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DYNAMIQUES DE VOL DU F-28
SECTION 1

SYNTHESE ET INTRODUCTION GENERAL E

INTRODUCTION

En mars 1989, un avion d'Air Ontario, le Fokker F-28 Mk 1000 immatricule
C-FONF, s'est ecrase alors qu'il tentait de deco ller de Dryden (Ontario) par mauvaises
conditions meteorologiques . L'enquete sur 1'accident p rend la forme d'une instruction
judiciaire et, de ce fait, des personnes qui ne font normalement pas pa rtie d'une
commission d'enquete sur un accident d'aviation survenu au Can ada pretent leur concours
ou participent A cette investigation . Une partie de 1'equipe chargee de recueillir des faits
a ete constituee en sous-comite d'analyse des perform ances ( ou g roupe d'orientation sur
les perform ances), avec mission d'enqueter sur le compo rtement au decollage de 1'avion
F-28 et sur les effets qu'ont pu avoir sur lui les conditions environnementales qui
existaient au moment de 1'accident . Le present document r d alise une synthese de travaux
des trois membres de ce sous-comite, qui sont :

J.M. Morgan Etablissement national d'aeronautique
G.A. Wagner Air Canada et ACPLA
R.H. Wickens Etablissement national d'aBronautiqu e

Ces trois auteurs representent une somme considerable de connaissances techniques
dans diverses disciplines appropriees . M. Wickens est un specialiste de 1'aerodynamique
des basses vitesses, M. Wagner un pilote de ligne en activite, par ailleurs ingenieur
diplome en aeronautique et professeur adjoint d'universite, tandis que M. Morgan, qui est
dipl"ome en physique et pilote d'essai, possede une experience considerable des logiciels
oeuvrant en temps reel et des techniques de modelisation mathematique .

AGENCEMENT DU DOCUMENT

Le present document a€te divise en sections qui decrivent les diverses
particularites des travaux effectues, A savoir :

Section 1 . Cette section, qui constitue une introduction generale, fait une breve
synthese des renseignements dont le groupe a pu disposer et des diverses
recherches menees A 1'appui de 1'enquete .

Section 2 . Cette section expose en profondeur les principes generaux
d'aerodynamique relatifs A la portance et A la trainee, aux effets de la rugosite des
surfaces (contamination) sur le comportement d'une surface portante . Elle
contient une analyse assez detaillee de l'aile du F-28 .
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Section 3 . Dans la section 3 sont relat6es les simulations dynamiques menees
avec intervention humaine au cours d'une visite de l'usine Fokker . Un projet de
la conclusion qui en a ete tiree est expose .

Section 4 . Une modelisation par 1'analyse mathematique y est decrite en detail
avec specimens des trajectoires de 1'avion F-28 essayant de decoller quand ses
surfaces portantes sont contamintes, de meme que la piste . Les resultats sont
interpretes et les conclusions tirees de la modelisation en differe sont commentees .

Section 5 . Cette section traite de la validation des mod'eles mathematiques decrits
dans la section 4 .

Section 6 . Cette section, qui complete le document par une breve analyse des
resultats, propose des conclusions sur les raisons d'ordre technique qui expliquent
la trajectoire constatee dans 1'accident de Dryden .

OBJECTIF S

Le travail de simulation a consiste A elaborer divers scenarios possibles de reconstitution
d'une trajectoire de vol analogue A celle qu'a parcourue aux commandes 1'equipage du
F-28 Mk 1000 accidente A Dryden, puis A determiner un ensemble de conditions qui
pourraient expliquer une telle trajectoire . Des analyses aerodynamiques ont ete effectuees
A I'appui de ces efforts de simulation afin d'affiner les donnees de base utilisees pour les
besoins de 1'enquete .

LE PROCESSUS D'INVESTIGATION

Depuis maintenant quelques decennies, les avions civils de transport doivent emporter des
enregistreurs de donnees de vol (FDR) et des enregistreurs phoniques (CVR) . Il s'agit
de dispositifs qui consignent divers parametres relatifs ~ 1'etat de 1'avion, A sa
configuration, aux installations motrices et aux activites de 1'6quipage . Ces dispositifs
sont conqus et realises de faqon A resister, afin de sauvegarder ces parametres, A des
forces d'impact considerables et, dans une certaine mesure, A l'incendie . Quand,
recuperes intacts, ces enregistreurs sont utilisables apres un accident, la reconstitution
d'une trajectoire de vol est habituellement possible avec une grande fidelite et ce genre
de reconstitution peut presenter un tres gros interet pour la determination des causes
possibles ou probables de cet accident .

Dans celui de Dryden, le FDR de 1'avion n'a malheureusement pas assez resiste A la
violence de 1'incendie qui s'est declare apres l'impact pour que ses donnees restent
lisibles . C'est dire que le groupe ne disposait que des recits des temoins oculaires pour
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6tayer chacune de ses hypoth8ses sur le comportement de 1'avion avant I'escrasement .
Heureusement, ces t6moins sont suffisamment nombreux . 11 s'agit notamment de
rescap6s, parmi lesquels plusieurs pilotes de m6tier, dont les souvenirs se sont r6v6l6s tres
pr6cieux . Notons aussi une remarquable concordance entre les r6cits des tdmoins .quant
A la trajectoire que 1'avion a suivie avant 1'6crasement, tandis que 1'analyse des traces
d'impact laiss6es sur les arbres a amend le personnel du Bureau canadien de la s6curit6
aerienne (BCSA) A faire partiellement la lumi8re sur la trajectoire de vol imm6diatement
avant 1'impact final .

