VoL HORIZONTAL UNIFORME

Forces :

Trois forces :
- Le poids (P ) du a la pesanteur
- La traction des hélices ou la poussée des réacteurs (Tu ) du aux
moteurs.

- La résultante aérodynamique (R ) du a ['air.

Elles se décomposent suivant deux axes :

- Un axe de sustentation
- Un axe de propulsion

Axe de
sustentation

Rygommmmmeeeeed Fz

X1
Tusing
L C\=a
Axede ____ N > FX = Tucos o' \
propulsion a %J v

X
X




Equilibre :

L’équilibre va se faire suivant les deux axes ce qui donne :

- Axe de sustentation :

- Axe de propulsion :

P=Fz+Tu sincx
Fx=Tu cosa

En croisiéere, on peut dire que sina=0 et cos & =1, ce qui donne :

- Equation de sustentation :

- Equation de propulsion :

Equation de vol :

Equation de sustentation : P = Fz

En fonctionde : - pzetV

-oetV

-VE

Equation de propulsion : Tu = Fx

En fonctionde : - pzetV

-OetV

-VE

P=Fz

Tu = Fx
1 2

P EpZSV Cz
1 2
1 ;

P EpO-SVE Cz
/ ;

Tu EpzSV Cx
1 2

Tu E'OO-SV Cx
1 5

Tu E'OO-S Ve® Cx

Nota : P et Tu en newtons, p en kg/m3, Senm’ et Venm/s



Equation de propulsion simplifiée :
/ 2
(1)> P = 5 po S Vee Cz

(2)—>Tu = épaS Ve’ Cx

Nota: Tu = Tn en newtons et P en newtons

Courbe « Planeur » :

Un avion est composé de deux grands ensembles :
- Le planeur (cellule et équipements) avec ses caractéristiques

aérodynamiques.
- Le ou les moteurs avec leurs caractéristiques de poussee, de

traction ou de puissance.

Courbe Wn = f(V)

Wn=TnxV

Whn (puissance nécessaire) en watts
Tn (traction nécessaire) en newtons
V (vitesse) en m/s

Cx
Ccz’

La Wn sera minimale quand



En résume :

Wn min correspond a :

3 et estsitué entre A4 et A2 :

2 3

Cx . Cx* . Cx . Cz
Mmin ou —— min ou ——— min ou —— max

NCZ Cz Cz Cx

Influence de I'altitude (Zp) sur Wn :

Whno
Pour un méme incidence et un méme poids : Wn =

Jo

Pour les vitesses : V =

S1s

Influence du poids (P) sur Wn :

3/2
o 3 ) Wn: P>
Pour un méme incidence et un méme altitude : = —
ni P
. Vo P:
Pour les vitesses : — = ,[—

Vi P
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Courbe « Moteur » :

GMP (Groupe Motopropulseur) :

La puissance moteur est égale a : Wm = CmX @
La puissance utilisable est égale a : Wu = WmXxmnh

Courbe Wu =f(Vp)

- Le variations de Wu avec V sont dues aux variations de nh avec
V.

a Wm = Cte et V qui augmente, on a :
-nh. wu
- puis, nh = Cte Wu = Cte
- ensuite, Th' Wu'\

- Influence de I’altitude (moteur atmosphérique) :

Si Z 7 débit masse air N~ débit carburant ¥ Wm S Wu V.

Consommation (Csp) :

C’est la consommation horaire par unité de puissance.

Ch
Csp=—
P Wm

Unités :

- Csp en kg/Cv.h

- Wmen Cv (1Cv = 736 watts)
- Chen kg/h

Ordre de grandeur : Csp = de 0,2 a 0,3 kg/Cv.h



GTR (Groupe Turboréacteur) :
La poussée utilisable est égale a : Tu = Qa(W =V )
Qa = Qté d’air W = Vitesse d’éjection
QOc = Qteé de carburant V = Vitesse d’entrée

Courbe Tu =f(V)
- En mécanique du vol on considerera qu’elle est indépendante de
la vitesse. Pour un nombre de tours ou EPR (Engine Pressure
Ratio) donnés la variation avec la vitesse est faible jusqu'a une
certaine vitesse.

