), tal que:




y  =  Y/L

(0 ( y ( 1) (sin dimension)

La longitud de los segmentos sera en general modulada en funcion de su distancia al eje del avion. Para obtener mas precision en el extremo del ala, donde las variaciones de las caracteristicas son frecuentemente rapidas, se puede utilizar un corte del tipo: 




yk  =   sin(k.(./2N)




Utilizando la Ley de Biot y Savart, se expresa, para cada punto de calculo el viento inducido por la tira asociada a cada uno de los segmento (y al segmento simetrico sobre la otra mitad del ala).

La aplicacion de Biot y Savart sera hecha introduciendo y calculando una vez por todas los coeficientes de influencia C(j:k) que proporcionan cada uno la influencia de la tira de torbellinos de intensidad ((j+1 -(j) saliendo del intervalo j, sobre el punto de calculo k.

El viento inducido total en un punto de calculo sera obtenido por suma.

Nota importante: es inutil incrementar el numero de puntos de calculo excesivamente porque:

- la precision final esta limitada por las aproximaciones admitidas en cuanto a la deformacion de la sabana de torbellinos.

- los tiempos de calculo crecen con N2 aqui.


N = 10 es suficiente en la mayoria de los casos.

5. calculo de los coeficientes de influencia

Influencia de un segmento sobre el punto no situado a sus extremidades:
Conociendo los valores de la circulacion en las extremidades del segmento (j), (siendo (j y (j+1 ) y admitiendo que, para los segmentos suficientemente pequeños, la circulacion varia linealmente sobre el intervalo, se podra escribir, en el seno de un mismo intervalo (j) :


(d(/dY)j  =  cte  =  ((j+1 -(j)/(Yj+1 -Yj)

El viento inducido por un filamente semi-infinito de longitud dY de la tira (j), en un punto de indice (k) de la linea portante, vale sencillamente la mitad del viento inducido por un filamento rectilineo infinito (ver la ecuacion 6). De donde, tomando vi positivo hacia arroba:


dvi  =   ½ (d(/dY)j.dY/[2((Y -Yk)]

Luego, el viento creado por la totalidad de la tira:


vi(j:k)  =   (1/4().[((j+1 -(j)/(Yj+1 -Yj)].(Yj Yj+1 dY/(Y -Yk)

A condicion de que Yk no se situe sobre un limite del intervalo, se obtiene:


vi(j:k)  =   (1/4().((j+1 -(j)/(Yj+1 -Yj)].Log|(Yj+1 -Yk)/(Yj -Yk)|
El coeficiente de influencia C(j:k) esta definido por:


C(j:k)  =  vi(j:k)/((j+1 -(j)  =  (1/[4(.(Yj+1 -Yj)].Log|(Yj+1 -Yk)/(Yj -Yk)| 

Esto es, utilizando las coordenadas reducidas de evergadura:


C(j:k)  =  1/[4(L.(yj+1 -yj)].Log|(yj+1 -yk)/(yj -yk)|
Se obtiene el coeficiente de influencia reducida (sin dimension) mutiplicando por L :



c(j:k)  =  L.C(j:k)  =  1/[4(.(yj+1 -yj)].Log|(yj+1 -yk)/(yj -yk)|


Esta formula no es utilizable sino para k ( j y j+1.

Influencia del segmento simetrico:

Respetando el sentido positivo seleccionado sobre el eje Y, el segmento simetrico del segmento j, en funcion a OX, es aqui el segmento -(j+1) que se extiende de -(j+1) à -j)

Se va entonces a calcular c[Sym(j):k]  =  c[-(j+1):k]





vi[-(j+1):k]  =   (1/4(L).((-j -(-(j+1))/(y-j -y-(j+1)).Log|(y-j -yk)/(y-(j+1) -yk)|
Remarcando que:  (-j = (j ,    (-(j+1) = (j+1 ,    y-j = -yj ,    y-(j+1) = -yj+1 


vi[-(j+1):k]  =   -(1/4(L).((j+1 -(j)/(yj+1 -yj)].Log|(yj +yk)/(yj+1 +yk)|
De donde:

    c[Sym(j):k]  =  1/[4(.(yj+1 -yj)].Log|(yj+1 +yk)/(yj +yk)|


    Esta formula es utilizable excepto en el caso donde k = j = 0.

El coeficiente reducido global de un segmento y de su simetrico vale por tanto:



cjk  =  1/[4(.(yj+1 -yj)].Log|(yj+12 -yk2)/(yj2 -yk2)|
Influencia de un segmento sobre un punto situado en una de sus extremidades:
Las formulas precedentes no son utilizables sino para k ( j et j+1.

Es notable sin embargo, que convienen para los puntos y tales que yj < y < yj+1 

Alargando el intervalo j-1 a j+1, se ve que se puede colocar el punto de calculo en k = j sin encontrar mayor problema.

Todavez que, admitiendo una variacion lineal de ( de j-1 a j+1, se pierde precision, no teniendo mas cuenta de (j.