CIRCONSTANCES GENERALES DE L'ACCIDEN T

D'apr6s les declarations ou les d6positions des t6moins, et compte tenu de
1'abattage des arbres au passage de 1'avion, quelques conclusions peuvent etre tir6es
jusqu'A preuve du contraire, A savoir que

L'aile de 1'avion 6tait, dans une certaine mesure, contaminde avec de la neige et
(ou) de la n6vasse au d6but de la course au d6collage et 1'dtait encore, au moins
partiellement, jusqu'A la rotation .

Les volets de bord de fuite de I'aile dtaient braqu6s A 18 degrds au d6but de la
course au d6collage et ~ 25 degr6s, ou A peu pr;-Is, au point d'impact.

Les r6acteurs ont fonctionnd normalement pendant toute la tentative de d6collage .

La premi6re rotation a eu lieu plutot apr~s la normale, que 1'avion a decolld soit
bri6vement soit partiellement, qu'il est revenu un instant en ligne de vol, s'est A
nouveau cabr6 et a d6coll6, mais en restant au ras du sol, A 1'extr6mite de la piste,
ou A proximit6 de celle-ci . Il est rest6 au ras du sol (refusant de monter) jusqu'ia
l'impact.

Il est tres probable que la piste etait recouverte de neige ou de nevasse au moment
de cette tentative de d6collage .

HYPOTHESE S

Faute de donn6es numdriques sur les faits, la seule faqon d'essayer en pared cas de
reconstituer la trajectoire de vol a 6 t6 de supposer certaines particularitds au sujet de 1'etat
m6canique et op6rationnel de 1'avion, puis de recourir A une simulation mathdmatique en
faisant varier les parametres qui 6taient en rapport possible avec la raison pour laquelle
1'avion n'a pas pu voler.



142 Annexe 4

DYNAMIQUES DE VOL DU FOKKER F-28 Section 1- Synthese et introduction
generale Page 4

Les trajectoires de vol qui ont resulte de cette demarche ont ensuite ete comparees aux
recits des temoins et aux analyses de la trajectoire de 1'avion effectuees par ailleurs. Ces
etudes en simulateur ont ete menees de faqon i aboutir aux memes genres de resultats
numeriques et graphiques qu'une analyse des parametres du FDR aurait permis d'obtenir .
Les etudes en simulateur ont ete menees en temps nsel, en utilisant A la fois le simulateur
d'etude h plate-forme mobile de la societe Fokker, en Hollande, et la reconstitution
mathematique de la trajectoire de vol d'apres les performances de 1'avion fournies par le
constructeur. Les programmes de simulation differee ont ete rediges et mis au point par
les membres du sous-comite d'analyse des performances .

Ces etudes supposent, d'apr8s les renseignements qui nous ont ete fournis par les autres
groupes participant A cette enquete :

o que les groupes motopropulseurs ont fourni une poussee normale pendant
tout le decollage (bien que nous envisagions pour ne rien omettre la panne
d'un seul groupe motopropulseur) .

o que la structure n'a pas ete endommagee avant 1'impact .

o qu'il n'y a eu ni panne ni grippage de freins, ni defaillance de
pneumatique, ce qui aurait allonge la course au decollage ou mis 1'avion
dans 1'impossibilite d'atteindre Vus (vitesse de dejaugeage) .

o qu'il n'y a pas eu d'avarie des commandes de vol .

o qu'il n'y a eu aucune sorte d'interaction des commandes de vol .

o que 1'equipage de conduite a recouru A des techniques normales pour
piloter 1'avion .

o qu'il n'y a pas eu, en fait de systbmes ou d'instruments, d'avarie telle que
1'equipage de conduite se soit trouve dans 1'impossibilite de piloter 1'avion
avec la precision necessaire pour le vol aux instruments (par exemple une
panne du rechauffage de 1'antenne de Pitot, qui aurait prive les pilotes
d'une indication de vitesse anemometrique, c'est-A-dire de vitesse par
rapport h 1'air) .

o qu'il n'y a pas eu, en fait de vent, de situation defavorable qui aurait pu
influer sur les performances de 1'avion .
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En se basant sur les hypotheses enoncees ci-dessus, ces simulations tentent de reconstituer
le profil de vol de 1'avion, supposant divers degres de contamination de 1'aile par la neige
et (ou) la glace, de meme qu'une contamination de la piste par 1'eau, la nevasse et (ou)
la neige mouillee . Ces simulations, ainsi que leurs resultats, ne doivent PAS etre•
interpretees, comme definissant ce qui s'est effectivement produit dans le cas de 1'avion
accidente . Les elements de la presente etude devraient plutot etre interpretes comme suit :

Si 1'avion n'a pas J t9 aux prises avec des problPmes techniques ou de mise en oeuvre
autres que la contamination des ailes, combinufe d un certain degrg de contamination de
la piste qui a freing sa course, les r 9sultats de cette simulation peuvent etre representatifs
du profil de vol de 1'accident de Dryden . En effet, cette simulation avec analyse examine
un sous-ensemble (essentiellement les paramPtres a g rodynamiques et de pilotage) de tous
les facteurs qui peuvent avoir un rapport avec cet accident .

DECOLLAGES AVEC LES AILES CONTAMINEE S

II existe une longue liste d'accidents d'aviation lies au vol en conditions givrantes .
Souvent, pour etre plus precis, ces accidents se sont produits dans le cas d'avions qui
avaient decolle avec de la glace et (ou) de la neige adherant a leurs ailes et a d'autres
parties de la cellule . Dans ces cas, il s'agissait d'avions qui n'avaient pas ete degivres
avant le decollage ou qui, 1'ayant ete, ont effectue ce dernier si longtemps apres le
degivrage que les ailes s'etaient a nouveau contaminees .