- Influence de [’altitude :

SI'Z/QCZ NQC NTu v
En faitTuz = Tuos" . On consideérera K = I ce qui signifie que la
poussée diminuera proportionnellement a la densité de [’air.

Courbe Wu =f (V)

Nous savons que W = T.V d’ou Wu (réacteur) = Tu (réacteur) x V

Consommation (Csp) :

C’est la consommation horaire par unité de poussée.

Csp = Ch
Tu
Unités :
- Csp en kg/N.h
- Tu en Newtons
- Chen kg/h

Ordre de grandeur : Csp =de 0,035 a 0,06 kg/N.h



GTR (Groupe Turbopropulseur) :
La puissance utilisable totale est donnée par

- L’hélice : Wu hélice =Wm.nh
- La poussée résiduelle : Wu réacteur =Tur.V

Donc : Wu totale = Wu hélice + Wu réacteur
Wu totale = (Wm.nh )+ (Tur.V )

Courbe Wu = f(V)

Wu hélice est une Cte comme pour le GMP
Wu réacteur est une fonction de la vitesse comme pour le GTR.

Consommation (Csp) :

C’est la consommation horaire par unité de puissance.

Ch
Csp=——
P Wm

Unités :

- Csp en kg/Cv.h

- Wmen Cv (I1Cv = 736 watts)
- Ch en kg/h

Ordre de grandeur : Csp =de 0,15 a 0,18 kg/Cv.h



Diagrammes :

OL4 incidence de Cz max

L3 inidence a laqualle Wn et Mini
(L2 incidence de f max
00 incidence de Cz=0

Zeme régime 1es régime

C’est I'association de la courbe planeur et de la courbe moteur.

Quand Wu = Wn ou Tu = Tn ’avion est en palier.
Elle définit deux régimes de vol :

- le I°" régime quand Wn ou Tn et V varient dans le méme sens.
- Le deuxiéme régime quand Wn ou Tn et V varient en sens
inverse.

Pour un GMP ['incidence de séparation des deux régimes de vol est 03,
incidence de Wn min.

On constate qu’au second régime moins on veut aller vite en vole en palier
plus il faut augmenter a puissance.

Pour un GTR !’incidence de séparation des deux régimes de vol est 02
incidence de finesse max.



Pour un GTP l’incidence de séparation des deux régimes de vol est située

entre 03 et 02. Cette incidence dépend des caractéristiques du moteur,
plus précisement de la répartition entre Wu hélice et Wu réacteur.
Energie totale :

En vol en croisiere, en régime stabilisé :

Energie total = Energie cinétique + Energie potentielle
I
E totale=3 mV:+mg z=Cte

Et=Ec+ Ep=_Cte

A tout gain ou perte d’altitude correspond une perte ou un gain
de vitesse.

- En différentiant : m AV + m g Az=0

1
Az=———Vm . AV zenft, Vmet Vet kt
11,3

- Altitude totale :

1
E totaleZE mV’+mg z=Cte



Application numérique :

Un avion de masse 140 tonnes, vole en palier a 5000 métres en
atmosphére standard. 1l a une surface alaire de 270 m’ et une polaire
pouvant étre assimilée d une parabole d’équation Cx = 0,015 + 0,05 CZ°.
(g =981 m/s’)

Calculer le Cx de profil :

Cx=Cxp+Cxi=0,015+ 0,05
Cxp =0,015

Calculer allongement (2) :

c? i i
Cxi=—— — 0,05=— — A= — 1=6,366
T.A TA 7.0,05
Calculer I’envergure (B) :
BZ
/7,=T—> B=+A1.8 - B=./6,366x270 — B=41,47m

Calculer la finesse max (f max) :

On sait que :

