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SUMMARY

After a short survey of the supersonic aerodynamic problem of wing-
body interaction to be solved within the lilting surface theory, the principle
of a proposed analogous method is described ; a plane network of inductances
and capacitances gives an image of the partial differential equation where
the analogue of time is identified with the spatial variable taken along the
speed, and the aerodynamic boundary conditions are transformed into the
electric conditions imposed at the network boundaries.

In order to develop the computation method and to check its validity,
an analogue computer wind tunnel comparison has been made on a delta
wing aircraft at various Mach numbers; the results of that study are presented.

Après un rappel du problème d'aérodynamique supersonique de l'interac-
tion aile-fuselage à résoudre dans le cadre de la théorie des surfaces portantes,
le principe de la méthode analogique proposée est décrit; un réseau plan
constitué d'inductances et de capacités donne une image de l'équation aux
dérivées partielles oil le temps analogique est identifié à la variable spatiale
prise selon la direction de la vitesse, et les conditions aux limites aéro-
dynamiques sont transposées en conditions électriques qui sont imposées au
contour du réseau.

Afin de mettre au point le mode de calcul et de vérifier sa validité, une
confrontation analogie-souffierie a été effectuée sur un avion à aile delta pour
différents nombres de Mach : les résultats de cette ètude sont présentés.
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1. INTRODUCTION

La representation des conditions aux limites nécessitée pour le calcul du
potentiel des vitesses de perturbation induit par la presence d'un ensemble
aile-fuselage dans un écoulement de vitesse supersonique est delicate à intro-
duire dans les calculs numériques.

Par la méthode des écoulements coniques il est aise de représenter un
fuselage en forme de Cone de mérne sommet que l'aile supposée delta; par
contre l'effet de presence d'un corps cylindrique, qui approche de plus près
la forme reelle du fuselage d'un avion, est impossible à calculer.

Par la méthode des sources la solution est également difficile à expliciter
bien que le principe soit connu: il suffit de distribuer des sources sur la surface
du fuselage et de l'aile et d'en calculer le potentiel induit sur l'ensemble aile-
fuselage; mais du point de vue pratique cela conduit à augmenter considé-
rablement le temps de calcul car les solutions élémentaires de chaque source
dependent des trois coordonnées x, y, notre connaissance le problème
n'est pas encore résolu dans toute sa généralité.

Par contre la méthode de calcul analogique mise au point pour l'aile
seule(2) peut s'étendre à la resolution de ce problème, tout au moins dans le
cas d'un fuselage cylindrique circulaire ou non, car elle possède l'avantage de
représenter l'espace ox, oy, oz al'interieur duquel la fonction (/) est définie.

Ce moyen de calcul analogique sera exposé après avoir rappele les con-
ditions aérodynamiques du problème, les premiers resultats de ce calcul seront
ensuite confrontés aux valeurs expérimentales obtenues dans diverses
souffleries sur une maquette étalon.

NOTATION

Grandeurs aérodynamiques
Mo nombre de Mach à l'infini
U, vitesse de l'écoulement à l'infini

x, y, z coordonnées spatiales

vecteur unitaire porté par ox et parallele à U,

n vecteur normal
13y cosinus directeur de la normale n dans le trièdre ox'y'z' lie au

fuselage
j', k' vecteurs unitaires du triedre o.v' y' z'

a angle d'incidence de l'aile et du fuselage
R rayon de la partie cylindrique du fuselage

r(x) equation de la méridienne de l'ogive
s abscisse curviligne sur la méridienne
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