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Résumé — La connaissance de l'incidence ! de son aéronef lors de phases critiques de vol
(approche, vol basse vitesse, virage forte inclinaison) permet au pilote de mieux prévoir le
comportement de celui-ci et d’anticiper plus facilement un éventuel décrochage. De nos jours,
quasiment aucun avion léger n’est équipé de capteur d’incidence.

Notre invention s’appuie sur la mesure de la différence entre deux pressions mesurées en des
points particuliers d’une hémisphére soumise au vent relatif. La connaissance de cette différence
de pression ainsi que d’autres parametres (dont la vitesse relative a l'air de l'aéronef) permet
de remonter a la connaissance de ’AOA 2.

L’angle d’incidence est un paramétre de vol crucial. Il influe directement sur les performances
aérodynamiques d’un aéronef. On parle souvent de « vitesse de finesse maximale », « vitesse de
décrochage » ou encore « vitesse de trainée minimale », or le parametre influant directement
sur ces performances est 'incidence. Certes I'angle d’attaque et la vitesse d’un aéronef en vol
uniforme sont liés, mais sont fonction I'un de 'autre, de la masse de l'aéronef, du facteur
de charge, de la température et de laltitude. Ainsi, il existe dans l’absolu une infinité de
vitesses de décrochage. Le pilote doit cependant avoir connaissance de celle-ci & tout instant
en prenant en compte atmosphére actuelle, le chargement de I'aéronef et la phase de vol.
L’angle d’incidence est donc une donnée permettant une interprétation rapide, ce qui est
important dans les phases de vol critiques.

Les études théoriques nous ont mené & un modele scientifique viable. De plus, nous avons
mené 3 bien des simulations, modélisations numériques et expériences qui ont confirmé notre
modéle scientifique. Les premiers prototypes réalisés ont conduit & une évolution du projet, le
rapprochant a 'heure actuelle (fin 2022) de sa conclusion.

Incidencemétre couplé a une antenne de Prantl
M. Félix BONNES
M. Mathis DE MALVIN DE MONTAZET

1. Angle défini entre la corde de 'aile d’un aéronef et la direction du vent relatif auquel I'aile est soumise
2. Angle of Attack
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Introduction

Présentation

L’angle d’attaque (AOA) ou incidence est un paramétre de vol crucial : il influe directement
sur les performances aérodynamiques d’un aéronef.
On parle souvent de « vitesse de finesse maximale », « vitesse de décrochage » ou encore «
vitesse de trainée minimale », or le paramétre influant directement sur de telles performances
est I'incidence.

Par définition, 'incidence (ou angle d’attaque), désignée par « sur la Fig. 1, est I'angle
formé entre les directions du vent relatif et de la corde de référence de 1’aile.

FicURE 1 — Définition de I’angle d’incidence

Certes, I'incidence et la vitesse d’un aéronef en vol uniforme sont liées mais sont fonction
I'une de l'autre de la masse de 'aéronef, du facteur de charge, de la température et de 1’al-
titude. Ainsi, il existe dans I'absolu une infinité de vitesses de décrochage et le pilote doit
en permanence avoir connaissance de celle-ci en prenant en compte l’atmosphére du jour, le
chargement de I'aéronef et la phase de vol (le virage par exemple).

Compte tenu de son importance, il est curieux de constater qu’aprés un siécle d’aviation,
I’angle d’incidence soit aussi "méconnu”, et qu’aucun appareil de mesure directe de 'incidence
ne figure au tableau de bord de nos avions légers©.

Le décrochage, 'approche normale, le plus petit taux de descente, le meilleur taux de montée,
le ratio optimal portance/trainée, la meilleure autonomie, et d’autres modes optima de vol sont
liés chacun & un angle d’incidence particulier. Ces valeurs sont rassemblées sur une polaire,

comme présenté Fig. 2.

6. Hormis les aéronefs légers trés récents équipés d'un EFIS (Electronic Flight Instrument System)
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FIGURE 2 — Polaire typique d’une aile

Ce n’est pas par hasard que les pilotes de I’aéronavale « volent a I'incidence ». Outre le
fait qu’ils doivent apponter avec un certain AOA pour que la crosse attrape correctement les
brins d’arréts, celui-ci leur permet d’arriver le plus lentement possible sur le bateau en ayant
une connaissance précise de la marge d’incidence qu’il leur reste avant le décrochage.
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Intérét du capteur

En aviation légére, beaucoup d’accidents mortels sont dus & un décrochage & basse hauteur,
la plupart du temps irrattrapable, causé par une vitesse d’approche trop faible, la mauvaise
prise en compte d’une charge importante de 'aéronef (celle-ci peut varier jusqu’a 50% de la
masse a vide de l'aéronef), une température extérieure élevée (fréquemment au-dessus des 30°
en été), une densité de l'air plus faible sur un terrain de montagne. . .

Ainsi, 'objectif principal d'un tel capteur est d’augmenter la sécurité des vols en avia-
tion légére. Par la connaissance de l'incidence de son aéronef lors de phases critiques de vol
(approche, vol basse vitesse, virage forte inclinaison), le pilote pourra mieux prévoir le com-
portement de celui-ci et anticiper plus facilement un éventuel décrochage.

Il serait aussi utile en cas de panne moteur pour maintenir une incidence de finesse max, avec
laquelle on peut parcourir le maximum de distance en vol plané.
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Etat de I’Art

Plusieurs technologies sont utilisées en aéronautique commerciale et militaire.La plus ré-
pandue est la "girouette". Cet incidencemétre, dit aussi "mécanique", utilise la détection de la
position d'une girouette horizontale, qui s’établit dans le lit du vent relatif, mais ne peut étre
utilisée facilement sur les avions & hélice sur le nez compte tenu des perturbations que cette
derniére engendre. On le réservera donc aux avions & moteur propulsif 7. Une modification de
la géométrie des systémes existants pourrait nous permettre cependant d’envisager une telle
solution pour des avions avec une hélice en traction.

F1GURE 3 — Capteur d’incidence & effet girouette

Notre incidencemeétre viendrait proposer une alternative au systéme d’avertisseur de dé-
crochage & palette Fig. 4, trés répandu sur les avions légers. Ce dernier présente plusieurs
défauts, notamment un étalonnage trés compliqué ce qui limite son utilisation sur les avions
de construction amateur, mais délivre aussi une information limitée car ce systéme n’est que
« binaire » et déclenche une alarme juste avant le décrochage. Ce systéme ne permet pas

d’utiliser I'incidence comme une réelle information de vol.

FIGURE 4 — Systéme d’avertisseur de décrochage a palette

Une autre solution, celle qui nous intéresse, est un capteur pneumatique qui s’appuie sur
la mesure d’une différence entre 2 pressions mesurées a des endroits particuliers d’une figure
géométrique soumise au vent relatif. La connaissance de cette différence de pression ainsi que

. hélice a arriére
7. hél I
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d’autres paramétres (dont la vitesse air de I’aéronef) nous permettraient de remonter a I’AOA.
Notre idée est donc de coupler un tel capteur avec un tube Pitot déja présent sur tous les
avions. Un systéme comme celui-ci est plus facile & installer sous une aile.

FIGURE 5 — Schéma, de principe de fonctionnement du capteur pneumatique



Chapitre 1

Cahier des charges

Le tableau Fig. 1.1 liste les exigences & satisfaire par la sonde incidencemétre. Les valeurs
littérales dépendent de paramétres changeants et seront donc définis dans la suite de ce dossier.

L. . Valeur Valeur re- Valeur
Spécification . . , .
minimale commandée maximale
Précision de la sonde incidencemeétre ~ 1° 1°
Plage de vitesse de l'aéronef a laquelle la
. . Ust(lll U Un, -
sonde doit fonctionner maw
Plage d’incidences que la sonde doit étre o o
-5 « 20
capable de mesurer

TABLE 1.1 — Tableau des spécifications caractérisant les exigences finales de la sonde inciden-
cemeétre



Chapitre 2

Théorie de la mesure d’incidence par
différence de pression

2.1 Hypothéses générales de travail

e Pour I'étude théorique, on suppose la sonde fixe dans le référentiel terrestre, référentiel
supposé galiléen.

e Le fluide considéré pendant ’'étude est Dair.

e Loin de toute perturbation due a la sonde, on considére que la pression statique vaut
Py, pression atmosphérique & I’altitude de vol.

e On suppose que la sonde est soumise & un écoulement laminaire et stationnaire de
vitesse comprise entre 60 et 250 [km/h| (plage de vitesse classique pour des avions
légers) et sa direction sera précisée a chaque étude.

e On suppose le fluide incompressible (valable au vu des hypothéses énoncées ci-dessus).

e On néglige les variations d’altitude.

e On se place dans les conditions atmosphériques standards :
Py =101325 Pa

Ty = 15°C,
sauf si une précision contraire est mentionnée.
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2.2 Grandeurs étudiées

Grandeur de sortie

1. L’angle d’attaque (AOA), aussi désigné angle d’incidence (pour ’étude théorique, cet
angle sera celui formé par la direction du vent relatif et ’axe longitudinal de la sonde)

Grandeurs d’entrée

1. Deux pressions, dites d’incidence, mesurées a des endroits particuliers de la sonde
2. Vitesse d’écoulement de ’air mesurée grace a la prise Pitot

3. Masse volumique de lair

On verra finalement que les grandeurs d’entrée 2 et 3 peuvent étre mesurées "ensemble” lors
de la mesure de la pression dynamique.