. a 1
x fmax=2a Czfmax ‘/b f max ‘/4ab

Cx fmax =2x0,015=0,03
Cz 0,547

0.015 _ 0,547 S max = Cx 0,03
0,05

=18,23

Cz f max =

Ou alors :

f max = \/1 = \/1 =18,26
dab  \ 4x0,015%0,05



Calculer la Vv de f max (Vp de f max) :

Equation de sustentation :

2P
pzSCz

1
P=§pzSVZCZ - V=

20-5 15
= ="=06

PE= 0v5 = 25

O'ZE — pz=po.c — pz=1,225%0,06

00

2 %x140000%x9,81
1,225 %0,06x270%x0,55

meaxz\/ =158,6m/s

Calculer la VE de f max (VE de f max) :

VE
On sait que : Ve=— — VeE=VpAJo
Jo

Ve=158,6.0,6 =122,85m/s

Calculer la traction ou poussée nécessaire (Tn) pour voler en palier a
Dincidence de finesse maximale :

Equation de propulsion simplifiée :

tuetn P - 140000x9,81
f 18,23

=75337newtons



Calculer la puissance nécessaire (Wn) a laltitude de vol et a Uincidence
de finesse maximale :

Wn=TnV — Wn=75337x158,6=11948 448 watts

11948448
736

Wn=11948 kW =16234Cv

En Cv=

Calculer la puissance nécessaire (Wn) a ’altitude de vol de 10000 m et a
Dincidence de finesse maximale :

05000 =0,6 — Wnso00=16234Cv

20-10
010000 = =0,3
20+10
K
Wnso00 = _a
Whnsooo 0,6 «10,333
Wnioo00 K 0.6
Wi _ ,
110000 = 0333
Wn 10000 = Wnso000 . 0.6 =16243 0.6 =21791 Cv



A cette altitude (10 000m) si ’avion se déleste de 10 tonnes, toujours a la
méme incidence,
Calculer Wn :

3 3
an)t = KN 140 — Wniszor = Wniqor . (130)
n130¢ K\/13()3 140

Wniszor = 21791 . (530

3
) =19 498Cy = 14 351kW
40

Calculer V :
K
Vsooo 40,6 \/(),333
Vioow K 0,6
0,333
V 10000 = V 5000 . 0.6 = =2129m/s
0,333

Viaw: K~N140 ]30

— = — Vizoe=Viw
Vi K130 S 77

Vizoe=212,9. fBO 205 m/s
140

Calculer VE :

Ve=V.\Jo =205.0333 =118,30m/s



VOL EN MONTEE RECTILIGNE UNIFORME

XX

S, :”G: . N x

Equilibre :

L’équilibre va se faire suivant les deux axes ce qui donne :

- Axe de sustentation : Pcos Y= Fz
- Axe de propulsion : Tu=Fx+P siny

Les angles de montée dépassent rarement 10° donc le cos Y peut étre
simplifié a 1 (cos 10 = 0,98 ) ce qui donne :

- Equation de sustentation : P=Fz
- Equation de propulsion : Tu =Fx+Psiny

Application numérique :

Pour faite monter un avion de masse 100 tonnes suivant une pente de
montée de 10°, quelle augmentation de poussée doit afficher le pilote ?

ATu = Psiny ATu =100000. 9,81. sin10°
=170 349 N



Performances :

Les performances qui caractérisent la montée sont :

- La vitesse ascensionnelle, vz (vario)

A"
[ Sin ==
Y 4 V
Vp
Wu—-Wn AW
vz = =
P P

- La pente de montée (¥) :

vz Tu 1 Tu 1

tgy="2="1_~ Po%=100] -~
TP [P fj

Nota : Dans cette formule si on emploie :

- La Vp, on obtient la pente air
- la Vs, on obtient la pente sol

t 7/air—E t ;/sol—E
& Vp & Vs
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Courbe vz = f(V) :

GMP (Groupe Motopropulseur) :

La vitesse de pente max (Vymax) est appelée Vx (Pente air).
La vitesse de ascensionnelle max (Vz max) est appelée Vy.