Pour ce qui est de 1'avion F-28 Mk 1000, divers elements ont montre qu'il West pas
different des autres appareils de formule analogue ; il est sensible a la presence de glace
et de neige sur les ailes, particulierement sur une longueur correspondant a 15 p . 100 de
la corde a partir du bord d'attaque . L'experience du F-28 a montre que la precocite du
decollement des filets d'air et du decrochage qui en resulte etait une consequence
caracteristique de la presence de glace et de neige sur les ailes . De plus, ce decollement
premature provoque systematiquement, sur le F-28, un engagement en roulis (enfoncement
d'une aile), car il se produit au niveau des panneaux de revetement exterieurs et
1'extremite d'aile decroche avant la partie interieure (voir section 2 pour les details relatifs
a cette particularite) . 11 y a eu, 'voici quelques annees, deux accidents de F-28, l'un en
Turquie et 1'autre a Hanovre, en Allemagne, dans des conditions qui rappellent a divers
egards celles de 1'accident de Dryden .

Dans 1'accident de Dryden, les temoins font etat de contamination des ailes pendant la
mise en vitesse, decrivant en outre les particularites du vol de 1'avion, pendant la course
au decollage, la rotation, le dejaugeage et le bref parcours en vol, en des termes qui sont,
de fagon generale, identiques a ceux des autres recits d'accidents lies a la presence de
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glace et (ou) de neige. Cela est vrai pour les evenements qui concernent a la fois le F-28
et les autres avions .

Ces faits, outre le manque de donn6es FDR, ont logiquement abouti a la necessite de
simuler la trajectoire de vol du F-28 Mk 1000 en tenant compte a la fois de quantites
importantes de contaminant dont son aile etait recouverte et de la contamination,
importante aussi de la piste. Le cas de la panne de moteur envisagee dans cette section
a ete etudie non pas parce que nous avions alors un quelconque indice de panne de l'u n
des groupes turboreacteurs mais plutot dans un souci de ne rien negliger .

APPLICATION GENERALE

Dans la presente etude, nous nous
sommes tres soigneusement
attaches a modeliser le comporte-
ment propre au Fokker F-28 en
presence de contamination a la
fois sur ses gouvernes et sur la
piste. Les resultats obtenus ne
devraient cependant jamais etre
interpretes comme indiquant de
quelque faqon que ce soit que cet
avion en particulier comporte en
la circonstance plus ou moins de
points faibles que tout autre
avion de sa classe . Sa sensibilite
a la contamination, telle qu'elle a

ete constatee dans cet exercice,
pourrait en bonne logique etre
consideree comme une particula-
rite de tout avion de cette classe
(c'est-a-dire a ailes en fleche et a
reaction), beaucoup moins
perceptible dans le cas des autres
classes d'avion . C'est ce que fait
nettement ressortir la figure 1,
extraite telle quelle d'une
publication [1] de Fokker, en

montrant que la contamination a
des consequences beaucoup plus
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graves pour un avion A r6action que pour un avion A h6lices . Non seulement la courbe
de portance, plus plate, et le moindre C .„ de 1'aile en fleche hatent la d6gradation des
performances, mais 1'avion a r6action n'a pas 1'avantage d'exposer une partie relativement
importante de sa surface alaire au souffle puissant des h6lices, sa seule possibilit6 de
cr6ation de portance r6sultant de son d6placement dans Fair .
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APERQU D'AERODYNAMIQUE ET ANALYSE DU COMPORTEMENT DE
L'AVION PENDANT ET APRES LE DECROCHAG E

INTRODUCTIO N

Cette section du rapport sur la dynamique de vol expose succinctement des principes
d'aerodynamique qui ont trait A la course au d8collage et A la montee initiale de 1'avion
de transport Fokker F-28, ainsi qu'aux consequences de la contamination de sa voilure
dans cette partie du domaine de vol .

Le givrage de la surface portante et des gouvernes n'est traite dans cette analyse que du
point de vue des changements que la rugosite apporte aux caracteristiques d'une aile,
notamment en fait de decrochage et de modifications de centrage .

LA PORTANCE .

La portance et la trainee d'une aile classique resultent d'un ecoulement laminaire de Fair
autour d'une surface portante et de son d6collement regulier au bord de fuite . La
portance tire son origine de cet ecoulement aerodynamique autour d'un profil A courbure
tandis que la trainee est la consequence de la viscosit8 des fluides et de la charge qui
s'exerce de ce fait sur toute 1'envergure .

L'ecoulement s'accelere A 1'extrados et A l'intrados de cette surface portante, en particulier
au voisinage du bord de fuite . Les pressions qui s'exercent sur ces deux surfaces sont
inferieures A la pression statique ambiante et c'est la diffErence entre ces valeurs de
pression qui, en se faisant sentir sur toute la surface de 1'aile, engendre une force de
portance nette.