Asi, a precio de un mayor esfuerzo suplementario, se supondra una variacion parabolica de ( sobre los dos intervalos seleccionados. Como en lo precedente, se escribira:


dvi  =   ½ (d(/dY).dY/[2((Y -Yk)]


con qui
(d(/dY)  =  a.Y + b

Los valores de a y de b estan definidos por las dos relaciones siguientes, obtenidas por integracion:



(j - (j-1  =  (a/2).(Yj2 -Yj-12) + b.(Yj -Yj-1)



(j+1 - (j  =  (a/2).(Yj+12 -Yj2) + b.(Yj+1 -Yj)

La ecuacion diferencial se escribe:


dvi  =   ½ (a.Y +b).dY/[2((Y -Yk)]

Que se puede poner bajo la siguiente forma:


dvi  =   (1/4().(a.Y -a.Yk +a.Yk +b).dY/(Y -Yk)

De donde
vi  =   (1/4().[a.dY +(a.Yk +b).dY/(Y -Yk)]

Y 

vi(j-1,j:k)  =   (1/4().[a.(Yj+1 -Yj-1) +(a.Yk +b).Log|(Yj+1 -Yk)/(Yj-1 -Yk)|]

El caculo de los coeficientes (a) y (b) conduce al resultado siguiente:


a  =  [2/(Yj+1 -Yj-1)].[((j+1 -(j)/(Yj+1 -Yj) - ((j -(j-1)/(Yj -Yj-1)]


b  =  [-1/(Yj+1 -Yj-1)].[(Yj +Yj-1).((j+1 -(j)/(Yj+1 -Yj) - (Yj+1 +Yj).((j -(j-1)/(Yj -Yj-1)]

Se calcula luego la cantidad (a.Yk +b) remarcando que aqui Yk  =  Yj 

   (a.Yk +b)  =  [1/(Yj+1 -Yj-1)].[(Yj-Yj-1).((j+1 -(j)/(Yj+1 -Yj) + (Yj+1 -Yj).((j -(j-1)/(Yj -Yj-1)]

De donde, despues de calculo, y factorizando las circulaciones de la tira :

vi(j-1,j:k)  =  (1/4().[((j+1 -(j)/(Yj+1 -Yj)].{2 +[(Yj-Yj-1)/(Yj+1 -Yj-1)].Log|(Yj+1 -Yk)/(Yj-1 -Yk)|}


        -(1/4().[((j -(j-1)/(Yj -Yj-1)].{2 -(Yj+1-Yj)/(Yj+1 -Yj-1)].Log|(Yj+1 -Yk)/(Yj-1 -Yk)|}

Se puede entonces partir la influencia en dos partes, adheridas cada una a una tira.

Se obtiene entonces la expresion de los coeficientes de influencia reducida, despues de la substitucion de k en j (debido a que j = k) :

Para k = j+1 :
 c(k-1:k)  = -1/[4(.(yk-yk-1)].{2 -[(yk+1-yk)/(yk+1 -yk-1)].Log|(yk+1 -yk)/(yk-1 -yk)|}

Para k = j :
  c(k:k)   =  1/[4(.(yk+1 -yk)].{2 +[(yk-yk-1)/(yk+1 -yk-1)].Log|(yk+1 -yk)/(yk-1 -yk)|}

Segmentos simetricos : se juntan respectivamente los terminos c[Sym(k-1):k] y c[Sym(k):k] calculados como se indicó anteriormente suponiendo una variacion lineal sobre cada segmento.

Donde los coeficientes globales tienen en cuenta los segmentos simetricos:

 c(k-1)k = -1/[4(.(yk-yk-1)].{2 -[(yk+1-yk)/(yk+1 -yk-1)].Log|(yk+1 -yk)/(yk-1 -yk)| -Log|2yk/(yk-1 +yk)|}

 ckk  =  1/[4(.(yk+1 -yk)].{2 +[(yk-yk-1)/(yk+1 -yk-1)].Log|(yk+1 -yk)/(yk-1 -yk)| +Log|(yk+1 +yk)/2yk|}

Caso particular : Influencia del segmento j = 0 en el punto k = 0

Se tratara esta caso asociando el segmento adyacente y al mismo tiempo simetrico.

En este caso se debe calcular:


c00  =  c[Sym(0):0] + c(0:0)  =  c[(-1):0] + c(0:0)

Se aplican las dos formulas del parrafo precendente, remarcando que aqui y0 = 0, y-1 = -y1 y (-1 = (1 

De donde:

c00  =   1/((y1)

Resumen

  k = j = 0
  c00   =   1/((y1)

  k ( j et j+1
  cjk   =   1/[4(.(yj+1 -yj)].Log|(yj+12 -yk2)/(yj2 -yk2)|
  k = j

  ckk   =   1/[4(.(yk+1 -yk)].{2 +[(yk-yk-1)/(yk+1 -yk-1)].Log|(yk+1 -yk)/(yk-1 -yk)|






 +Log|(yk+1 +yk)/2yk|}

  k = j+1 
 c(k-1)k   =  -1/[4(.(yk -yk-1)].{2 -[(yk+1-yk)/(yk+1 -yk-1)].Log|(yk+1 -yk)/(yk-1 -yk)|






 -Log|2yk/(yk-1 +yk)|}

Nota : los coeficientes reducidos son independientes de la forma y de las dimensiones del ala.. Solo son funciones del numero de puntos de calculo y de su reparticion en la envergadura.

6. calculo de la distribucion sobre el ala. 