- vz max correspond a l'incidence 03 de Wn min.

- Ymax correspond a l'incidence & > a3 ; est fonction de la Wu,
donc de la Wm.

L’avion ira d’autant plus haut que la différence de W sera grande, c’est a
dires quand Wm sera maximale et que Wn sera minimal (O3 ).

L’incidence plafond de propulsion est donc l'incidence 03 de Wn min.

Influence des trains :

A la sortie des trains on constate une augmentation de trainée (Cx) tandis
que Cz reste inchangé.
On a donc :

-Vzmax v

- Ymax ¥

Influence des volets hypersustentateurs de bord de fuite :

Lorsque le braquage des volets augmente :
- Vzmax N un peu d’abord, beaucoup ensuite.

- Ymax 7 puis ¥
Pour le décollage il faut avoir un braquage moyen / faible.

Influence de la panne moteur :

Si on conserve la méme vitesse Vz max et ymax v
Avec N-1 on a la Vz max pour la méme incidence et la pente max pour une
incidence légerement plus faible qu’avec N.



GTR (Groupe Turboréacteur) :

La vitesse de pente max (Vymax) est appelée Vx (Pente air).
La vitesse de ascensionnelle max (Vz max) est appelée Vy.

- vz max correspond a l'incidence & < Q2 ; est fonction de tg O,
donc de la Tu.

- Ymax correspond a l'incidence 02 de finesse max.

On constate que sur GTR que les vitesses de meilleures performances de
montée sont obtenues a des incidences relativement faibles, donc a des
vitesses élevées.

L’avion ira d’autant plus haut que la différence de W sera grande. Mais

plus Daltitude augmente plus la poussée diminue, donc le plafond de
propulsion sera lorsque la courbe planeur et la courbe moteur seront

tangente, soit a l'incidence 02 de finesse max.

Calcul du plafond de propulsion :

A laltitude plafond, I’avion est en palier donc : Tu: =1Tn
Tu, est la poussée a [’altitude plafond : Tu: = Tuo.o
Tn est la poussée nécessaire pour voler a l’incidence de vol choisie (ici

2, finesse max pour avoir Z max). 1n =
f max

On peut donc calculer la densité de cette altitude plafond.

5 20-Z _Tn
2047 Tuo

GTP (Groupe Turbopropulseur) :

vz max et Ymax sont obtenue a des incidences non remarquables.
Elles dépendent des caractéristiques des GTP.



VoL EN DESCENTE RECTILIGNE UNIFORME

Equilibre :

L’équilibre va se faire suivant les deux axes ce qui donne :

- Axe de sustentation : Pcos Y= Fz
- Axe de propulsion : Tu+P siny=Fx

Les angles de montée dépassent rarement 10° donc le cos y peut étre
simplifié a 1 ce qui donne :

- Equation de sustentation : P=Fz

- Equation de propulsion : Tu+ P siny=Fx
Si la traction est nulle (Tu = 0), on n’a affaire qu’au planeur ce qui

donne :

- Equation de sustentation : Pcosy=Fz



- Equation de propulsion : P siny=Fx

Performances :
Les performances qui caractérisent la descente sont :

- La vitesse descensionnelle, v’z (vario)

N P

Wn

Dans le cas d’un planeur : v' z =——

- La pente de descente () :

oyl Tt
g 7P

Nota : Dans cette formule si on emploie :

- La Vp, on obtient la pente air
- la Vs, on obtient la pente sol

! !

t 7air—v—z t 7S01—VZ
£ Vp £ Vs




1
Dans le cas d’un planeur : 1g Y =—:

Courbe v’z = (V) :

Cas du planeur seul :

- v’z mini correspond a l'incidence O3 de Wn min.
- Ymin correspond a l'incidence 02 de finesse max.

Autonomie maximale d’un planeur : C'est-a-dire temps de vol maximal
pour une altitude donnée Z ?

tvol =—
v'z

t vol maximal pour v’z minimal, donc l'incidence 03 de Wn min.