Parameétres a déterminer durant 1’étude

1. Géométrie de la sonde

2. Position des points de mesure de pression sur la sonde

3. Constantes et autres paramétres de 1’équation d’incidence (*)
4

. Dimensions des éléments du capteur
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2.3 Equations a déterminer

— Déterminer I’angle d’attaque dorénavant nommé ¢, en fonction des deux pressions dites
d’incidence, et de la pression dynamique mesurée grace a 'antenne de Prantl.
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2.4 Théorémes utilisés

Equation de Bernoulli

Hypotheése particuliére & 1'utilisation de cette équation :

« On étudie les lignes de courant situées en dehors de la couche limite, ot la
viscosité ne se manifeste pas, afin de considérer l’air comme un fluide parfait. »

Cette hypothése est valide dans le cas de notre étude. En effet, nous ne pouvons mesurer la
pression qu’a la surface directe de la sonde, dans la couche limite donc, mais la pression a la
surface de la sonde est égale a celle & la surface de la couche limite, la connaissance de cette
derniére est donc suffisante.

Il nous faudrait démontrer cette derniére affirmation mais nous n’avons pas les connaissances
physiques requises pour le faire et elle émane de professeurs de physique en CPGE, en lesquels
nous pouvons avoir confiance.

Sur le schéma Fig. 2.1 sont représentées la vitesse d’écoulement U loin du solide et la
vitesse d’écoulement dans la couche limite ¢ - U avec 0 < ¢ < 1.

FIQURE 2.1 — Schéma explicatif de la couche limite

L’affirmation ci-dessus 2.4 nous dit que la pression en B est égale a la pression en A. Cette
équation va nous permettre de déterminer le champ de pression a la surface de notre sonde a
partir d'un champ de vitesses.
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2.5 Approximations effectuées

Approximation concernant la couche limite

On néglige ’épaisseur de la couche limite. Celle-ci est directement liée au nombre de
Reynolds, qui caractérise I’écoulement autour du solide.

LU
n

Re (2.1)

Re : Nombre de Reynolds
@ Masse volumique de ’air
L : Dimension caractéristique de 'objet dans 1’écoulement
U : Vitesse de I’écoulement loin de 'objet
1 : Viscosité dynamique de ’air
Ici, on prendra les valeurs suivantes :
p = 1.225 [kg/m3]
[10, 30] [mm]
[17, 69] [m/s]
1.85- 1075 [P]]

m m

L
U
n

Ainsi, on a :
1.1-10* < Re < 9.1-10* < 10°

Avec un tel nombre de Reynolds, on sait que notre écoulement sera laminaire en amont de
I'objet et turbulent en aval. On note maintenant § ’épaisseur de la couche limite.

T ~ 500 (2.2)

L’épaisseur de la couche limite est environ 200 fois plus petite que la dimension caracté-

L L
0

ristique de la sonde. On peut ainsi la négliger.

On considére un écoulement irrotationnel autour de la sonde

Considérer un écoulement irrotationnel autour de la sonde permettra ’existence d’un po-
tentiel des vitesses qui nous permettra de remonter & un champ des vitesses. Cette approxi-
mation ne sera pas valable tout le temps, nous en préciserons les limites de validité lors de
I’étude des géométries.
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2.6 Influence de la géométrie de la sonde

Notre but est de déterminer un champ de vitesse autour de notre sonde (du moins au
voisinage de nos prises de pression). Ce champ des vitesses dépend de la géométrie de la
sonde.

Une premiére géométrie simple a d’abord été envisagée : un parallélépipéde rectangle.

FIGURE 2.2 — Sonde parallélépipédique

Les trous visibles sur la Fig. 2.2 sont les prises de pression d’incidence. Cette géométrie
d’apparence simple est en réalité difficile & traiter d’'un point de vue théorique : nous n’avons
trouvé aucune théorie a ce sujet dans la littérature, mis & part des tables de valeurs utilisées
lors de la conception de toitures inclinées dans le batiment. De plus, les simulations effectuées
n’ont pas permis d’établir une formule analytique simple entre la vitesse d’écoulement & la
surface de la couche limite (en orange) et I'angle de calage (en bleu).

La géométrie qui a été envisagée ensuite est une forme hémisphero-cylindrique, Fig.
2.3.

En effet, la théorie du champ des vitesses autour d’une sphére a été davantage étudiée et
nous avons trouvé beaucoup de documentation & ce sujet.



2.6. Influence de la géométrie de la sonde
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F1quRE 2.3 — Sonde hémisphéro-cylindrique
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2.7 Etude théorique d’une sphére lisse

La théorie qui va étre développée par la suite s’appuie sur 2 relations (A) et (B), issues de
différentes sources.

La relation (A) a été démontrée dans un cours de mécanique des fluides de PC*, elle n’est
cependant jamais retrouvée dans d’autres études.

La relation (B) a été démontrée par Frédéric Elie dans son étude « Sphére en suspension
dans un jet d’air vertical » [Frédéric ELIE 2014] et est trés souvent rencontrée dans les études
que nous avons trouvées.

Cependant, nous n’avons pas les connaissances nécessaires & la compréhension de ces dé-
monstrations. Nous allons donc retenir I'une ou l'autre grace aux résultats que nous allons
obtenir lors de nos modélisations et expériences.

Ces formules ne sont valables que sur une partie de la spheére (voir 4.1) & cause de 'hypo-
thése d’écoulement irrotationnel qui n’est pas vérifiée sur toute la surface de I’hémisphére.



Chapitre 3

Théorie du champ de pression sur une
sphére soumise a un écoulement d’air

Sur la Fig. 3.1, on s’intéresse aux points M situés juste en dehors de la couche limite
d’épaisseur S telle que S < R. On a ainsi :

FIGURE 3.1 — Schéma de I'écoulement autour d’une sphére

VM = V, =0 (3.1)

avec .

V, : vitesse radiale de la particule fluide en M

17



Chapitre 3. Théorie du champ de pression sur une sphére soumise a un
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Différentes théories de la littérature sont plausibles pour Vy(0) :
Théorie 1 :
Vo =2U -sinf

Théorie 2 : 3
Vo = iU - sin 6

Ces théories ne sont valables que pour ||#|| < 60° environ. Voir 4.1.

3.1 Théorie 1

On applique le théoréme de Bernoulli entre un point a 'infini et le point M.

1 1
Py + 5pU2 = P(0) + 5p (2U - sin 0)?
= P(0) =P+ Py (1 —4-sin®9)

On note de maniére générale C), le coefficient tel que :
P(0) = Py+ Cp(0) - Py

On a ainsi,
Cp, =1—4-sin’0

Angle des prises de pression d’incidence sur la sonde :
Indice H : prise de pression au-dessus de la prise Pitot,
Indice B : prise de pression en dessous de la prise Pitot.

0H =a+y
0 =a—7v

avec

a : angle d’incidence
~v : angle de calage des prises de pression d’incidence

Alinsi,
_. [ Pu =Py+ Py (1 —4-sin’*(a+7))
Pg =P+ Py (1 —4-sin2(04—’y))
= AP=Pg—Py=4-P,; (sinQ(a +7) —sin?(a — 7))
= AP =4-P;-sin(2y) - sin(2c)

. 1 ) AP
= —arcsin [ ———————
4T e 2pU? - sin(27)

(3.2)
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avec :

AP =Pp— Py

: masse volumique de lair

. vitesse de I’écoulement loin de la sonde

: angle de calage des prises de pression d’incidence
: angle d’incidence de ’aéronef

2 2 T
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3.2 Théorie 2
Avec un raisonnement analogue, on obtient :

9
= AP = ngQ -sin(27y) - sin(2a)

. 8AP -
“= 2 aresin 9pU? - sin(27)

On a aussi : 0
Cpp=1- 7 sin? 6 (3.3)
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3.3 Théorie généralisée

En conciliant les relations trouvées précédemment, on obtient les relations généralisées
suivantes :

C,=1-C-sin’f (3.4)

avec C' = const. (& déterminer par la simulation et ’expérimentation).