Cette force de portance, qui est le produit de la pression dynamique de 1'ecoulement, de
la surface de 1'aile et du coefficient de portance, a pour expression 1'egalite suivante :

F,. = (~fzpVZ) x (S) X (C (1)

Le coefficient de portance, C, depend de 1'angle d'attaque de 1'aile (ou de la surface
portante), cet angle d'attaque etant defini comme compris entre la corde de reference du
profil de 1'aile ou de la surface portante et la direction de 1'ecoulement . 11 existe pour
la trainee une egalite analogue, de forme :

F. = (IhpV2) x (S) x (Cx) (2)

La portance s'exerce toujours perpendiculairement au sens du vol tandis que la trainee,
orientee vers l'arriere, s'exerce en sens inverse du vol . La figure 1 montre les forces qui
agissent sur une surface portante lorsque 1'ecoulement d'air en epouse le profil et, d'autre
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part, lorsqu'il s'en detache, ce decollement des filets d'air donnant lieu au decrochage .
Dans le cas d'un ecoulement d'air qui epouse normalement un profil aerodynamique, la
force de portance peut etre decomposee. Les composantes qu'elle admet sont d'une part
une force normale, c'est-a-dire perpendiculaire a la corde de reference du profil de la
surface portante et, d'autre part, une force s'exerqant dans le plan de cette corde de
reference, contre le vent. Cette derniere force, appelee' depression de bord d'attaque, tient
a ce que la courbure du profil engendre une acceleration de 1'ecoulement autour du bord
d'attaque . Il faut absolument que cette depression de bord d'attaque atteigne sa pleine
valeur car elle determine 1'efficacite de la surface portante . Si cette depression est
reduite, ou si elle disparait completement (ce qui peut etre le cas quand 1'aile est en
decrochage) la principale force qui s'exerce sur la surface portante est, outre la trainee
de frottement, la force normale, dont les composantes sont une portance reduite et une
importante trainee (figure lb) .

Les caracteristiques de base d'une surface portante peuvent We modifiees par un
changement de la courbure de son profil, ainsi que par des dispositifs hypersustentateurs .
La courbure a pour but de modifier la relation entre le coefficient de portance, Cz, et
1'angle d'attaque ((x), comme 1'indique la figure 2 . Avec un profil courbe, C. a une
valeur finie quand a est nul. Cependant, la pente de la courbe de portance reste
inchangee. Les dispositifs hypersustentateurs se presentent sous forme de volets de bord
de fuite - qui se deploient en reculant et en se braquant vers le bas et peuvent avoir des
formes complexes - et de becs de bord d'attaque, qui se deploient vets I'avant et vets le
bas et permettent a 1'ecoulement de continuer a epouser le bord de fuite sous des angles
d'attaque plus importants que ce ne serait autrement le cas .

Le p rincipal but des volets consiste a deplacer la courbe de po rtan ce vets le haut d'une
valeur qui depend de leur angle de braquage et de leur geometrie ( figure 3a) . Le Ci
maximal s'en trouve augmente mais il est toujours obtenu sous un angle d'attaque du
meme ordre de grandeur qu'avec une aile s ans volet . Le braquage des volets donne
dgalement lieu a une notable augmentation de trainee (voir figure 3b).

L'augmentation de portance resultant du braquage des volets se traduit par une
recrudescence d'acceleration de 1'ecoulement et par une augmentation de la depression
au bord d'attaque de la surface portante . Pour empecher le decollement des filets d'air
au bord d'attaque, et pour obtenir eventuellement une portance maximale superieure, la
geometrie du bord d'attaque doit etre soigneusement etudiee . Ainsi en dimensionne-t-on
largement le rayon (comme c'est le cas pour 1'aile du F-28), a moins qu'on ne le munisse
de becs de bord securite. La figure 3a montre l'influence du braquage du dispositif de
bord d'attaque sur les caracteristiques de portance d'une aile de base et d'une aile
pourvue de volets . Le CZmu, alors sensiblement superieur, s'obtient sous un angle
d'attaque plus important que lorsque ce dispositif est rentre . La trainee augmente aussi
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sous 1'action de la sortie des becs de securite, mais pas autant que du fait de la sortie des
volets .

Le moment de tangage d'une surface portante est, lui aussi, affecte par la cambrure du
profil et par la sortie des volets. Pendant 1'augmentation de 1'angle d'attaque, le moment
de tangage de la surface portante est ~ peu pres constant jusqu'au decrochage . Apres le
decrochage, la tendance est A piquer, par rotation en tangage vers le bas . La sortie des
volets s'accompagne en tangage d'une augmentation du couple piqueur. Le moment de
tangage a pour expression 1'egalite suivante :

M = (~kpV2) x ( S) x (c) x (Cm) (3)

dans laquelle (c) est la longueur caracteristique (c'est-A-dire la longueur de la corde d'une
surface portante) et C. le coefficient du moment de tangage .

L'expose qui precede a trait A 1'origine de la portance d'un element d'aile . Plus
complexe, la portance de 1'aile complete depend de sa forme en plan, et principalement
de son allongement (carre de 1'envergure/surface) . L'ecoulement tourbillonnaire, un
phenomene qui constitue une caracteristique fondamentale d'un element de surface
portante, s'etend le long de 1'envergure et se detache des extremites Wailes en formant
des tourbillons d'extremites d'aile qui s'attardent derriere le bord de fuite de celle-ci . En
realite, le tourbillonnement se produit sur toute 1'envergure de 1'aile, sous la forme d'une
nappe tourbillonnaire qui s'enroule sur les cotes pour se resoudre en tourbillons libres
concentres .

Pour les besoins de 1'analyse, 1'aile peut etre remplacee par un systeme tourbillonnaire
se composant d'un tourbillon lie, qui se deplace avec cette aile, et de tourbillons libres,
qui se forment A ses extremites et s'ecoulent derriere le bord de fuite . Une representation
schematique de ce mod'ele d'ecoulement est donnee par la figure (4) .