Rayon d’action maximal d’un planeur pour une altitude donnée Z ?

gy= cequidonne D =Zx f

zZ 1
D f

D maximal a l'incidence 02 de f max..

Influence du moteur :

On a donc :



-SiWmZ” Wu7 vz N ety N (les valeurs absolues de v’z et
diminuent).
- Parallélement si Wu 7, la vitesse de pente minimale ~

Influence des volets :

La valeur absolue de la pente minimale augmente avec le braquage des
volets.

La Vz minimal varie peu aux faibles braquages puis augmente aux forts
braquages.

Application numérique :

Deux avions identiques A et B quittent au méme moment un niveau X pour
descendre au niveau Y. La vitesse de descente en VE est imposée et égale a
la vitesse de croisiere normale. Elle est la méme pour les deux avions.
Sachant que ’avion A est plus lourd que le B, lequel atteindra le premier
le niveau Y ? Lequel parcourra la plus grande distance entre X et Y ?

A franchira la plus grande distance (incidence de f plus proche de f max)

B atteindra le premier le niveau Y (incidence de f plus loin de f max donc
perte d’altitude plus rapide).

Equivalence Pente-Accélération :

Lo . mg )
1% de pente donne une force T sur la trajectoire égale a ——, soit une

accélération de & #0,Im/ s’

0,Im/s=0,2kt
Donc : 5 1% pente — + 0,2kt /s
0,Im/s” =0,2kt/s



Application numérique :

A Z = 0 un avion est stabilisé a 130 kt sur une pente d 5 %. Sans

réajustement de la poussée, [’'avion est mis en palier. Quelle est sa
variation de vitesse en 5 secondes ?

AV ==02kt/s x 5% = —1kt/s

Donc en 5 secondes : AV =— 5kt — 125kt au badin

FACTEUR DE CHARGE (n)

Le facteur de charge est le rapport de la portance Fz sur le poids P.

Forces :

y
AS
h ¢ = Inclinaison latérale
Fc = Force centrifuge
\% P = Poids de l'avion

R = Rayon de virage
Pa = Poids apparent dans le plan
de symétrie, |a bille est au milieu




Facteur de charge :

Fz P
n=— or Fz=Pa=
P cos @
Donc :
/
n =
cos @

Rayon de virage :

2
R= d et _898
1gQ.g V
On peut établir que :
V: Vo @R
1gQp= = = (wenrad/s)
Rg g g

@ = la vitesse angulaire ou le taux de virage en deg/s ou en rad/s

Taux 1 (taux standard) correspond a un virage de 180°/min ou
encore Trad/min :

_180°

=3°
4] 50 /s

V4
ou a):%:(),05md/s



Taux 2 c’est le double du taux 1, 360°/min correspondant a @ =
6%s ou 0,1 rad/s

Puissance en virage a Z et vitesse constante :

Wmvir =Wm . \/l’l73

Vvir:V.\/;

Virage derapé :

Pour une inclinaison donnée, Fc est trop important d’ou Pa est plus élevé
qu’en virage correct, bille au milieu. Pa n’est pas dans le plan symétrique,
la bille n’est pas au milieu.

Remeédes :

- Diminuer Fc
- en diminuant V
- ou en augmentant R (action au palonnier)

- Augmenter @



Virage glissé :
Pour une inclinaison donnée, Fc est trop faible d’ou Pa est plus faible

qu’en virage correct, bille au milieu. Pa n’est pas dans le plan symétrique,
la bille n’est pas au milieu.

Remedes :
- Augmenter Fc

- en augmentant V
- ou en diminuant R (action au palonnier)

- Diminuer @
Boucle normale :

V et R sont constants.




2
En A (ressource) : n=1+—

-8
2
EnC: n= V—— 1
Rg
VZ
EnBetD: n—=——
Rg
L arrondi :

L’arrondi est un arc de cercle qui relie la trajectoire de descente au sol.