En la medida donde el angulo inducido permanece pequeño, el modulo de la velocidad del are (V) en la vecindad del perfil sera asimilado a V( . Las ecuaciones 1, 2 y 2 bis permiten entonces escribir:



(k  =  ½ lck.V(.(Z0k +Z1k.(k)  =  ½ lck.V(.Z1k.((k -(0k)


donde lck es la longitud de la cuerda local y (0k el angulo de ataque en portancia nula
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Los angulos de ataque ((k) estan relacionados a las incidencias y a los angulos inducidos por (ver fig. 11) :



(k  =  ik +(ik 


donde ik es la incidencia local (angulo de V( en relacion a la cuerda)

Los angulos inducidos son calculados a partir de los vientos inducidos :

(ik  =  Arctg(vizk/V() ( vizk/V( 

Los vientos inducidos son calculados por suma a partir de las circulaciones y de los coeficientes de influencia:



vik  =   (j=0 N-1 (cjk/L).((j+1 -(j) 

con  (N ( 0

La distribucion de las circulaciones, de los angulos de ataque, y de los angulos y los vientos inducidos, sera obtenda al resolver el sistema formado por las cuatro ecuaciones precedentes.

Efectuando las transformaciones para obtener las ecuaciones sin dimension y luego de reagrupar, el sistema puede ser escrito bajo la forma de dos ecuaciones:



(k/(L.V()  =  ½ (lck/L).Z1k.((ik +ik -(0k)



(ik  =   (j=0 N-1 cjk.((j+1 -(j)/(L.V()

Poniendo ( = (/(L.V() ( circulacion reducid, lcr = lc/L ( cuerda reducida y ia = i -(0k ( angulo de incidencia absoluta, se obtiene:



(k  =  ½ lcrk.Z1k.((ik +iak)



(ik  =   (j=0 N-1 cjk.((j+1 -(j)

De donde, eliminando (ik :



[2/(lcrk.Z1k)].(k -(j=0 N-1 cjk.((j+1 -(j)  = iak 

Desarrollando el sigma, se obtiene:



(j=0 N-1 cjk.((j+1 -(j)  =  (j=0 N-1 cjk.(j+1 -(j=0 N-1 cjk.(j 

Siendo sucesivamente, recordando que (N  (  0 , avanzando los indices y reagrupando:



(j=0 N-1 cjk.((j+1 -(j)  =  (j=0 N-2 cjk.(j+1 -(j=0 N-1 cjk.(j 



(j=0 N-1 cjk.((j+1 -(j)  =  (j=1 N-1 c(j-1)k.(j -(j=0 N-1 cjk.(j 



(j=0 N-1 cjk.((j+1 -(j)  =  -c0k.(0 -(j=1 N-1 [cjk -c(j-1)k].(j 

De donde se obtiene la ecuacion



c0k.(0 + [2/(lcrk.Z1k)].(k +(j=1 N-1 [cjk -c(j-1)k].(j  =  iak 

Dando todos los valores posibles a k (de 0 à N-1), se obtiene un sistema linear de N equaciones de N incognitas ( .

Por ejempl, para k = 0 :


[2/(lcr0.Z10) +c00].(0 +(c10-c00).(1 + ..... +(c[N-1]0-c[N-2]0).([N-1]   =   ia0 

Luego, para k = 1 :


c01.(0 +[2/(lcr1.Z11) +c11-c01].(1 + ..... +(c[N-1]1-c[N-2]1).([N-1]   =   ia1 

Y para k = N-1


c0[N-1].(0 +(c1[N-1]-c0[N-1]).(1 + ..... +([2/(lcr[N-1].Z1[N-1]) +c[N-1][N-1]-c[N-2][N-1]].([N-1]   =  ia[N-1] 

La resolucion de este sistema por un metodo numerico clasico (por ejemplo el de Gauss) proporciona la distribucion de las circulaciones en envergadura a partir de la cual se obtendran facilmente los angulos de ataque.

(k -(0k  =  2(k.L/(lck.Z1k)

7. Resultados

Coeficientes locales de portancia y de arrastre 

Conociendo la distribucion de los angulos de ataque, se puede calcular, sobre cada elemento del ala, la presion normal al vector velocidad y el arrastre de la forma (o de frotamiento) paralelo a este mismo vector. Por proyeccion y suma en el marco verticl, se deduce la presion vertical y el arrastre global, compuesto por el arrastre global inducido y el arrastre global de forma.

Se calculan los coeficientes de portancia en los puntos de calculo:



czk  =  Z1k.((k -(0k)

Los coeficientes de arrastre de forma (cxk) seran calculados (por ejemplo por interpolacion), en funcion del numero de Reynolds (Re) y del angulo de ataque, a partir de los datos de la tabla de perfiles.

Rek  =  lck.V(/( 
donde ( (en m2/s) es la viscosidad cinematico del fluido.


  



  En atmosfera estandar (() vale 14. 10-6 m2/s

Presion y arrastre globales 

La presion aerodinamica ejercida por unidad de longitud, perpendicularmente al vector de velocidad local en un punto de calculo es:



pak  =  ½ (.lck.V(2.czk 

El arrastre aerodinamico de forma ejercido por unidad de longitude, paralelamente al vector de velocidad global en un punto de calculo es:



tak  =  ½ (.lck.V(2.cxk 

De donde sale la expresion de las fuerzas verticales y horizontales por unidad de envergadura al punto k :



fzk  =  ½ (.lck.Vk2.[czk.cos((ik) +cxk.sin((ik)]



fixk  =  -½ (.lck.Vk2.czk.sin((ik)
(arrastre inducido)



     cixk  =  czk.sin((ik) se llama generalmente coeficiente de arrastre inducido



fxk  =  ½ (.lck.Vk2.cxk.cos((ik)  
(arrastre de forma)

Nota 1 : Notese aqui que los coeficientes de arrastre inducido (cixk) no dependen practicamente del tipo de perfil utilizado, pero solamente de las condiciones de utilizacion.