Ce concept simple a permis de comparer toutes les surfaces portantes classiques de fagon
identique; les principes de 1'aerodynamique montrent que 1'allongement d'une aile est le
parametre geometrique qui determine les valeurs de la portance et de la trainee induite .
Lineaire dans le domaine de mise en oeuvre de 1'aile, la pente de la courbe de portance
decroit en raison directe de 1'allongement de 1'aile . On constate, A la limite superieure
de cette relation, que la pente de la courbe de portance correspond A un allongement infini
et il est evident, d'apres la figure 4b, qu'un allongement important est favorable au
rendement aerodynamique . Reciproquement, un dereglement de repartition de la charge
d'envergure, telle qu'il resulte, par exemple, du braquage des gouvernes au bord de fuite,
ou d'un decrochage partiel, correspond A un moindre allongement equivalent, A une
moindre portance et A une trainee induite plus importante que dans le cas d'une charge
d'envergure non perturbee .



Simulateur de vol 149

DYNAMIQUES DE VOL DU FOKKER F-28 Section 2- Aerodynamiques Page 1 1

L'ensemble des tourbillons libres que 1'aile laisse sur son passage donne lieu A un
ecoulement induit dont la composante verticale est appelee «deflexion descendante>> .
Communiquee ~ Fair non perturbe au fur et A mesure que 1'aile avance, la force vive de
cet ecoulement est une fonction directe de la portance . L'Energie de 1'ensemble du champ
de deflexion vers le has represente le prix A payer pour la creation de la portance .
L'ecoulement deflechi vers le has dans la region situee immediatement derriere 1'aile joue
un role important quant A l'efficacite de l'empennage horizontal et A la stabilite
longitudinale de I'avion . Dans ces conditions, si I'allongement se modifie, ou si une
perturbation locale se produit i; la surface de 1'aile, la deflexion descendante se modifie,
de meme que la charge sur 1'empennage horizontal, et 1'Equilibre longitudinal de 1'avion
est perturbe .

LA TRAINEE

Les forces de trainee qui s'exercent sur un avion sont de deux sortes : la trainee de
pression et la trainee de frottement . La trainee de pression, qui agit parallelement au sens
de deplacement, est la consequence des forces de pression auxquelles est soumis le
fuselage . La trainee de frottement est la somme de toutes les forces tangentielles qui, du
fait de la viscosite de 1'air, s'exercent dans la meme direction .

La trainee de pression admet deux composantes : la trainee induite, dont 1'importance
depend de celle de la portance, ainsi que de 1'allongement de 1'aile ; et la trainee de sillage
ou'trainee de forme, qui depend du trac6 du profil d'aile et de I'epaisseur de la couche
limite qui adhere it 1'extrados. La trainee de forme tire son origine de 1'equilibre des
pressions qui, s'exerqant sur les parties avant et arriere d'une surface portante, peuvent
etre considerees comme une force de poussee dirigee vers 1'arriere .

La trainee de forme, ou de sillage, est nulle si 1'ecoulement s'effectue sans frottement et
si la partie exteme se referme autour de I'aile (c'est-i;-dire s'il n'y a pas decollement des
filets d'air) . C'est ce qui s'explique par le paradoxe de d'Alembert . Dans un ecoulement
reel, cependant, ou la viscosite resorbe la force vive A cote de la surface de 1'aile, la
pression qui agit A 1'arriere de celle-ci est modifiee, cessant ainsi d'dquilibrer la force de
pression qui s'exerce A 1'avant . Le desequilibre qui en resulte est une trainee de pression
qui depend du profil de la surface portante . Si le decollement, ou toute autre forme de
perturbation, se produit A la partie arriere de cette surface portante, ce desequilibre prend
beaucoup d'ampleur et constitue une augmentation importante de la trainee . La somme
de la trainee de forme et de la trainee de frottement constitue la trainee de profil, qui
depend du profil de 1'aile, c'est-A-dire de la section droite de celle-ci .

La trainee induite resultant des forces de portance provient de ce que le tourbillonnement
se resout en courants d'ecoulement . Dans sa forme la plus 816mentaire, 1'aile peut etre
consid€ree comme un corps qui se deplace dans 1'air immobile et, dans son sillage,
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defl6chit sans discontinuer vers le bas une masse d'air de caracti ;re fmi. Cette
repr6sentation ideale, qui d6coule de ce qu'on appelle le principe du «tube de courant>>,
conduit A consid6rer que la train6e de sillage et les 6coulements qu'elle suscite sont
contenus dans un tube cylindrique immat6riel qui, englobant les extr6mit6s Wailes,
contient toute la force vive A laquelle la creation de la portance a donnrs naissance .

De la meme faqon, le travail effectud par ce tube de courant d6fl6chi, ses 6coulements
internes et son mouvement vers le bas, cr6e une train6e qui, d6pendant de la portance, est
appel6e train6e induite.

Une formule simple de la train6e totale est la suivante :

C . = Cxo + C.2/n(A) (4)

Cxo est le coefficient de train6e de frottement visqueux et A est 1'allongement r6el . La
finesse adrodynamique de 1'aile, c'est-A-dire le rapport de la portance ~ la train6e qui en
mesure le rendement, d6pend de 1'allongement r6el et de la trainee de profil .

Un paramUre secondaire, quoique important, de la relation entre la portance et la train6e
induite, est la rrspartition de la charge a6rodynamique selon 1'envergure de 1'aile . La
trainr=e induite est minimale quand la r6partition de la portance sur 1'envergure est de
forme elliptique et que le facteur de rendement de 1'aile, e, est dgal ~ 1'unitd . Toute
modification de cette for-me, par suite d'un d6collement local ou d'un braquage de
gouvernes, se traduit par une rEpartition non optimale des charges, une valeur de e
inferieure A 1'unit6 et une trainee induite plus importante pour la meme portance .