2

Le facteur de charge a l'impact : n=1+ R_
-8



Si pour le confort des passagers on désire que n<12ona:

0,2g
V

w < W en rad/s, g en m/s’ et Ven m/s

si @), cadence de rotation, est exprimée en °/s et V en kt :

220

w°/s <——
Vikt)
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Synthése des formules :

1

n= Vvirage = V\/E
cos @
2
R= a et _898
1gQ.g V
v’ h ho vV’ v’
gp=— — tgp=— donc —=—— — h=—
R.g R R Rg g
0,2.g 220

Sin<0,2 alors @Wrai/s=——=— ou @ /s=
Vim/s) V(kt)

En descente ou montée: n=cosy

2 2 2

Ressource: n=1+—— Boucle: n=——-—1 Autre: n=——
Rg R.g R.g

Rafale front AV : n=1+2% Rafale front AR: nz]—Z%
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POINTS CARACTERISTIQUES DE LA POLAIRE

Avions équipés de GMP

1) Vitesse minimale :

2P
pz S Czmax

-V min=
- Vitesse minimale a [’incidence 0 de Cz max.

2) Séparation des deux régimes de vol a l'incidence 04 de Wn min.

3) Autonomie max (régime adopté en attente) :

- C’est le temps de vol maximal de I’avion.

Q

- ==
Ch

- Autonomie maximale a l’incidence o de Wn min.
- Autonomie maximale a la plus basse altitude possible

4) Rayon d’action maximal ou maximum Range (RAM ou MR)

- C’est la distance maximale franchissable.

- ng avec CdZC—h
cd Vs

- Rayon d’action maximal a l'incidence 04 de f max.

- Rayon d’action maximal avec :
- Vent nul (Ve = 0) en @, incidence de f max.
- Vent arriere (Ve > 0) a o> o
- Vent arriere (Ve < 0) a o< ¢



5) Plafond de propulsion a l'incidence 04 de Wn min.

6) Montée :
- Vz max a lincidence @ de Wn min.
- y max (pente air) a une incidence 0> Q;, fonction de Wm.

7) Descente :
- V’z min a incidence ¢ de Wn min.
- Ymin (pente air) a une incidence 04 de f max.

8) Synthese sur la polaire

................................................ » \fitesse min de vol
___________________ » Y max (montée)

—————————————————————— + Seéparation des 2
régimes de vol

_______ » Autonomie max
_______ » Plafond de propulsion

_______ » Vz max (montée)
- - - » Rayon d'action max 2
par vent arriere R » Vz min (descente)

O (finesse max) - - - - ------- -~ ———mm— - » Rayon d'action max
! parVe=0
bmmmmman » 7 min (descente)

=== # Rayon d'action max
par vent debout

04 incidence de Cz max

L3 inidence a laguelle Wn et Mini
CL2 incidence de f max

Cl0 incidence de Cz =0

Cx
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Avions équipés de GTR

1) Vitesse minimale (idem GMP) :

) / 2P
-Vmin= |————
pz S Czmax

- Vitesse minimale a l'incidence @, de f max.

2) Séparation des deux régimes de vol a l'incidence 04 de fmax.

3) Autonomie max (régime adopté en attente) :

- C’est le temps de vol maximal de l’avion.

Ch
- Autonomie maximale a l’incidence @, de f max.

- Max maximorum en adoptant en plus, le nombre de tours
optimal a Z optimal (alt élevée car N opti est voisin de N maxi).

-t

4) Rayon d’action maximal ou maximum Range (RAM ou MR)

- C’est la distance maximale franchissable.

Ch
-D=—— avec Cd=—
Vs
- Rayon d’action maximal a l'incidence ¢ correspondant a
Cx .. In ..
minimal , ou encore @ — minimale

Jcz Vp

- Rayon d’action maximal en volant a la plus haute altitude
possible.

- Rayon d’action maximal en adoptant I’altitude de vol optimale a
laquelle le RS est maximal.