AP = %pU2 -sin(2y) - sin(2a)

o= 1 arcsi 2AP
2 C - pU? - sin(2y)

On remarque 'expression de la pression dynamique (& une constante pres) dans expression
de T’angle d’incidence. Ceci nous permet de réduire le nombre de paramétres & relever en vol
pour calculer I'incidence. Ainsi, 'expression devient :

1 S' AP
«a = — - arcsin
2 C+ (3pairU?) - sin(27)

1 ; AP (%)
“= 2 arestil C - Py -sin(2y)

Ainsi, les deux seuls paramétres influant sur le calcul de 'angle d’incidence sont AP et P,.
La différence de pression entre les prises d’incidence haute et basse : AP sera mesurée a ’aide
d’un capteur de pression différentielle dont nous déterminerons les caractéristiques plus tard.
Il en est de méme pour le second capteur différentiel qui mesurera la pression dynamique a
I’aide de la pression totale et de la pression statique.



Chapitre 4

Modélisations et simulations

4.1 Modéle initial

Modélisation 1 : Vérification de la validité de la théorie

Afin de vérifier la partie théorique, nous avons effectué des modélisations. Ces premiéres
modélisations et simulations ont été effectuées avec le logiciel SOLIDWORKS 2020 avec 'ex-
tension Flow Simulation, ainsi que le logiciel ANSYS Fluent. Les résultats ont été exploités
avec les logiciels Microsoft Office Ezcel et Regressi.

Nous avons tout d’abord modélisé un solide hémisphéro-cylindrique sur SOLIDWORKS
et nous avons placé de nombreux points de mesure sur I’hémisphére, dans le plan de symétrie
vertical. L’objectif était d’obtenir des valeurs de pression ponctuelles lors de la simulation
fluidique.

Les simulations ont été réalisées pour une vitesse d’écoulement de 150 km/h selon la
direction Z en conditions atmosphériques standard au niveau de la mer Fig. 4.1.

Les résultats des pressions évaluées aux points montrés Fig. 4.2 ont ensuite été reportés
dans un tableur Ezcel et le coefficient C), a été calculé pour chaque point afin de tracer la
courbe donnant C), en fonction de l’angle d’incidence noté «.

On définit le coeflicient de pression C, comme suit :

P(a) — P()

Gl = P - R

(4.1)

On va ainsi vérifier que Cp(a) est bien de la forme Cp(a) =1 — C - sin?

premiére valeur de C, sachant que la Théorie 1 (3.1) nous donne C' = 4, et la Théorie 2 (3.2)
nous donne C' = % = 2.25. On remarque tout d’abord sur les Fig. 4.3, Fig. 4.4 et Fig. 4.5, que

la forme de la fonction semble étre la bonne. Elle coincide avec la relation théorique trouvée

«a, et trouver une

précédemment (3.4). On remarque ensuite que la modélisation est beaucoup plus précise si on
Iinterpole entre 0 et 50° plutot qu’entre 0 et 70°, et que sur la Fig. 4.5, les points au-dela de
50° s’éloignent trés nettement de la modélisation.

23
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FIGURE 4.1 — Simulation de la répartition de la pression sur I’hémisphére

FiGURE 4.2 — Position des points de mesure de pression en simulation

Ces observations illustrent parfaitement les limites de notre approximation comme quoi
I’écoulement peut étre considéré comme irrotationnel seulement en dessous de 50 & 60°. On
peut ainsi, au vu des résultats, considérer légitimement que cette approximation est valable
pour des angles inférieurs a 50°.

Nous avons trouvé dans cette configuration, sur une sonde hémisphéro-cylindrique, une
premiére valeur de C' = 2.05, conformément aux résultats de la modélisation. Cette valeur
parait cohérente au vu des valeurs théoriques se rapprochant de la Théorie 2 (3.2).

En effet cette derniére concernait une sphére lisse tandis que nous avons une forme hémisphéro-
cylindrique (hémisphére suivie d'un cylindre), qui peut légérement modifier le champ des
vitesses et donc la valeur de C. Cette valeur est issue d’'une premiére modélisation et nous
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FIGURE 4.3 — Modélisation de 0 a 70° avec une courbe d’interpolation théorique

FIGURE 4.4 — Modélisation de 0 & 60° avec une courbe d’interpolation théorique

devrons effectuer d’autres modélisations/expériences afin de confirmer cette valeur.

L’objectif de cette modélisation était surtout de confirmer la forme générale de la fonction,
ce qui est validé.
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FIGURE 4.5 — Modélisation de 0 & 50° avec une courbe d’interpolation théorique
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4.2 Modéle de simplification

Afin de supprimer l'influence de certains parameétres dans les expériences et les modélisa-
tions, nous avons voulu simplifier le modéle de sonde que nous avions imaginé initialement.
Nous avons donc imaginé une sonde dont la surface frontale serait hémicylindrique et dont la
forme prismatique & ’arriére de cette surface frontale serait une extrusion de la face plane de
I’hémi-cylindre.

Modélisation 2 : Détermination précise du coefficient de corrélation C

Nous souhaitons & présent trouver une valeur plus précise pour C, parameétre déterminant
afin de pouvoir acheter des capteurs adaptés pour notre seconde expérience (Voir 5.2). Nous
avons pour cela choisi d’effectuer une modélisation 2D de notre sonde Fig. 4.6, et de I’analyser
sur le logiciel ANSYS Fluent. Ce logiciel nous a été conseillé par un professeur de Mécanique
de Fluides pour sa précision et ses modéles de turbulence complets.

FIGURE 4.6 — Design de la sonde simplifiée en 2D au sein d’une surface d’écoulement fluide

Cette modélisation est effectuée en 2D Planaire sur ANSYS Fluent. C’est-a-dire que le
logiciel counsidére que la section représentée est la méme que toutes les sections de notre
piéce 3D selon ’axe Z. Cette modélisation est donc valable pour le modéle simplifié de sonde
hémicylindrique.

Le maillage réalisé ici a deux caractéristiques principales : il doit premiérement étre assez
fin sur ’ensemble de la surface d’écoulement pour que le modéle ressemble & un écoulement
fluide continu, mais il doit aussi étre trés précis et donc encore plus fin a la surface de la sonde.
En effet, pour que le modéle de turbulence soit proche de la réalité au niveau des parois, il est
nécessaire que la couche limite soit suffisamment bien discrétisée par le maillage.

D’autre part, nous avons ici choisi une vitesse d’écoulement plus faible que lors de la mo-
deélisation 1 (voir 4.1) : 120 km/h, car c’est une vitesse que l'on rencontre pour des angles
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d’incidence importants, a laquelle la sonde sera utile.

On peut ainsi observer le résultat de cette modélisation Fig. 4.7 :

FIGURE 4.7 — Résultat de la simulation illustrant le champ de pression autour de la sonde

En exportant les données de pression statique & la surface de la sonde sur 'arc de cercle
supérieur (c’est exactement le méme sur la partie inférieure par symétrie de forme), on obtient
les données suivantes.

FIGURE 4.8 — Tableau de résultat de la modélisation fluide avec ANSYS Fluent
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On observe sur ce tableau de données en premiére colonne 1’abscisse du point ol a été
mesurée la valeur de pression statique P. En deuxiéme colonne, nous avons retrouvé l'angle
a correspondant & la position du point de mesure de P(«). La troisiéme colonne contient la
valeur de pression P. Dans la derniére colonne, nous avons calculé le coefficient de pression de
la méme maniére que lors de la premiére modélisation :

Cp(a) = PP(a) _—_

R (4.2)

Nous pouvons ensuite tracer la courbe représentant le coefficient de pression C), en fonction
de 'angle d’incidence « sur la Fig. 4.9.

F1GURE 4.9 — Courbe représentant Cp, = f(«) pour le modeéle de simplification

Nous réduisons l'interpolation de notre modéle & l'intervalle angulaire a € [0,50°] car en
dehors de cette plage, ’hypothése comme quoi I’écoulement du fluide est irrotationnel n’est
plus vérifiée.

Nous cherchons ici encore & déterminer le coefficient C| et il s’avére que celui-ci vaut C' = 3.22.
Nous pouvons affirmer que la modélisation effectuée suit le bon modéle comme quoi le coeffi-
cient de pression s’écrit : Cp, =1 —-C'- sin? a.

Modélisation 3 : Confirmation de la valeur de C

Nous avons enfin effectué une troisiéme modélisation, de nouveau sur SOLIDWORKS, afin
de confronter les résultats & ceux d’ANSYS Fluent, en utilisant la géométrie du 1°" prototype,
c’est-a-dire une forme hémicylindrique (voir 5.2).

La sonde modélisée pour le prototype 1, Fig. 4.10, est assez large pour éviter les effets de
bord. L’objectif de cette simulation est de reproduire une simulation 2D de la modélisation 2
(4.2) mais SOLIDWORKS ne propose pas cette option.

Les résultats de cette modélisation sont observables en Fig. 4.11, et sont traités de la méme
maniére que pour la modélisation 2 (4.2).