Nota 2 : Cuando el angulo (ik es generalmente pequeño, se aplica siguiendo aqui la aproximacion de pequeños angulos, asimilando cos((ik) a 1 y sin((ik) a (ik, expresados en radianes. Ademas, se desprecia la mayor parte del tiempo cxk.sin((ik) ante czk .

Se calcularan las fuerzas ejercidas sobre un segmento efectuando el producto de la longitud del segmento por el promedio de las fuerzas ejercidas en sus extremos.

De donde:
(Fzk  =  L.(yk+1-yk).(fz k+1 +fzk)/2

y :

(Fixk  =  L.(yk+1-yk).(fix k+1 +fixk)/2



(Fxk  =  L.(yk+1-yk).(fx k+1 +fxk)/2

La presion vertical total ejercida sobre el conjunto de dos ½ alas es  :



Fz  =  2(k=0 N-1 (Fzk 

Asi mismo, la fuerza total horizontal descompuesta en dos partes:



Fix  =  2(k=0 N-1 (Fixk 


Fx  =  2(k=0 N-1 (Fxk 

La potencia a proveer en vuelo horizontal es por tanto sencillamente:



W  =  2V(.(Fix +Fx)

Los coeficientes de portancia y de arrastre global pueden ser definidos asi :



Cz  =  Fz/(½ (.S.V(2)

donde S es la superficie total de las dos ½ alas



Cix  =  Fix/(½ (.S.V(2)


Cx  =  Fx/(½ (.S.V(2)

Se encuentra aqui luego una ilustracion de estos calculos en la forma de un pequeño programa de BASIC para una ala recta simple.

8. Ejemplo de programa de calculo

El programa que sigue escrito en BASIC efectua los calculos en el caso de un ala recta, plana, con torsion lineal, compuesta de partes rectangulares, trapezoidales o triangulares (en la extremidad).

Se encontraran al fin del capitulo los resultados obtenidos aplicando este programa al ala del « Light Eagle ».

Particularidades del programa : 

- los indices de las diferentes tablas utilizadas empiezan todos en 0.

- ciertos ciclos « FOR … NEXT » comportent des sorties sur test logique. La salida se efectua aqui forzando la variable del ciclo a su valor final y enviandola a la instruccion NEXT. Ciertos BASIC pueden necesitar algunas adaptaciones.

- el numero de puntos de calculo es aqui np = 10. Este numero puede naturalmente ser modificado si se hace necesario.

- el programa da a elegir entre dos tipos de perfiles para el calculo de los Cz y de los Cx. Se puede naturalmente añadir otros. La seleccion del perfil activo se hace aqui de manera « amarrada» suprimiendo el « ’ » (comentario) colocado al principio de la llamada a los subprogramas de perfiles y restableciendo el « ’ » en todos los otros.

- el calculo de Cz no tiene en cuenta la condicion eventual de despegue del flujo. Hace falta verificar, al nivel de los resultados obtenidos y para cada seccion, que el angulo de ataque efectivo no pasa del valor de despeque del flujo que interviene sobretodo que el numero de reynolds disminuye

- el Cx de forma (o de perfil) esta notado Cx en los y Cxf en el despliegue.

'TOURBILLONS ET VENTS INDUITS D'UNE AILE DROITE SYMETRIQUE

Pi = 4 * ATN(1): cc = 180 / Pi: G = 9.81

ro = 1.225: nu = .000014: CLS

'_______________________________________

'CHARGEMENT DES DONNEES DU PROFIL

NRm = 10: Mm = 15: DIM XA(NRm, Mm): 'Table des Cx

'dans les sous programmes il faut NR <= NRm et M <= Mm

GOSUB Ep66: 'profil Eppler 66

'GOSUB ClYPr: 'profil Clark Y Princeton

'_______________________________________

'DIMENSIONNEMENT DE L'AILE

INPUT "Envergure (m)           = "; Ev: L = Ev / 2

INPUT "corde en emplanture (m) = "; L0

INPUT "corde d'extrémité (m)   = "; Le

INPUT "Nombre de cordes intermédiaires  = "; Nt: PRINT

DIM Lt(Nt + 1), yt(Nt + 1): IF Nt = 0 THEN 10

PRINT "Pour chaque point de transition, entrer la longueur de corde";

PRINT "et sa position en % par rapport à l'axe médian de l'avion"

FOR i = 1 TO Nt: PRINT "longueur corde" + STR$(i) + " ="; : INPUT Lt(i)

PRINT "Position corde" + STR$(i) + " ="; : INPUT yt(i)

NEXT i

10 Lt(0) = L0: Lt(Nt + 1) = Le: yt(0) = 0: yt(Nt + 1) = 1: ST = 0

FOR i = 0 TO Nt

ST = ST + (Lt(i + 1) + Lt(i)) * (yt(i + 1) - yt(i))

NEXT i: ST = ST * L

PRINT : PRINT "Surface totale = ";