LE FROTTEMENT SUPERFICIEL ET LA COUCHE LIMIT E

La viscosit6 crMe par la force de frottement sur 1'aile r6sulte de la dissipation de la force
vive du fluide A son passage sur la surface . Ce phdnomene concerne seulement une
mince couche superficielle dans laquelle se produit un cisaillement considdrable . L'effort

de cisaillement, ou force de frottement par unitd de surface, est le produit du coefficient
de viscositr= et du gradient de vitesse au voisinage imm6diat de cette surface . Ainsi, un
gaz de faible viscosit6 peut produire une importante train6e de frottement sur une paroi

lisse . La couche limite, comme on appelle cette mince r6gion, peut etre le si6ge d'un
ecoulement soit laminaire soit turbulent, et son comportement d6termine les limites de
1'efficacit6 et de la stabilitd de 1'dcoulement de Fair dans tout le domaine de vol de

1'avion .

Dans la couche limite, l'dcoulement d'un fluide sur une surface lisse commencera par etre
r6gulier et ordonn6 (c'est-A-dire laminaire), la vitesse augmentant A partir de z6ro pour
prendre toute sa valeur ~ travers la mince couche de la r~gion visqueuse . Cette couche,
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dans laquelle se resorbe la force vive, augmente d'epaisseur en s'eloignant du bord
d'attaque ; la force de frottement, qui depend du gradient de la vitesse, diminue sur la
meme distance . La figure 5 montre schematiquement les principales particularites de la
couche limite en regimes laminaire et turbulent .

La viscosite est la somme des forces de frottement auxquelles la surface est soumise .
L'epaississement de la couche limite laminaire en fonction de la distance s'accompagne
d'une perte continue d'energie cinetique, que dissipe la viscosite . En un certain point, il
y aura decollement quand 1'energie cinEtique du fluide se sera suffisamment resorbee, ce
qui aura lieu plus rapidement si 1'ecoulement se produit dans un gradient de pression de
signe contraire (positif) .

Inevitable, le passage de 1'ecoulement laminaire a 1'ecoulement turbulent, dans la couche
limite naturelle, produit a la fois des effets benefiques et des effets pervers . On sait que
dans le cas d'une balle de golf alveolee, un ecoulement turbulent retarde la tendance au
decollement avec une reduction correspondante de la trainee de forme . La meme
contestation peut etre faite a 1'egard d'une surface portante dont la couche limite s'ecoule
en regime turbulent. Il y a resistance a la tendance au decollement et augmentation du
coefficient de portance maximale auquel cette surface portante decroche. L'effet pervers
tient a ce qu'en ce qui concerne les forces de viscosite la couche limite turbulente
presentera un frottement superficiel plus eleve, donc une trainee plus importante qu'une
couche laminaire, meme sur une surface lisse .

Le principal critere permettant de dEterminer si une couche limite est ou non turbulente
est un parametre qui exprime le rapport entre les forces d'inertie et les forces de
frottement d'un fluide. Ce parametre est le nombre de Reynolds,' qui definit la relation
entre ecoulements sur des corps geometriquement homologues, par exemple 1'ecoulement
de la couche limite de 1'aile d'un avion en vraie grandeur ou de sa maquette a€chelle
reduite. Le nombre de Reynolds determine aussi, dans les deux cas, le moment ou la
couche limite passe du regime laminaire au regime turbulent. La recherche a montre que
dans le cas d'un fluide s'ecoulant sur une surface plane, le passage en regime turbulent
se produit a un nombre de Reynolds d'environ un million, ce qui est bien inferieur a la
valeur de ce parametre dans le cas de la plupart des avions de transport au decollage, si
bien qu'a moins d'avoir et8 conque specialement pour rester longtemps en regime
laminaire, cette surface sera entierement en ngime turbulent sur presque toute sa
longueur, et par consequent dans tout son domaine de vol .

Le nombre de Reynolds est defini comme etant :
Re = (vitesse)x(corde)/(viscosite cinematique)
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La couche limite turbulente est caract6ris6e par une mince couche de brassage turbulent
et de dissipation . Sous la pellicule turbulente se trouve une mince couche laminaire
tangente a la surface, appel6e sous-couche laminaire . C'est dans cette sous-couche, ou
les gradients de vitesse sont dlev6s, que la train6e de frottement commence a se
manifester (figure 5b) . Aux nombres de Reynolds d'une surface portante, en vraie
grandeur, 1'6coulement est turbulent, sauf au voisinage du point d'adh6rence au bord
d'attaque, oil la couche limite est d'abord laminaire . Le passage en r6gime turbulent se
produit cependant sur une courte distance en raison des gradients locaux de pression et
de 1'6tat de surface .

Le sous-couche laminaire, a la partie antdrieure de la corde de r6f6rence, pr6sente une tres
importante trainCe de frottement mais son dpaisseur diminue progressivement pour se
transformer en r6gion turbulente au fur et a mesure que 1'6coulement progresse le long
de la corde . L'6paisseur initiale de la sous-couche est importante, en ce qu'elle permet
de d6terminer si la surface peut ou non etre consid6r6e comme a6rodynamiquement
« lisse» ou « rugueuse» . Cette diffesrence revet un intdret tout particulier au voisinage du
bord d'attaque, oii toute protub6rance, toute asp6rit6, fera sentir les effets de sa pr6sence
plus en aval : vers 1'arri6re de la corde, la turbulence redouble d'intensit6 et s'insere dans
la sous-couche, la surface est encore consid6r6e comme «rugueuse» et la perte d'energie
est principalement due a cette turbulence qui en favorise la dissipation .