Nous obtenons une valeur de C' plus faible que la modélisation 2 (4.2). Cela peut s’expliquer
par le fait que les géométries ne sont pas modélisées strictement de la méme maniére. Lors de
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FIGURE 4.10 — Représentation du champ de pression a la surface de la sonde

FIGURE 4.11 — Courbe représentant C, = f(«) avec la modélisation SOLIDWORKS

cette modélisation par le logiciel SOLIDWORKS, nous obtenons ainsi C = 2.44.
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4.3 Retour au modéle initial

Modélisation 4 : Détermination précise du coefficient C

Modélisation reportée
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4.4 Conclusion sur les modélisations

Suite aux multiples modeéles réalisés, on déduit que le modéle de coefficient de pression
n’est pas valable sur la totalité de la surface avant de notre sonde. Ainsi, ceci nous aide a
confirmer le placement des prises de pression.

On placera ainsi nos prises de pression & v = 25° par rapport au plan de symétrie horizontal
car, I'angle d’incidence pouvant atteindre 18 & 20°, méme lorsque ’AOA sera maximal, les
prises de pressions d’incidence resteront a un angle inférieur & 50° par rapport a la direction

du vent relatif. On fixe alors :

FIGURE 4.12 — Illustration du placement des prises de pression d’incidence

On remarque que l'angle formé entre la direction du vent relatif & un angle d’incidence
maximal et I'angle de la prise de pression d’incidence supérieure est au maximum de 45°. Or
on a validé nos hypothéses de non-décollement inertiel de la couche limite du fluide en dessous
de 50°. Ainsi, le placement des prises de pression d’incidence & £25° est validé.
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Expériences

5.1 Expérience 1 : Vérification du bon comportement de la
sonde

Introduction

Le premier prototype que nous avons réalisé est de forme hémicylindrique et non hémi-
sphérique afin de traiter un probléme en 2 dimensions et non 3 comme cela aurait été le cas
avec un hémisphére.

Sur la Fig. 5.1, on remarque les trous situés a 30 degrés' au-dessus de I’horizontale. Ces
trous constituent les prises de pression d’incidence supérieures. La série de prises de pression
d’incidence inférieure assure la symétrie de la sonde vis-a-vis du plan horizontal. Ainsi, lorsque
la sonde est a I’horizontale, la différence de pression au niveau des prises hautes et basses est
nulle.

Dés que la sonde s’inclinera (lors du tangage de I'aéronef), les prises ne seront plus situées
symétriquement de part et d’autre du plan horizontal et une différence de pression se fera
ressentir entre les prises du haut et celles du bas de la sonde. La mesure de cette différence de
pression nous permettra de calculer 'angle d’incidence de ’aéronef.

Sur la Fig. 5.2, on peut observer le systéme de mesure de différence de pression. Celui-ci
s’effectue grace & un tube de mesure en U partiellement rempli d’eau.

Le dispositif de mesure différentielle de pression qui sera utilisé lors de cette premiére
expérience est un tube en U partiellement rempli d’eau et gradué (Fig. 5.3). Une extrémité
du tube est reliée aux prises de pression d’incidence hautes et ’autre aux basses. De ce fait,
lors de l'inclinaison de la sonde, une différence de pression se fera sentir entre les prises de
la chambre supérieure et inférieure de la sonde. Les pressions s’exercant sur les deux surfaces
d’eau dans le tube seront alors différentes et nous observerons un déplacement du liquide (Fig.
5.3). Nous mesurerons ce déplacement grace aux graduations sur la plaque cartonnée.

1. On augmente ici la valeur & v = 30° afin d’accentuer la différence de pression AP mesurée lors de
I’expérience, pour diminuer 'imprécision de la méthode de mesure. En conséquence, nous n’irons pas jusqu’a

33



34 Chapitre 5. Expériences

FIGURE 5.1 — Vue détaillée du premier prototype

F1GURE 5.2 — Vue d’ensemble du prototype et son dispositif de mesure

A partir de la mesure de Ah, on est capable d’en déduire la différence de pression A(Py, Py) = AP
tel que :

AP:f(Ah):peau'g'Ah

Cette premiére expérience volontairement approximative car trés peu coliteuse nous per-
mettra d’avoir une bonne idée du fonctionnement de notre concept, qui n’a pour l'instant été
validé qu’analytiquement et par simulation. Par la suite, nous effectuerons des expériences
plus précises et rigoureuses a ’aide de 'usinage de la sonde dans un matériau métallique ou
plastique, et de véritables capteurs de pression précis.

atteindre des AOA telles que o = 20°.
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FI1GURE 5.3 — Photographie du systéeme de mesure de différence de pression et sa schématisa-

tion

Description de 1’expérience

Le systéme permettant de créer le flux d’air est un souffleur de feuilles (en rouge sur les

photos). Ce dernier nous permet d’atteindre des vitesses d’écoulement acceptables pour notre

expérience. En revanche, le flux en sortie du souffleur est tourbillonnant, ce qui représente une

source d’erreur potentielle.

Le dispositif expérimental est celui montré en Fig. 5.4 :

Le déroulement de I'expérience est le suivant :

Positionner 'anémometre & une distance d de la sortie d’air du souffleur de sorte que
la vitesse indiquée a cet endroit avoisine les 130 km /h.

Positionner la sonde (en bleu sur la Fig. 5.4) a la distance d mesurée précédemment.
Démarrer le souffleur (en rouge sur la Fig. 5.4).

Calibrer la position de la sonde & une incidence nulle par rapport a la direction du flux.
On doit lire Ah = 0 sur le tube en U (en vert sur la Fig. 5.4).

Faire varier I'incidence de la sonde de 0 & 18° en relevant les valeurs de Ah & des valeurs
d’incidence particuliéres.
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FI1GURE 5.4 — Dispositif expérimental de la premiére expérience

Résultats

Nous avons tout d’abord relevé une vitesse d’écoulement de l’air a la distance d de la sortie
du souffleur d’environ 125 km/h & l’aide d’'un anémometre d’ULM, mais avons estimé l’erreur
sur cette mesure & + 8 km/h.

Nous avons reporté sur un graphe, donnant Ah en fonction de ’angle d’incidence «;, les
différentes valeurs obtenues lors de 'expérience. Nous avons aussi représenté la courbe théo-
rique (Eq. 5.1) donnant ce résultat ainsi que 'incertitude portant sur la mesure de la vitesse
du flux d’air U.

Enfin, ont été représentées les incertitudes sur la mesure de Ah lors de 'expérience par
des barres d’erreur.

Expression théorique de Ah en fonction de I'incidence « :

_ C- pair - U? - sin(2y) - sin(2a)
2 Peau * g

Ah

avec

C = 9 (Théorie 2 : 3.2)
pair = 1.225 [kg/m?] : Masse volumique de Iair
v = 30° : Angle de calage des prises de pression d’incidence par rapport au plan horizontal
U =125+ 8 [km/h] : Vitesse de 1’écoulement loin de ’objet
a : Angle d’incidence
g = 9.81 [m/s?] : Accélération de la pesanteur

A partir des valeurs de Ah relevées lors de 'expérience Fig. 5.5, nous avons voulu remonter
a la différence de pression AP qui s’exercait au niveau des colonnes d’eau. L’objectif était d’une
part, de confirmer que les ordres de grandeurs de la théorie coincidaient avec ceux observés
lors de 'expérience, et d’autre part de se donner une idée de la plage de mesure qui serait
demandée au capteur de tolérer & postériori.
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FIGURE 5.5 — Graphe donnant Ah en fonction de l'incidence & une vitesse de 125 + 8 km /h

En reliant la différence de pression & la différence de hauteur des colonnes d’eau par
Pexpression suivante : AP = peqy g + Ah, nous avons pu déterminer que dans le cas de notre
expérience, la plage de mesure de la différence de pression est d’environ 850 Pa. Cependant,
étant donné le comportement quasi-linéaire de la courbe théorique, on observe que pour un
degré d’incidence, la différence de pression induite était de 'ordre de 50 Pa & la vitesse de
125 km/h. Ceci nous informe sur la précision et la plage de mesure qui sera demandée au
capteur de pression différentielle.

Sources d’erreurs

e Précision dans la fabrication de la sonde (placement des prises de pression d’incidence,
symétrie, étanchéité)

e Précision sur la mesure de ’angle par rapport a la direction du vent relatif

e Précision des graduations sur le tube en U

e Tension de surface de ’eau dans le tube en U qui rend difficile le déplacement du
niveau d’eau

e Précision sur la mesure de la vitesse du vent relatif au niveau de la sonde

e Flux d’air sortant du souflleur non laminaire
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Conclusion

Finalement, malgré les multiples sources d’erreurs dont certaines avec un impact jugé
important, nous constatons que les résultats de cette premiére expérience sont probants et
nous poussent & continuer et améliorer nos expériences. Il n’est pour 'instant pas possible de
dire avec certitude si 'objectif final de ce projet sera abouti, mais cette expérience a prouvé
que la direction de nos recherches est la bonne et que nous pouvons tenter d’affiner nos tests.