PRINT USING "##.##"; ST; : PRINT " mý"

PRINT "Allongement    = ";

PRINT USING "##.##"; Ev ^ 2 / ST: PRINT

INPUT "angle de vrillage (deg.) = "; Vr: 'vrillage linéaire

INPUT "angle d'incidence en emplanture (deg.) = "; In0

INPUT "Vitesse de vol   (m/s)   = "; Vo

np = 10: 'np = nombre de segments de calcul par demi-aile

N = np - 1: DIM y(np), lc(np), Re(N)

'y = positions réduites des points de calcul (en envergure)

'lc , Re = corde et nombre de Reynolds aux pts de calcul

DIM In(np), Al(np), G(np), Vi(N), Ci(N, N)

'In , Al = angle absolus d'incidence et d'attaque aux pts de calcul

'Vi = vitesse induite aux pts de calcul

'G = circulation sur l'aile, Ci = coef. d'induction réduit

DIM Cz(N), Cx(N), Cxi(N) 'coeff. locaux de portance et de traînée

'------------------------------------------------------------------

'INITIALISATION AILE (ligne portante)

FOR k = 0 TO N: S0 = SIN(Pi * k / 2 / np): y(k) = S0

FOR i = 1 TO Nt + 1: t = i - 1: IF S0 < yt(i) THEN i = Nt + 1

NEXT i: Y0 = yt(t): Y1 = yt(t + 1): DY = Y1 - Y0

lc(k) = Lt(t) - (Lt(t) - Lt(t + 1)) * (S0 - Y0) / DY

Re(k) = lc(k) * Vo / nu

IF Re(k) < 30000 OR Re(k) > 600000 THEN PRINT "erreur Re": END

In(k) = (In0 + y(k) * Vr - ac) / cc

NEXT k: y(np) = 1: lc(np) = Le

In(np) = (In0 + Vr - ac) / cc: G(np) = 0

'INITIALISATION NAPPE TOURBILLONNAIRE (coefficients d'induction réduits)

Ci(0, 0) = 1 / Pi / y(1)

FOR j = 1 TO N

Ci(j, 0) = LOG(y(j + 1) / y(j)) / (y(j + 1) - y(j)) / 2 / Pi

NEXT j

FOR k = 1 TO N

 FOR j = 0 TO N

 IF j = k THEN 50

 IF j = k - 1 THEN 60

 A = 1 / 4 / Pi / (y(j + 1) - y(j))

 B = LOG(ABS((y(j + 1) ^ 2 - y(k) ^ 2) / (y(j) ^ 2 - y(k) ^ 2)))

 Ci(j, k) = A * B: GOTO 70

50 A = 1 / 4 / Pi / (y(k + 1) - y(k))

 B = (y(k) - y(k - 1)) / (y(k + 1) - y(k - 1))

 C = LOG(ABS((y(k + 1) - y(k)) / (y(k - 1) - y(k))))

 D = LOG(ABS((y(k + 1) + y(k)) / (2 * y(k))))

 Ci(j, k) = A * (2 + B * C + D): GOTO 70

60 A = 1 / 4 / Pi / (y(k - 1) - y(k))

 B = (y(k) - y(k + 1)) / (y(k + 1) - y(k - 1))

 C = LOG(ABS((y(k + 1) - y(k)) / (y(k - 1) - y(k))))

 D = LOG(ABS((y(k - 1) + y(k)) / (2 * y(k))))

 Ci(j, k) = A * (2 + B * C + D)

70 NEXT j

NEXT k

'------------------------------------------------------------------

'CALCUL DES DISTRIBUTIONS SUR LA 1/2 AILE

GOSUB equlin

FOR k = 0 TO N

  G(k) = EQ(k, np) * L * Vo

  Al(k) = 2 * G(k) / Za / lc(k) / Vo

  Vi(k) = (Al(k) - In(k)) * Vo

NEXT k

'_____________________________________________________________________

'RESULTATS : Coefficients de portance (Cz) et de traînée (Cxi, Cx)

FOR k = 0 TO N: Al = Al(k) * cc + ac: Cz(k) = Za * Al(k)

Cxi(k) = Cz(k) * SIN(In(k) - Al(k))

'Interpolation du Cx de forme

 FOR i = 2 TO NR: TR = i - 1: IF Re(k) < XA(i, 0) THEN i = NR

 NEXT i: B0 = XA(TR, 0): B1 = XA(TR + 1, 0): DR = B1 - B0

 FOR i = 2 TO M: TA = i - 1: IF Al < XA(0, i) THEN i = M

 NEXT i: C00 = XA(TR, TA): C10 = XA(TR + 1, TA)

C01 = XA(TR, TA + 1): C11 = XA(TR + 1, TA + 1): Al0 = XA(0, TA)

Cx0 = C00 + (C10 - C00) * (Re(k) - B0) / DR

Cx1 = C01 + (C11 - C01) * (Re(k) - B0) / DR

Cx(k) = Cx0 + (Cx1 - Cx0) * (Al - Al0) / (XA(0, TA + 1) - Al0)