- Rayon d’action maximal avec :

- Vent nul (Ve = 0) en ¢ incidence de V—n minimal.
p

- Vent arriere (Ve > 0) a o¢> @
- Vent arriere (Ve < 0) a 0¢< ¢

5) Long Range (LR) :
- 1l correspond a un rayon d’action inférieur de 1% par rapport
au RAM mais une augmentation de 2 a 4 % de la vitesse..

6) Plafond de propulsion a l'incidence 0 de Tn min ou de f max.

7) Montée :
- Vz max a l'incidence &> 04, fonction de Tu.

- y max (pente air) a une incidence O;, de f max.
8) Descente :

- V’zmin a l'incidence o de Wn min.
- Ymin (pente air) a une incidence 04 de f max.



9) Synthese sur la polaire

Cz
oy
1L R e OO . = \Vitesse min de vol
___________ —» Vz min (descente)
------- * Autonomie max
e + Séparation des 2
régimes de vol
Oy (Tmin) =---emcemmcc ek cmeaaee » Plafond de propulsion
(finesse max)
——————— = ymax (montée)
Vz max -
a = f(Tu) oo RAMMEZ0  peecesue * v min (descente)
Tn =
I(T)mm ---------------------------- = RAM parVe=0
----»RAMVe <0
-------------------------------------- + Long Range

Avions équipés de GTP

Les caractéristiques de la polaire d’un avion équipé de GTP sont
interpolées entre les points de fonctionnement caracteristiques GMP et
GTR.
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DOMAINE DE VOL AERODYNAMIQUE

2°™ forme de I'équation de sustentation

1 forme :
p=1 pz SV’ Cz
2
2°" forme en fonction du Mach :
P = 0,7.pS.S.CZ.M2

Domaine de vol :

Voilure subsonique :
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M décr. M plafond M décr.
bas de sustentation haut
Domaine de vol & Z donné

La courbe fait apparaitre pour un avion donnée (P, S) :

- Un plafond de sustentation

- Un mach de décrochage basse vitesse M, (décollement de la
couche limite par augmentation de l’incidence).

- Un mach de décrochage haute vitesse M, (décollement de la
couche limite par ondes de choc).



- A une altitude donnée un domaine de vol compris entre les deux
mach de décrochage.
- Une diminution du domaine de vol lorsque I’altitude augmente.

Voilure supersonique :

2Py ps CaM?

Mach

Subsonigue Transsonique Supersonique

N T DS

La courbe fait apparaitre pour un avion donné (P, S) :

-1l n’y a pas de plafond de sustentation en supersonique

-1l y a un Mach de décrochage basse vitesse

-1l n’y a pas de Mach de décrochage grande vitesse.
L’écoulement de [’air est parfait.

- Le domaine de vol en supersonique est sans limite supérieure
(point de vue aérodynamique).

Ex d’exploitation :
- O A montée subsonique a incidence constante jusqu'a
environ 35 000 ft.
- A B accélération transsonique en palier
- B C montée supersonique a incidence constante jusqu'a
une altitude de croisiere d’environ 60 000 ft.



Influence du poids :

Si le poids d’un avion diminue (au fur et a mesure du délestage) :

- Le plafond de sustentation augmente.

- Le Mach de décrochage bas diminue.

- Le Mach de dérochage haut augmente.
- Le domaine de vol augmente.

Influence du facteur de charge :

Si le facteur de charge d’un avion augmente (par suite d 'une rafale) :

- Le plafond de sustentation diminue.

- Le Mach de décrochage bas augmente.
- Le Mach de décrochage haut diminue.
- Le domaine de vol diminue.

Au plafond de sustentation plus aucune évolution n’est possible sans
risque de décrochage. L’avion vol sur une « téte d’épingle).

PARTICULARITES

Effet de sol

Cet effet est sensible au décollage et a [’atterrissage, surtout pour les
avions a ailes basses. La proximité du sol modifie [’écoulement et il en
résulte une augmentation de portance et une diminution de la trainée
induite.