Ambitions a la suite de cette expérience

e Reéaliser une sonde incidencemétre par fabrication additive en PLA ou usinage d’alu-
minium

e Tenter de se rapprocher petit & petit de la forme finale voulue en usinant une sonde a
échelle 1.5 ou 2 par rapport & I'objectif final

e Continuer nos essais sur une sonde de forme hémicylindrique

e Réduire le nombre de prise de pression d’incidence & une prise haute et une prise basse

e Mesurer la différence de pression entre la prise haute et la prise basse par un capteur
de pression différentiel non professionnel (& bas cott)



5.2. Expérience 2 : Second prototype 39

5.2 Expérience 2 : Second prototype

Introduction

La 1™ expérience ayant été concluante, nous avons décidé d’usiner notre deuxiéme proto-
type. Celui-ci sera de forme hémicylindrique — parallélépipéde rectangle, 1égérement différente
de la sonde finale. Nous avons fait ce choix afin d’étudier un probléme « 2D » et de faciliter
les modélisations, les expériences et 'usinage dans un premier temps.

Forme générale de la sonde

Le second prototype reprendra le design général de la sonde hémicylindrique précédente.
Certaines modélisations d’écoulement fluide ont été réalisées, et nous connaissons le compor-
tement nominal de ce modéle. Ainsi, nous savons a quoi nous attendre quant aux résultats de
cette seconde expérience.

Le dessin technique de la sonde que nous avons usinée en aluminium afin de réaliser la
seconde expérience est présenté en Fig. 5.6

FIGURE 5.6 — Dessin technique du second prototype
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Objectifs

e Valider le modele théorique (défini & une constante prés) de maniére plus précise que
lors de l'expérience 1 (voir 5.1).
e Déterminer la constante C' qui apparait dans le modéle théorique.

Déroulé des expériences

Nous avons effectué notre expérience en soufflerie & ’ENAC. Nous avons congu un support
afin de maintenir notre sonde dans la veine d’essai et de sorte que l'angle d’attaque soit
facilement réglable et ce, de maniére précise (Fig. 5.7).

FI1GURE 5.7 — Dispositif expérimental de la seconde expérience

Les valeurs de pression ont été mesurées a ’aide d’un capteur différentiel SENSATA P992,
reli¢ & un CAN 2 puis un affichage sur PC. La précision théorique de cet ensemble sur la mesure
de pression est de § (AP) = =+6.5 Pa, ce qui est suffisant selon notre modeéle théorique.

Nous avons préparé un classeur Fzcel afin de rassembler nos résultats et de placer nos
points sur un graphique dans le but d’effectuer une interpolation dont le paramétre est notre
constante C, et dont la forme de la fonction est celle déterminée théoriquement (Eq. (*)).
Nous avons effectué 4 séries de test avec des vitesses d’écoulement différentes. Ces vitesses ont
été choisies afin de retrouver un nombre de Reynolds équivalent & celui qui sera rencontré en
vol, car la sonde est usinée & I’échelle 2 pour cette expérience.

Un exemple de graphe obtenu est représenté en Fig. 5.8.

Interprétation de ’expérience

Sur la Fig. 5.8, on remarque tout d’abord que la courbe verte d’interpolation passe par tous
les premiers points relevés lors de 'expérience, ou du moins entre les barres d’erreurs, ce qui est
extrémement concluant. L’interpolation devient moins bonne pour des incidences supérieures
a a = 17°. Cela est cohérent au vu de I’hypothése majeure qui régit notre modéle théorique

2. Capteur Analogique Numérique
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FIGURE 5.8 — Graphe de résultats de la seconde expérience a U = 16,7 m/s

(écoulement incompressible : 2.1), qui devient de moins en moins vraie lorsque 'incidence
augmente.

La deuxiéme observation que nous pouvons effectuer est que la valeur de C' que nous
pensions obtenir est trés éloignée de celle effectivement obtenue. Elle n’est cependant pas
aberrante car les 2 théories étudiées donnent C = 2.25 ou C = 4. Ici nous obtenons
C = 3.83.

Nous allons & présent étudier les enseignements par comparaison entre 2 séries d’expérience.
AU = 9.7m/s, nous avons C' = 4.79. Ainsi C semble n’étre non pas une constante mais
dépendre de la vitesse d’écoulement. Cette piste va étre poursuivie attentivement par la suite.

Conclusion

Les enseignements tirés de cette 2e expérience sont rassemblés ci-dessous :
e Le modéle théorique est validé de maniére plus rigoureuse que lors de la le expérience.
e (C n’est pas une constante mais une variable qui varie en fonction de la vitesse d’écou-
lement, et en moindre mesure de l'incidence.

Ambitions a la suite de cette expérience

Nous devons & présent usiner un prototype de forme finale : hémisphérique + cylindre.
Ensuite, nous devrons effectuer de nouvelles expériences en souftlerie afin de déterminer une
table de valeurs de C' fiable en fonction de la vitesse et de l'incidence. Cette table pourrait
constituer une maniére empirique de calculer 'angle d’incidence « en fonction notamment de

C.
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FIGURE 5.9 — Evolution de la valeur de C calculée & ’issue de I’expérience 2

De cette table nous essaierons d’interpoler une fonction de 2 variables (C' = f(U, «a)), et
si cela n’est pas réalisable nous utiliserons cette table lors du traitement numérique du signal
afin de fournir une incidence la plus précise possible.



Chapitre 6

Caractérisation des capteurs de
pression différentielle

L’objectif de cette partie est de caractériser les deux capteurs de pression différentielle
qui seront utilisés pour déterminer l'incidence «. Ces 2 capteurs mesureront respectivement
la différence de pression entre les prises de pression d’incidence haute et basse : AP, ainsi que
la pression dynamique Py, grandeurs toutes deux présentes dans l'expression de « eq. (*).

La caractérisation des deux capteurs consiste & trouver leur plage de mesure ainsi que leur
précision respective. Cette étape est nécessaire pour trouver les bons capteurs & acheter. La
détermination de la précision et de 'intervalle de mesure du capteur repose sur ’estimation de
plusieurs valeurs. Nous avons choisi ces valeurs de fagon & maximiser la précision et maximiser
la longueur de lintervalle de mesure de fagon & comprendre toutes les possibilités et cas de
vol dans notre étude.

6.1 Capteur de pression différentielle de mesure d’incidence

Détermination de la précision

Afin de déterminer la précision du capteur, nous avons voulu trouver la différence de
pression minimale ressentie par le capteur différentiel pour passer d’une incidence ag & une
incidence a; = a9 + da. Ici, da vaut 1° car, la précision sur I'incidence que nous devons
respecter selon le cahier des charges est d’un degré.

Nous avons alors commencé par tracer sur Fzcel, un tableau & double entrée avec, en
abscisse la vitesse U en [km/h], et en ordonnée I'incidence « en [°]. Ce tableau Fig. 6.1 donne
la différence de pression AP telle que :

AP = f(a,U) = % C page - U - sin(27) - sin(2a) (6.1)

Cependant, AP n’étant pas uniquement fonction de l'incidence et de la vitesse d’écoule-
ment, nous avons posé des valeurs arbitraires pour les valeurs dépendant des conditions de

43



44 Chapitre 6. Caractérisation des capteurs de pression différentielle

F1GURE 6.1 — Différence de pression AP en fonction de l'incidence « et de la vitesse d’écou-
lement U

vol, de facon & ce que ces derniéres minimisent la différence de pression. Ainsi, quelques soient
les conditions de vol différentes de celle que nous avons posé pour cette étude, la précision
demandée au capteur sera au moins aussi grande que la valeur calculée ici.

La Fig. 6.1 donnant la valeur de AP pour « et U donnés, nous avons ensuite créé un tableau
donnant le pas de différence de pression mesurée pour deux incidences successives (précision
d’incidence unitaire). Ce tableau Fig. 6.2 nous donne ainsi la précision nécessaire demandée
au capteur pour détecter un changement d’incidence d’un degré pour chaque vitesse.

FIGURE 6.2 — Pas de différence de pression pour da = 1° en fonction de I'incidence « et de la
vitesse U

Afin de trouver la précision demandée au capteur, on cherche le pas de différence de
pression minimum qu’il est possible de mesurer pour passer d’une incidence ag & une incidence
ap = ag + 1°

Cependant, on peut observer sur la Fig. 6.2 que le pas minimal requis par le capteur est
de 0 Pa. En effet, nous n’avons pas encore limité sur le tableau Fig. 6.2 la vitesse minimale a
partir de laquelle nous voulions que l'indication de 'incidence soit donnée.