Cx(k) = Cx(k) / 10000

NEXT k

'POUSSEE ET TRAINEE GLOBALES, PUISSANCE A FOURNIR

Fz = 0: Fx = 0: Fxi = 0: ai = -(In(0) - Al(0))

f = .5 * ro * lc(0) * Vo ^ 2

p0 = f * Cz(0): t0 = f * Cx(0): fxi0 = f * Cxi(0)

fz0 = p0 * COS(ai) + t0 * SIN(ai): fx0 = t0 * COS(ai)

 FOR k = 1 TO N: ai = Al(k) - In(k)

 f = .5 * ro * lc(k) * Vo ^ 2

 p1 = f * Cz(k): t1 = f * Cx(k): fxi1 = f * Cxi(k)

 fz1 = p1 * COS(ai) + t1 * SIN(ai): fx1 = t1 * COS(ai)

 fzm = (fz0 + fz1) / 2: fz0 = fz1

 Fz = Fz + L * (y(k) - y(k - 1)) * fzm

 fxm = (fx0 + fx1) / 2: fx0 = fx1

 fxim = (fxi0 + fxi1) / 2: fxi0 = fxi1

 Fx = Fx + L * (y(k) - y(k - 1)) * fxm

 Fxi = Fxi + L * (y(k) - y(k - 1)) * fxim

 NEXT k

Fz = Fz + L * (y(np) - y(N)) * fz0 / 2

Fx = Fx + L * (y(np) - y(N)) * fx0 / 2

Fxi = Fxi + L * (y(np) - y(N)) * fxi0 / 2

f = .5 * ro * ST * Vo ^ 2 / 2

Czg = Fz / f: Cxg = Fx / f: Cxig = Fxi / f

Ptz = 2 * Fz / G: Ftx = 2 * (Fx + Fxi): Pu = Ftx * Vo

'_____________________________________________________________________

'AFFICHAGE DES RESULTATS

PRINT "Surface  = "; : PRINT USING "###.##"; ST; : PRINT " mý"

PRINT "Allong.  = "; : PRINT USING "###.##"; 4 * L ^ 2 / ST

PRINT "Vrillage = "; : PRINT USING "###.##"; Vr; : PRINT " deg."

PRINT "Vitesse  = "; : PRINT USING "###.##"; Vo; : PRINT " m/s": PRINT

PRINT " Y(%)  "; "  corde  "; "   Re  "; "   Inc "; "  alpha  "; "  Vzi  ";

PRINT " Gamma "; "   cz  "; "   cxf  "; "   cxi": PRINT " "

FOR k = 0 TO N

PRINT USING "#.###"; y(k); : PRINT "  ";

PRINT USING "##.####"; lc(k); : PRINT "  ";

PRINT USING "#######"; Re(k); : PRINT "  ";

PRINT USING "##.##"; In(k) * cc + ac; : PRINT "  ";

PRINT USING "##.##"; Al(k) * cc + ac; : PRINT "  ";

PRINT USING "##.###"; Vi(k); : PRINT "  ";

PRINT USING "##.###"; G(k); : PRINT "  ";

PRINT USING "#.###"; Cz(k); : PRINT "  ";

PRINT USING "#.####"; Cx(k); : PRINT "  ";

PRINT USING "#.####"; Cxi(k)

NEXT k: PRINT

PRINT " Masse soulev‚e = "; : PRINT USING "###.###"; Ptz;

PRINT " kg"

PRINT " Traînée        = "; : PRINT USING "###.###"; Ftx;

PRINT " N"

PRINT " Puissance      = "; : PRINT USING "####.##"; Pu;

PRINT " W"

PRINT " Cz global      = "; : PRINT USING "#.###"; Czg

PRINT " Cxf global     = "; : PRINT USING "#.####"; Cxg

PRINT " Cxi global     = "; : PRINT USING "#.####"; Cxig

END

'_____________________________________________________________________

'SOUS PROGRAMMES

equlin: 'Méthode de GAUSS

FOR k = 0 TO N: EQ(k, 0) = Ci(0, k)

FOR j = 1 TO N

EQ(k, j) = Ci(j, k) - Ci(j - 1, k)

IF j = k THEN EQ(k, j) = EQ(k, j) + 2 * L / lc(k) / Za

NEXT j: EQ(k, np) = In(k)

NEXT k: EQ(0, 0) = EQ(0, 0) + 2 * L / lc(0) / Za

'Triangulation et Pivotage partiel

FOR k = 0 TO N: I1 = k: Mx = ABS(EQ(k, k))

FOR i = k TO N: AA = ABS(EQ(i, k))

IF AA > Mx THEN I1 = i: Mx = AA

NEXT: IF Mx < 1E-08 THEN 20 ELSE PV = EQ(I1, k)

FOR j = k TO np

EX = EQ(I1, j) / PV: EQ(I1, j) = EQ(k, j): EQ(k, j) = EX

NEXT

FOR i = k + 1 TO N: PV = EQ(i, k)

FOR j = k TO np

EQ(i, j) = EQ(i, j) - PV * EQ(k, j)

NEXT: NEXT: NEXT

'Calcul des inconnues

FOR i = N - 1 TO 0 STEP -1

FOR j = N TO i + 1 STEP -1

EQ(i, np) = EQ(i, np) - EQ(i, j) * EQ(j, np)

NEXT: NEXT: RETURN

20 PRINT : PRINT "Pas de solution bien définie"

RETURN

'___________________________________________________

Ep66: 'DONNEES DE PROFIL

'Cz du profil (ac = angle d'attaque pour Cz = 0 et pente Za par radian)