Parce qu'au bord d'attaque 1'6coulement est thdoriquement a son point d'arret,
1'ecoulement externe doit ralentir avant de s'immobiliser, ce qui inverse le signe du
gradient de pression. Si la rugosit6 en amont, ou une dissipation turbulente excessive, a
r6sorb6 la force vive de la couche limite, celle-ci peut se d8coller et le d6crochage
commence. Ce d6collement s'amplifie tandis qu'augmente 1'incidence de 1'aile, jusqu'a
ce que cette demiiire soit soumise au ph6nom6ne qu'on appelle le d6crochage .

Si les el6ments de contamination de la surface (tetes de rivets, verglas, etc .) se trouvent
dans la sous-couche laminaire, ils n'ont pratiquement aucun effet sur la resistance totale .
Mais si les 616ments qui provoquent la rugosit6 d6passent de la sous-couche laminaire,
le frottement superficiel et la turbulence augmentent sensiblement . Une augmentation du
nombre de Reynolds aggrave cette situation puisque la sous-couche laminaire s'amincit
aux nombres de Reynolds 6lev6s . Si la hauteur de rugosit6 est importante par rapport a
la sous-couche laminaire, le frottement superficiel moyen est determin6 par la trainee
frontale de ses 6l6ments dont la forme, l'orientation et la r6partition deviennent
importants . L'augmentation de la turbulence et sa dissipation dans une couche limite
agitee aboutissent aussi, a un nombre de Reynolds sup6rieur au million, a un d6collement
pr6matur6 de 1'dcoulement, puis a un d6crochage . Aux nombres de Reynolds eleves,
presque toute la perte d'6nergie est due a la formation d'un sillage ; inddpendante de la
viscosit6, la resistance est proportionnelle au carrd de la vitesse . La figure 5c montre
1'effet du nombre de Reynolds sur le coefficient de trainese en 6coulement laminaire et en
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ecoulement turbulent . Si la surface est rugueuse, la courbe de 1'ecoulement turbulent
accuse une augmentation de la trainee de frottement .

La figure 6a montre la dimension critique de rugosite (en pourcentage de la corde)
au-dessous de laquelle il n'y a pas d'augmentation de trainee sur une surface plane . Les
valeurs utiles du nombre de Reynolds, dans le cas du F-28, sont egalement indiquees dans
cette figure. Pour une surface rugueuse superieure A la dimension critique, la figure 6b
montre pour divers nombres de Reynolds 1'augmentation de trainee sur les ailes et les
fuselages .

CARACTERISTIQUES DU DECROCHAGE DES SURFACES PORTANTE S

Le decollement de la couche limite turbulente est suivi d'un detachement partiel ou
complet de 1'ecoulement sur la surface portante, d'une diminution considerable de
portance et d'une augmentation de trainee. Le bord de fuite perd toute son influence sur
la puissance de 1'ecoulement et le tourbillonnement se diffuse en aval, sous forme de
sillage turbulent . La repartition de la pression dans le sens de la corde est grandement
modifiee, ce qui soumet la surface portante A un moment de tangage qui rompt 1'equilibre
longitudinal de l'avion . Comme la distribution des pressions sur la surface portante en
regime de decrochage n'est plus la meme que celle de 1'ecoulement adherent, la trainee
de fonne augmente . La trainee de frottement est indeterminee dans la region ou
1'ecoulement n'adhere plus mais elle est sensible A l'intrados. Dans le cas de 1'aile
entiere, la trainee induite, ou trainee A tourbillonnement, sera moindre d'es lors que la
portance a diminue .

Il existe essentiellement trois types de decrochage de surface portante (voir la figure B-1)
et les caracteristiques de chacun dependent principalement de la geometrie et du nombre
de Reynolds de cette surface portante.

Type I : Decrochage avec d 6 collement au bord de fuit e

Le decrochage avec decollement (des filets d'air) au bord de fuite est le plus commun -
et aussi le plus souhaitable - des types de decrochage dans le cas des surfaces portantes
dont 1'epaisseur relative est d'au moins 15 p . 100. Aux grands angles d'attaque,
I'ecoulement extradorsal est caracteris8 par un amincissement de la couche limite
turbulente, suivi d'un decollement qui commence au bord de fuite et avance
progressivement, avec une diminution correspondante de la portance . La portance est
maximale quand le decollement atteint la moitie de la longueur de la corde .
L'effondrement de portance qui en rEsulte est progressif, la trainee continue d'augmenter
rapidement et le moment de tangage s'amortit en pique . L'ecoulement au bord d'attaque
continue d'adherer et la force de depression au bord d'attaque se manifeste aux grands
angles d'attaque .
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Type II : Decrochage avec decollement au bord d'attaque

Alors que son epaisseur relative diminue jusqu'i; environ moins de 10 p . 100, la surface
portante est soumise A un brusque decollement au voisinage du bord d'attaque . Le
decollement de la partie laminaire de la couche limite a lieu bien avant que la portance
maximale soit atteinte et le passage en regime turbulent se produit dans la couche
decollee. L'ecoulement se recolle sous forme d'une petite bulle qui adhere ~ la surface,
juste A 1'arriere du bord d'attaque . Aux angles d'attaque moderes, la repartition des
pressions n'est pas sensiblement modifiee, si bien que la portance, la trainee et le moment
caracteristiques de la surface portante ne subissent pas de changements importants .