Rappelons dans un premier temps que ce capteur a pour objectif de donner I'incidence de
l'aéronef a tout instant lors du vol, mais doit surtout étre utile a la connaissance de ’AOA
a l'approche de la vitesse de décrochage Ugyp. En effet, lorsque la vitesse de 1’avion est
inférieure a la vitesse de décrochage, celui-ci ne porte plus : c’est le décrochage. Nous devons
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alors déterminer cette vitesse de décrochage qui nous indiquera la vitesse minimale & laquelle
notre sonde incidencemeétre devra mesurer l'incidence. Pour calculer la vitesse de décrochage
Ustair, on se sert des expressions de la portance F}, et du facteur de charge N, que I'on utilise
pour obtenir :

1
Fz = 5 * Pair * U2 -5 Cz = Ns * Mavion+payload * 9
pair'UQ'S'CZ

& Ng =
2- Mavion+payload * 9

avec !

F, : Portance verticale
Pair : Masse volumique de lair
U : Vitesse relative
S : Surface ailaire
C, : Coefficient de portance
N : Facteur de charge
Mavion+payload - Masse de I'aéronef et sa charge utile

L’instant du décrochage apparait lorsque le facteur de charge devient inférieur strictement
a 1. C’est-a-dire qu’au décrochage, on a : Ny = 0.999... Finalement, on obtient la valeur de
la vitesse de décrochage Ugyy avec :

2- Ng- Mavion+payload * 9
S 6.2
stall \/ Dair - S . Cz ( )

Ainsi, pour les caractéristiques d’un aéronef Gaz’aile 2, on calcule : Ugyy ~ 81 km/h.
Cette vitesse est cohérente avec la documentation, qui indique 83 km/h. Nous minorons la
valeur calculée de 30% afin de s’assurer que le capteur de pression différentielle sera capable
de mesurer AP a tout instant du vol, notamment lorsque les volets sont sortis, ou la portance
augmente drastiquement.

Finalement, on obtient la précision demandée au capteur de pression différentielle en trou-
vant le minimum du pas de différence de pression pour la vitesse minimale de mesure dans le
tableau Fig. 6.2.

Détermination de la plage de mesure

Pour trouver la plage de pression sur laquelle le capteur de pression différentiel doit étre
capable de mesurer AP, on doit chercher la valeur maximale de différence de pression entre les
prises de pression d’incidence haute et basse de la sonde qu’il est possible d’atteindre en vol.
Pour cela, on reprend les tableaux établis précédemment pour I’évaluation de la précision :
Fig. 6.1 et Fig. 6.2.

On peut aisément comprendre que toutes les incidences ne sont pas possibles & atteindre a
toutes les vitesses de vol. En effet, atteindre une incidence de plus de 8° n’est quasiment pas
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possible & une vitesse supérieure & 180 km /h, et ’avion n’est sans doute pas assez résistant
pour subir cela. Ce ne sont que des suppositions, mais quantifions tout cela...

Nous avons donc tenté de trouver un moyen de sélectionner les incidences qui seraient
possibles & atteindre pour chaque vitesse. C’est alors en calculant 'accélération ressentie par
le pilote a bord de 'aéronef pour chaque vitesse et incidence, que nous pourrons déterminer
si cette accélération est supportable ou non, que ce soit pour le pilote, ou par rapport a la
résistance de la structure de ’avion. Nous pourrons alors éliminer les valeurs d’incidence et de
vitesse dont 'accélération résultante est trop grande. Cette accélération est nommeée le facteur
de charge en aéronautique.

Afin de déterminer le facteur de charge ressenti pour une incidence et une vitesse donnée,
nous utiliserons la relation donnant la portance pour un avion :

1
Fz:§'pair'U2'S'Cz

F, : Portance verticale
Pair : Masse volumique de lair
U? : Vitesse relative de I’aéronef
S : Surface ailaire
C, : Coefficient de portance

La connaissance de la portance verticale F, nous permet de retrouver le facteur de charge
N, correspondant directement a ['accélération verticale ressentie par le pilote, en supposant
I’altitude de 'aéronef fixe. Une telle situation peut se produire en cas de manceuvre brusque du
manche, de rafales de vent, de turbulences ou de virage a forte inclinaison. Ainsi, on supposera
dans la suite de I’étude que l'altitude de I'aéronef est fixe.

F,

Mavion+payload * 9

Ng =

avec !

Ng : Facteur de charge
F, : Portance verticale
Mavion+payload : Masse de 'aéronef et sa charge utile
g : Accélération de la pesanteur

On remarque que le calcul de Ny dépend de F, et ainsi de C, et non de l'incidence «.
En effet, le coefficient de portance C, dépend lui-méme du profil de l'aile et de son incidence.
Etant donné une aile spécifique, on peut relier a a C,, mais aucune expression mathématique
ne les relie. Ainsi, il faut connaitre le profil de I’aile de ’avion pour avoir 1’évolution de C, en
fonction de a.

Par exemple, on peut observer en Fig. 6.3 ’évolution du coefficient de portance en fonction
de l'incidence pour une aile NACA 63 412.

Ainsi, connaissant I’expression de Ny en fonction de la vitesse U, du coefficient de portance
C. et des autres valeurs fixées au départ (pair, Cz, S, Mavion+payload), ON peut déterminer les



6.1. Capteur de pression différentielle de mesure d’incidence 47

FIGURE 6.3 — Evolution du coefficient de portance en fonction de I’incidence

incidences ne sont pas atteignables & une vitesse donnée. En effet, en déterminant un facteur

de charge a ne pas dépasser N on est capable d’éliminer les incidences qui, en étant

max?

atteintes a une vitesse donnée, engendreraient un facteur de charge plus élevé que le Ny, . .

On construit alors le tableau a double entrée Fig. 6.4 représentant le facteur de charge N en
nombre de G ressentis en fonction du coefficient de portance C, et de la vitesse U.

FIGURE 6.4 — Tableau évaluant le facteur de charge en fonction de la vitesse et du coefficient
de portance

On peut observer sur le tableau Fig. 6.4, pour chaque valeur d’incidence et de vitesse, le
facteur de charge subi par le pilote et I’aéronef. On sait que lors d’un pilotage « classique »,
Ng ne dépasse quasiment jamais 2G. Cependant, lors de conditions de vol difficiles, les rafales
de vent couplées a un roulis important (jusqu’a 60° environ) peuvent conduire le pilote & subir
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un facteur de charge avoisinant les 3.2G.

Pour nous assurer une marge de sécurité quant a I’évaluation des conditions de vol, et pour
comprendre dans le cadre de notre étude, le cas ou 'appareil ne serait pas dans une situation
de vol prévue ici, nous supposerons que le facteur de charge maximal endurable par ’aéronef
serait de N, .. = 3.8G. De ce fait, en se référant au tableau Fig. 6.4, on peut supposer avec
assurance que tous les cas de vitesse et d’incidence conduisant & un facteur de charge supérieur
strictement a N,

Smazx

ne sont pas des cas réalisables dans la réalité. Ces cas improbables sont
grisés dans le tableau Fig. 6.4.

Finalement, la connaissant du facteur de charge maximum nous permet de supprimer
certaines valeurs de AP impossibles a atteindre en conditions de vol nominales, dans le tableau
évaluant la différence de pression Fig. 6.1.

F1GURE 6.5 — Différence de pression AP filtrée en fonction de I'incidence et de la vitesse

En éliminant du tableau Fig. 6.5 les valeurs de différence pression qui ne seront jamais
mesurées car les cas d’incidences et de vitesses ne peuvent pas se produire, on peut observer
la plage de mesure de AP. Dans ce cas précis (cas du GAZ’AILE 2), le capteur devra mesurer
une différence de pression entre 0 et 1218 Pa. La valeur de différence de pression maximale
sera elle aussi majorée de 30% par sécurité.

Bilan

Meéme si ces résultats dépendent légérement du profil d’aile et des parameétres fixés que
nous avons pris, on peut tout de méme donner les valeurs de précision et de plage de mesure
avec certitude, étant donné les marges que nous avons pris.

e Précision du capteur de pression différentielle d’incidence : = 12 Pa
e Plage de mesure du capteur de pression différentielle d’incidence : ~ 0--- 1500 Pa
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6.2 Capteur de pression différentielle de mesure de pression
dynamique

L’objectif de la caractérisation du capteur de pression différentielle de mesure de la pression
dynamique est de trouver la précision requise ainsi que la plage de mesure sur laquelle celui-ci
devra étre capable de faire ses mesures.

La connaissance de la pression dynamique Py servira au calcul de l'incidence car c’est
un paramétre de ’équation. En effet, pour caractériser ce capteur, on va se servir de cette
équation dans le but de connaitre la précision et 'intervalle de mesure. On rappelle la relation
précédemment calculée pour connaitre I'incidence :

1 . AP
AP

@ Fa= C' - sin(27y) - sin(2«)

(6.4)

En exprimant Py, on se rend compte qu’il varie en fonction de deux paramétres principaux
variant au cours du vol : Py = f(AP,«). C et 7 sont considérés comme des parameétres déja
déterminés.