Za = .112 * cc: ac = -6

'Cx du profil * 10000 : Table XA(Re,alpha)

NR = 8: ' (nombre de valeurs de Reynolds)

M = 11: ' (nombre de valeurs de alpha)

RESTORE Ep66: DATA +0,-2,-1,0,1,2,3,4,5,6,7,8: '(alpha)

DATA 60000,168,166,166,172,180,192,208,224,275,508,576: '(Cx_R1)

DATA 80000,150,147,147,152,160,171,186,201,257,278,552: '(Cx_R2)

DATA 100000,137,134,134,138,145,157,171,186,245,266,536: '(Cx_R3)

DATA 120000,128,125,124,128,135,146,160,175,235,256,523: '(Cx_R4)

DATA 150000,118,114,113,117,124,134,148,162,224,244,265: '(Cx_R5)

DATA 200000,106,102,101,105,111,121,135,147,211,230,251: '(Cx_R6)

DATA 300000,92,89,88,91,97,105,117,128,183,200,218: '(Cx_R7)

DATA 500000,78,76,75,78,82,89,100,109,156,170,186: '(Cx_R8)

FOR i = 0 TO NR: FOR j = 0 TO M: READ XA(i, j): NEXT j: NEXT i

RETURN

'---------------------------------------------------

ClYPr: 'DONNEES DE PROFIL

'Cz du profil (ac = angle d'attaque pour Cz = 0 et pente Za par radian)

Za = .114 * cc: ac = -3.7

'Cx du profil * 10000: Table XA(Re,alpha)

NR = 6: ' (nombre de valeurs de Reynolds)

M = 11: ' (nombre de valeurs de alpha)

RESTORE ClYPr: DATA +0,0,1,2,3,4,5,6,7,8,9,10: '(alpha)

DATA 60000,164,172,180,191,213,229,247,270,314,352,408: '(Cx_R1)

DATA 100000,131,137,145,155,178,192,206,223,272,303,343: '(Cx_R2)

DATA 150000,110,116,123,133,155,168,181,196,245,272,305: '(Cx_R3)

DATA 200000,98,103,110,120,142,154,166,179,228,253,283: '(Cx_R4)

DATA 300000,84,88,94,104,126,137,148,159,207,229,256: '(Cx_R5)

DATA 400000,75,79,85,94,116,126,136,147,194,214,239: '(Cx_R6)

FOR i = 0 TO NR: FOR j = 0 TO M: READ XA(i, j): NEXT j: NEXT i

RETURN

Aplicacion a el ala del « Light Eagle »

El Light Eagle es el aparato a propulsion humana estudiado por el Massachussetts Institute of Technology, que ha obtenido el record mundial de la F.A.I. de distancia en circuito cerrado 23 en Enero 1987 con un vuelo de 58,58 km en 2 h 14 mn.

El ala del Light Eagle puede ser considerada como un ala recta sin torsion, constituida de cuatro partes, con las caracteristicas que se dan mas abajo (obtenidas de la obra ya citada en referencia) :
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Envergadura :
114 ft, esto es 34.75 m

Cuerdas principales :


Tipo de cueda  
   longitud
     posicion en la envergadura (0<y<1)


Cuerda de implante
   1,12 m

0


1era transicion
   1,12 m

0,241


2da  transicion

   0,737 m

0,731


3ra  transicion

   0,45 m

0,992


cuerda de la extremidad   0


1

Superficie alar total: 330 ft², es decir 30,66 m²

Longitud: 39,4

Pesos :


En vacio

:  92 lb,  esto es  409,21 N  ( 41,72 kg)


En carga con piloto
: 242 lb, esto es 1076,4 N   (109,72 kg)

Velocidad media de vuelo 
: 16,3 mph, esto es 7,29 m/s

Potencia total proporcionada por el piloto: estimada en 0,3 hp (cerca de 224 w)

Esta potencia cubre las perdidas debidas al ala, al habitaculo, y al fuselaje asi como las perdidas resultantes del rendimiento de la helice.

Suponiendo la utilizacion de un perfil analogo al Eppler 66, la aplicacion del programa precedente muestra que el ala levanta la carga total prevista a la velocidad dada, con una incidencia de cerca de 4°,21 (siendo 10°,21 de incidencia absoluta).

Los resultados se detallan aqui:

Distribuciones obtenidas en envergadura:


k
y(%)
   cuerda    Reyn. 
viz
(
 (
 cz
cxi
  cxf 




     m


m/s
deg


0       0.000
  1.12      583200    -0.064    3.71
4.44    1.09   0.0095   0.0090


1       0.156
  1.12      583200    -0.070    3.66
4.42    1.08   0.0104   0.0089


2       0.309
  1.067    555517    -0.069    3.67
4.21    1.08   0.0103   0.0092


3       0.454
  0.954    496511    -0.054    3.79
3.81    1.10   0.0081   0.0098


4       0.588
  0.849    442056    -0.048    3.83
3.41    1.10   0.0073   0.0103


5       0.707
  0.756    393491    -0.053    3.80
3.02    1.10   0.0079   0.0107


6       0.809
  0.651    339095    -0.054    3.78
2.60    1.10   0.0081   0.0111


7       0.891
  0.561    292149    -0.074    3.63
2.21    1.08   0.0110   0.0114


8       0.951
  0.495    257765    -0.152    3.02
1.82    1.01   0.0210   0.0112


9       0.988
  0.455    236790    -0.390    1.14
1.33    0.80   0.0428   0.0101

Desempeños:


Cz global
  =  1.079


Cxi global
  =  0.0099


Cxf global
  =  0.0097

Cx total   =   0.0196

Masa levantada: 109.71 kg

Potencia Necesaria por el ala solamente: 142,5 w

ANEXO

POSIBILIDADES DE EXTENSION

Los calculos anteriores se aplican bien a una ala recta, y sin angulo diedro. Se puede hacer aqui algunos comentarios concernientes a la posible extension del calculo en el caso de alas mas complejas.

Ala con Angulo Diedro :
La linea portante esta constituida de dos segmentos no coaxiales, el calculo de la influencia ejercida sobre ½ ala de referencia por la ½ ala simetrica debe ser revisado. Las distancias a los puntos de calculo deven ser evaluados en el plano YOZ y no solamente sobre el eje OY.




Por ejemplo aqui, llamando Ri y Rk a las distancias de los puntos del ala medidos a partir de la implantadura, la distancia (D) de la lanière (j) al punto de calculo (k) es ::



D2  =  Rj2 + Rk2 + 2Rj.Rk.cos(2()  =  (Rj -Rk)2 + 4Rj.Rk.cos2(
Remarcando que tambien los vientos inducidos por los sillages presentan generalmente una componente que sigue al eje OY.

Hace falta igualmente tener en cuenta la influencia del remolino adherido a la ½ ala simetrica porque el torbellino no tiene el mismo eje que la ½ ala de referencia. Los vientos inducidos correspondientes son los vientos positivos segun el eje OX (se juntan a V( )

En fin, las presiones sobre las alas no son ya verticales, y deben ser proyectadas sobre el eje OZ.

La situacion se complica un poco mas debido a que el diedro no existe desde el eje de rotacion, sino de un punto situado sobre el ala, Sin embargo, en este caso, la aproximacion del ala recta puede encontrarse suficiente.

Ala en flecha sin diedro:

Aqui la linea portante esta constituida por dos segmentos del plano XOY, inclinados en funcion del eje OY. Las tiras turbulentos no son por tanto, perpendiculares a la linea portante y se debe revisar el calculo de los coeficientes de influencia (fig. 13).
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Asi, sobre la ½ ala de referencia, la influencia de un filamiento de la tira j sobre el punto k depende del angulo ( segun la formula :



dvi  =  (d(/dY)j.dY.(1-(.sin()/[4(.(Y-Yk)]

donde ( = signo de (Y-Yk)

Una formula similar se debe emplear para calcular la influencia de la ½ ala simetrica, pero remplazando ( por un angulo medio (mj tal que (fig. 14) :






(mj =  ((j + (j+1)/2
con
tg(j  =  (Xj -Xk)/(Yj +Yk)
-( < (j < (
De donde sigue la formula:



dvi  =  (d(/dY)j.dY.(1-sin(mj)/[4(.(Y+Yk)]

En efecto, para la integracion de los efectos de la tira simetrica, el angulo ( sera considerado como constante sobre el intervalo (j) y afectado al medio del intervalo ((mj).

Nota : Para facilitar los calculos, se utilizaran las distancias medidas a lo largo de la linea de portancia, es decir R. Se tendra entonces:



X  =  R.sin(

y

Y = R.cos(
De donde se siguen las formulas:

- para la ½ ala de referencia :



dvi  =  (d(/dR)j.dR.(1-(.sin()/[4(.(R-Rk).cos(]
donde ( = signo de (R-Rk)

- para la ½ ala simetrica :



dvi  =  (d(/dR)j.dR.(1-sin(mj)/[4(.(R+Rk).cos(]



(j  =  arctg[tg(.(Rj -Rk)/(Rj +Rk)]

y    (mj = ((j +(j+1)/2

Se ve aqui que las formulas seran derivadas de aquellas del ala recta despues de la multiplicacion por, respectivamente: (1-(.sin()/cos( y (1-sin(mj)/cos(
Efectos inducidos por el torbellino adherido de la ½ ala simetrica, sobre la ½ ala de referencia:

Este torbellino se añade a los vientos inducidos creados por las tiras (fig. 15).

Para calcular la influencia del torbellino adherido al segmento j de la ½ ala simetrica, se puede utilizar la formula de las tiras aplicandola entre los limites angulares y tomando como circulacion la media de las circulaciones extremas.




De donde el viento inducido en k por el torbellino adherido al segmento simetrico del segmento j :



vi[sym(j):k]  =  ((j +(j+1).[cos((-(j)- cos((-(j+1)]/(8(hk)







con
hk  =  Rk.sin(2()

En fin, el calculo de las circulaciones y de las fuerzas ejercidas sobre los segmentos del ala se efectuan con la componente del viento en el infinito normal a la linea portante, i.e. :



(  (  ½ lc.(V(.cos().Cz 



dFa  (  (.(.(V(.cos().dR

Para este calculo de la arrastre de forma, se considera una cuerda «alaragada», (i.e. lc/cos(), para determinar el numero de Reynolds.

El calculo de la arrastre de forma sobre una seccion del ala sera entonces efectuada haciendo intervenir la velocidad sobre el eje OX asi como la superficie real de la seccion.
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Fig. 13
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