Détermination de la précision

La précision du capteur différentiel de pression mesurant la pression dynamique correspond
au plus petit intervalle de pression pouvant différencier deux incidences d’'un degré d’écart (voir
1). Ainsi, nous allons nous servir de 1’équation (6.4) pour représenter dans un tableau a double
entrées Fig. 6.6 la valeur de P; en fonction de I'incidence et de la différence de pression. Les
autres paramétres de I’équation sont choisis de telle sorte qu’ils maximisent la plage de mesure
de pression et maximisent la précision.

FIGURE 6.6 — Tableau évaluant la pression dynamique en fonction de 'incidence et de la
différence de pression

En tracant le tableau Fig. 6.6, on se rend compte que la pression dynamique peut étre
calculée sur une plage extrémement grande. En réalité ce tableau est trop complet. On a
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calculé précédemment les plages d’incidences atteignables pour une vitesse donnée. Le tableau
Fig. 6.7 donne les valeurs de AP qui peuvent étre effectivement mesurées pour chaque vitesse
et incidence. Ainsi, le tableau Fig. 6.7 nous donne la plage de différence de pression qu’il sera
possible de mesurer pour chaque incidence sur le capteur mesurant l'incidence. De ce fait, sur
le tableau ci-dessus Fig. 6.6, on peut éliminer un certain nombre de valeurs de P; dont la
valeur de AP n’est pas atteignable pour une incidence donnée. Par exemple, si on se place a
une incidence o = 5°, sur le tableau Fig. 6.5, on observe que AP n’est « mesurable » qu’entre
les vitesses 0 et 190 km/h. Cependant, on sait aussi que la vitesse minimale de mesure sera
égale a :

2+ Ns - Mavion+payload * 9
Usmumwgmz\/ . pa;f“g"gzy 2 2. (1 -30%) (6.5)

Voir la caractérisation du capteur de pression différentiel d’incidence : 6.2

On minore la vitesse de décrochage de 30% afin de nous assurer que tous les cas pos-
sibles en condition de vol seront pris en charge par le capteur. Pour cet exemple, on aura
Us
comprise entre 58 et 577 Pa. Connaissant la plage de AP « mesurable », on peut éliminer,
pour o = 5° les valeurs de P; dont AP n’est pas compris entre 58 et 577 Pa. On réalise ce
procédé pour tous les angles d’incidence, et on obtient le tableau suivant Fig. 6.7.

tall,arer, = 00 km/h. Ainsi, & @« = 5°, on sait que la différence de pression mesurable sera
Allmargin ? ?

FIGURE 6.7 — Tableau évaluant la pression dynamique admissible en fonction de I'incidence
et de la différence de pression

On peut dés lors reproduire la méme méthode de détermination de la précision que pour le
capteur mesurant la différence de pression d’incidence. On réalise le tableau Fig. 6.8 évaluant
le pas de différence de pression dynamique entre 2 incidences successives.

Alinsi, la précision maximale demandée au capteur de pression différentiel de mesure de la
pression dynamique et égale & la valeur minimale de ce tableau Fig. 6.8. On minimisera cette
valeur de 30% pour des raisons de sécurité.
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FIGURE 6.8 — Pas de différence de pression dynamique admissible entre deux incidences suc-
cessives en fonction de lincidence et de la différence de pression

Détermination de la plage de mesure

La plage de mesure de la différence de pression pour la mesure de la pression dynamique
est trés simple a évaluer une fois que la précision I’a été. En effet, on utilise le tableau Fig.
6.7 représentant Py en fonction de l'incidence et de la différence de pression AP. La valeur
minimale de la plage de mesure de pression que le capteur doit étre capable d’évaluer est zéro,
tandis que la valeur maximale de cette plage est donnée par la valeur maximale du tableau
donnant Py Fig. 6.7. On majorera cette pression maximale de 30% pour des raisons de sécurité
également.

Bilan

Méme si ces résultats dépendent légérement du profil d’aile et des paramétres fixés que
nous avons pris, on peut tout de méme donner les valeurs de précision et de plage de mesure
avec certitude, étant donné les marges que nous avons pris.

e Précision du capteur de pression différentielle de pression dynamique : ~ 30 Pa
e Plage de mesure du capteur de pression différentielle de pression dynamique : = 0 - - - 4000 Pa
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Positionnement de la sonde
incidencemeétre

Le positionnement de la sonde est une question qui se pose depuis le début du projet.
Cependant, nous n’avions pas encore réalisé de simulations pour observer le comportement
du flux d’air aux alentours de l’aile pour se faire une idée de la position effective a laquelle
nous placerions I'instrument. Nous pouvons observer sur la Fig. 7.3 la direction des particules
d’air autour d’une section d’aile. On suppose cette section loin du fuselage. En effet, autour
celui-ci, le flux d’air est tourbillonnant da & la rotation de I’hélice au niveau du nez.

FIGURE 7.1 — Représentation du flux tourbillonnant autour du fuselage

Le cahier des charges que nous nous sommes donné (1) nous impose une précision sur la
mesure d’incidence de 1°. Ainsi, le placement de la sonde s’avére étre compliqué étant donné
que la direction du flux d’air change de plus d’un degré aux alentours de l'aile. L’idée initiale
était de positionner l'instrument juste en dessous du bord d’attaque de l'aile. Cependant,
aprés avoir effectué la simulation, on observe que ce positionnement voit un flux d’air arriver
n’ayant pas la méme direction que celle de P'air & l'infini. L’objectif est alors de déterminer la
meilleure position répondant aux critéres suivants :

e Positionnement peu encombrant par rapport au passage des usagers de ’avion

e Faible compensation angulaire de la mesure (la quantification sera réalisée a 1’avenir)

e Fixation a l'aile ne dégradant pas les capacités de résistance ni efficacité de cette
derniére

e Esthétisme suffisant pour un aéronef léger

93
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7.1 Etude du comportement du flux d’air autour de Daile

Aile de référence

Pour étudier le comportement de l'air aux alentours d’une section d’aile éloignée du flux
tourbillonnant du fuselage, nous devons nous fixer un profil d’aile référence sur lequel baser
nos modélisations. Ce profil sera un NAcCA 63 415, Fig. 7.2, c’est le profil se rapprochant
le plus de celui qui équipe 'ULM GAz’AILE 2. C’est en effet sur cet aéronef léger que sera
expérimenté le prototype final de I'instrument une fois ce dernier terminé.

021 —— 63415

0.1 ———————

— T —a

——
e
0.0 '__‘__4’__._-—9 —
e

Rl S S

—0.1

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

FIGURE 7.2 — Profil d’aile NAcA 63 415

Modélisation fluidique de D’air

Nous avons donc réalisé des modélisations fluidiques sur ANSYS Fluent afin d’observer
dans un premier temps le comportement du flux d’air autour de I'aile. Un exemple de résultat
de simulation est montré en Fig. 7.3 ot 'on peut apercevoir le flux d’air autour de Iaile & une
incidence de a = 8°.

FIGURE 7.3 — Evolution de la direction du flux d’air aux alentours d’une section d’aile supposée
loin du fuselage & @ = 8°
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On peut alors observer que jusqu’a 1 métre autour de 'aile, le flux change déja de direc-
tion par rapport & sa direction & l'infini. Ceci est la raison pour laquelle nous avons décidé
qu’il faudrait trouver un moyen de compenser ce changement de direction aux yeux de notre

instrument.

Par exemple, si & une incidence réelle o, = 0°, le flux dévié donne a la sonde 'impression
de détecter une incidence effective a.ry = 2°, alors il faut que notre sonde donne comme
résultat au pilote : @ = 0°. Nous devons compenser I'erreur induite par le changement de

direction du flux d’air da & la présence de l'aile.
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7.2 Détermination de la compensation maximale admissible

La forme de l'instrument a été élaborée dans le but de mesurer des incidences allant de
—5 & +20° d’apres le cahier des charges (1). La téte de sonde, telle qu’elle a été désignée n’est
en effet pas capable de mesurer n’importe quelle incidence dia a la validité des hypothéses qui
restent valides pour une certaine plage d’incidence (voir 2.1).

FIGURE 7.4 — Illustration des limites du design de la sonde

Sur la Fig. 7.4, on observe que lorsque le vent & l'infini a une incidence maximale par
rapport a notre cahier des charges, c’est-a-dire 20°, I’angle entre la direction du vent & ’infini
et la prise de pression d’incidence opposée est de 45°.

Selon les modélisations que nous avons réalisées pour trouver ’angle & partir duquel on observe
un décollement de la couche limite (voir 4)), on sait qu’au-dela d’un angle de 50°, le modéle
théorique que 'on a établi n’est plus valable.

Cependant, si pour une incidence de 20°, 'instrument mesure par exemple un angle par rapport
a la direction des particules de 28°, alors la prise de pression la plus éloignée se verra située
dans la zone séparation de I’écoulement. La théorie ne sera plus valable et la mesure d’incidence
sera fausse.

Ainsi, on établit Fig. 7.5 le graphe donnant les compensations positives et négatives admissibles
pour chaque incidence, et on nommera celle-ci la zone d’admissibilité.

Ainsi, pour une valeur d’incidence a = 15°, la compensation admissible s’étale entre
+10° et —40°, afin que la mesure d’angle par rapport & la direction du flux d’air au niveau de
la téte de sonde soit comprise dans une plage angulaire ot I’on n’observe pas de décollement
inertiel de la couche limite.
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FIGURE 7.5 — Plages de compensations admissibles pour chaque valeur d’incidence
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7.3 Choix de la position de la sonde

On cherche alors les positions de téte de sonde pour lesquelles la compensation & appliquer
se situe dans la zone d’admissibilité Fig. 7.5 quel que soit ’AOA. C’est en tragant sur ANSYS
Fluent, pour chaque valeur d’angle d’incidence, la différence entre direction des particules d’air
et leur direction a l'infini que 'on trouve des positions de téte de sonde dont la compensation
effective & chaque incidence est dans la zone d’admissibilité. Ceci est résumé par :

Va € [*507 200]7 Acomp,min < Qeff — Qoo < Qcomp,mazx

FIGURE 7.6 — Champ de la différence a.rs — aoo autour d’'une section d’aile loin du fuselage

Ainsi, on cherche la position relative de la téte de sonde par rapport au bord d’attaque de
Paile minimisant la compensation moyenne sur Uintervalle « € [—5°, 20°].
Aprés de multiples simulations sur ANSYS Fluent, on trouve la position idéale relative au
bord d’attaque de ’aile suivante :

Pyrove = (X,Y) = (35,—140) [mm|

Cette position est illustrée Fig. 7.7.

On peut observer Fig. 7.8 ’évolution de la compensation requise au point Pp.op. pour
chaque incidence «a. Cette compensation est relativement faible et reste dans la zone de com-
pensation pour toutes les incidences a € [—5, 20°].



7.3. Choix de la position de la sonde
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FIGURE 7.7 — Position relative au bord d’attaque de la téte de sonde

FIGURE 7.8 — Evolution de la compensation au point Pyrope pour o € [—5°, 20°].
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7.4 Le probléme du braquage des volets

Nous avons finalement voulu modéliser le cas de vol o, lors des phases d’approche, de
finale, ou autre, I’aéronef aurait les volets dépliés. Ceci est en effet, une phase de vol a prendre
trés sérieusement en considération, car c’est lors de ces phases la que le risque de décrochage
est le plus élevé. La phase d’atterrissage nécessite aussi une indication précise de 'AOA car
elle permet au pilote de se poser en étant le plus lent possible sans pour autant décrocher.

Seulement, lorsque nous avons fait les simulations, nous avons obtenu notamment le résul-
tat Fig. 7.9.
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FIGURE 7.9 — Comparaison de la direction du flux d’air avec (rouge) et sans volet braqué
(bleu)

Cette différence extrémement significative nous a premiérement surpris, et suite a de
multiples interrogations et quétes de modifications, nous n’avons pas abouti a un résultat
concluant.

En effet, la compensation & effectuer lorsque les volets sont braqués différe de plus de
35° par rapport a celle volets rentrés. Cette compensation n’est pas comprise dans la zone
d’admissibilité définie Fig. 7.5. Ainsi, la position Pp.qpe initialement choisie ne convient plus.

De plus, aprés de nombreuses heures de recherches supplémentaires, il s’avére que la diffé-
rence de direction de flux entre la position rentrée et braquée des volets est trop importante
pour pouvoir se concentrer dans la zone d’admissibilité Fig. 7.5.



Conclusion

Ce projet prend fin lors de la fin de I'année 2022, aprés plus de deux ans d’investissement
personnel trés conséquent, tant en termes de temps qu’en terme d’adaptation et d’apprentis-
sage. Malgré toutes les embtiches dont tous les projets passionnants ont le secret, cet inves-
tissement aura largement porté ses fruits, malgré le fait que ce projet n’aboutisse finalement
pas la o0 on 'aurait souhaité.

Ce projet nous a tout d’abord apporté bon nombre de connaissances, de compétences supplé-
mentaires, précieuses, et notamment complémentaires & notre formation d’ingénieur mécanique
a 'INSA Toulouse.

Finalement, en prenant du recul sur ce magnifique projet, tant dans son sujet que pour ce
qu’il nous a permis d’apprendre et d’accomplir, nous pouvons constater le fruit de notre travail.
En effet, aprés avoir eu I'idée du projet, nous avons mené & bien un état de 'art complet, et
en avons conclu qu’a terme, l'incidencemétre serait potentiellement commercialisable.

Fort de ces informations, nous avons ensuite apporté la preuve de faisabilité technique
théorique associée au projet en élaborant la relation liant 'angle d’attaque d’un aéronef a la
différence de pression sur des points spécifiques d’une sphére soumise & un écoulement d’air.
Cette relation étant basée sur des hypothéses, nous avons fait vérifier ces derniéres par des
professeurs expérimentés sous accord de confidentialité. La véracité des hypothéses a ensuite
été étudiée lors des multiples simulations et expériences, afin d’extraire précisément les limites
de notre modéle théorique.

Nous avons pu, par le biais des modélisations informatiques, simulations et expériences dé-
terminer les parameétres dimensionnants et a dimensionner, afin d’en définir leur valeur. Pour
ce faire, nous avons construit des outils de dimensionnement & 'aide de multiples modéles
théoriques ou simulés comme ’expression du facteur de charge, ou encore ’écoulement de ’air
autour d’une aile d’aéronef.

Ces outils ont aussi permis de dimensionner les capteurs de pression différentielle dont nous
aurions eu besoin pour finaliser ce projet.

Enfin, nous avons dans un premier temps conceptualisé un prototype a trés bas cott, de
sorte & pouvoir vérifier la véracité de notre théorie facilement et rapidement, et ainsi avoir une
idée relativement précise de la direction que prendrait le projet par la suite. Fort des résultats
de cette premiére expérience et aprés la conceptualisation d’un nouveau prototype, nous avons
usiné celui-ci afin d’obtenir des résultats plus précis et sur lesquels nous pourrions réellement
nous appuyer.

Les résultats concluant de ces expériences sur les deux premiers prototypes nous ont mené a
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envisager trés concrétement la viabilité technique du projet, en plus de sa validité théorique.

Malgré toutes ces phases accomplies et dont les résultats étaient plus que satisfaisants, il a
été décidé de mettre un terme (au moins momentané) au projet. Les deux raisons principales
a cet arrét & retenir sont les systémes présentés par la concurrence, ainsi que la difficulté
importante & intégrer notre systéme sous une aile d’aéronef.

En effet, la récente commercialisation d’un tel systéme par la concurrence, utilisant la méme
technologie que celle que nous développons nous empéche a présent d’envisager de déposer un
brevet.

D’autre part, la difficulté que nous avons rencontré lors des derniers mois du projet est la
complexité d’implémentation de la sonde incidencemeétre sous l’aile d’un avion. Cette phase
d’intégration pose de gros problémes de calibration. La concurrence elle-méme n’a pas st
gérer ce probléme d’intégration, et demande actuellement & ses utilisateurs de calibrer eux-
mémes leur capteur d’incidence. Cette calibration est pour nous quasiment insolvable si on
doit prendre en compte les différents braquages des volets.

Finalement, malgré tout ce que ce projet a pu nous apporter, tant en termes d’expérience,

qu’en maturité de réflexion d’ingénieur, ou encore en capacité & mener un projet d’ingénierie
complexe, celui-ci ne correspond plus exactement & nos aspirations professionnelles et nos va-
leurs.
L’aviation légeére étant en trés grande majorité un loisir pour les amateurs, celle-ci reste une
activité a haute consommation carbone, et ne s’inscrit pas dans la transition écologique qui
se doit d’étre mise en place au plus vite. Cette aspiration écologique et respectueuse de ’envi-
ronnement nous tient de plus en plus & coeur ces derniéres années, et nous ne retrouvons plus
cette valeur dans ce projet. Malgré le fait que ce dernier ait vocation & améliorer la sécurité
en vol, il encourage en un sens la pratique de 'aviation légére, ce qui ne va pas dans le sens
de la transition écologique que nous souhaitons mener activement.

Le prototype final de la sonde incidencemétre que nous nous apprétions & réaliser sera
usiné en mémoire de ce projet.
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