Tandis que 1'angle d'attaque augmente, cependant, la bulle s'agrandit, progressant vers
1'arriere jusquI ce que la couche turbulente ne puisse plus adherer de nouveau.
L'ecoulement se decolle alors sur toute la surface . portante, la depression de bord
d'attaque disparait brusquement et la repartition des pressions le long de la corde reste
quasi constante, avec de faibles valeurs negatives. La portance diminue brusquement,
sans transition progressive ; le moment de tangage en pique diminue .

Type Ill : Decrochage des surfaces portantes A profil mince

Dans le cas des profils tres minces (moins de 6 p. 100 d'epaisseur relative) le decollement
et le decrochage consistent principalement en un allongement progressif de la courte bulle
extradorsale qui finit par se rEsorber, ce qui entraine le decollement des filets d'air sous
de modestes angles d'attaque. La pente de la courbe de portance est caract8risee par une
diminution graduelle et un d8crochage A un faible coefficient de portance maximale,
quoique en regression progressive . Le moment de tangage subit un changement negatif
important mais progressif. La repartition des pressions presente des valeurs negatives sur
toute la longueur de la bulle, tant que celle-ci adhere A la surface . Quand 1'ecoulement
se rompt, la longue bulle se decolle du bord de fuite et une turbulence de sillage se forme
~ partir du bord d'attaque.

En general, une surface portante de conception modeme ne d8croche pas tres exactement
comme nous venons de le voir dans ces trois cas ; on note plutot des combinaisons de ces
differentes caracteristiques de decrochage . Une telle surface peut etre sensible h de
legeres differences de forme ou de nombre de Reynolds, ainsi que, notamment, A la
presence de dispositifs hypersustentateurs de bord d'attaque et de bord de fuite . A 1'egard
des nombres de Reynolds propres aux avions de transport de types courants, un bord
d'attaque de grand rayon est souhaitable, aim de retarder la disparition de la depression
de bord d'attaque, pour que le ddcollement se produise au bord de fuite (type 1), et pour
que la portance maximale ait une valeur elevee . Tandis que le nombre de Reynolds
diminue, toutes les surfaces portantes tendent au contraire ~ decrocher A partir du bord
d'attaque (type HI) . Les constatations faites A la fois en soufflerie et pendant les essais
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en vol montrent que le profil de 1'aile du F-28 donne lieu A des decrochages qui se situent
bien dans les limites propres au type I(decollement au bord de fuite) . Ce profil peut
donc etre considere comme d'une conception prudente, principalement en raison du grand
rayon de courbure de son bord d'attaque .

CARACTERISTIQUES DE DECROCHAGE DES SURFACES
PORTANTES RUGUEUSES

Les precedentes remarques sur le decrochage d'une surface portante valent pour un
ecoulement sur paroi lisse . Quand la paroi de la surface portante est rendue rugueuse, le
passage en regime turbulent se produit plus tot, la trainee de frottement augmente et
1'ecoulement se detache prematurement de 1'extrados .

L'influence d'un etalement de rugosite sur le decrochage premature des surfaces portantes
est mise en evidence par les figures 7 et 8, qui proviennent de la Reference [2] . La
rugosite a ete rEpartie uniformement sur tout ou partie de la surface portante et le nombre
de Reynolds est passe d'environ 105 1 10 7 . Le coefficient de portance maximale est
considerablement reduit par la rugosite dans le cas des deux surfaces portantes qui ont ete
essayees, et le nombre de Reynolds critique correspondant diminue en raison directe de
1'augmentation de la rugosite . Les resultats dont fait etat la Reference [1] pour les
nombres de Reynolds plus eleves, montrent que si une aile est rendue rugueuse sur tout
1'extrados, la portance maximale peut accuser jusqu'A 50 p. 100 de perte. La trainee,
dans les conditions d'un decrochage premature, serait surtout une trainee de forme, de
valeur elevee. La hauteur de rugosite, dans ces experiences, a ete de 0,01 pouce et de
0,004 pouce sur une aile de la dimension de celle du F-28 . La plupart des etudes des
consequences de la rugosite sur le rendement des surfaces portantes postulent une
repartition uniforme de Ia contamination sur tout 1'extrados . 11 importe que 1'ecoulement
reste laminaire tout autour du bord d'attaque. Si la contamination de celui-ci disparait,
1'aile retrouve son comportement original en regime non decroche . En revanche, la
contamination peut resulter de la presence d'un seul element de rugosite, ou d'une
substance qui, ~ 1'extrados, fait saillie sur toute 1'envergure . La trainee d'une telle
protuberance depend largement de la mesure dans laquelle elle recouvre la sous-couche,
ainsi que de la nettete de ses bords . La portance maximale en sera reduite et si
1'ecoulement autour du bord d'attaque est perturbe, le decollement se produira
brusquement A partir de ce bord d'attaque. La figure 7b permet de comparer la perte de
portance sur une surface uniformement rugueuse A celle qui resulte d'une protuberance
extradorsale isolee sur toute 1'envergure de 1'aile .

DECROCHAGE DE L'AILE COMPLETE

Les caracteristiques de decrochage de 1'aile complete dependent de la partie qui decroche
en premier lieu et de la mani8re dont le decollement gagne en envergure . Il n'est pas bon
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que le dEcrochage commence A 1'extrdmit6 de 1'aile car il peut en resulter un violent
moment de roulis et une perte de 1'efficacitd des ailerons .

Si la couche limite est amen6e A d6crocher d'abord A 1'emplanture de 1'aile, celle-ci a
moins tendance A s'engager en roulis (c'est-a-dire A s'enfoncer) mais la turbulence et la
faible valeur de pression totale qui r6sulte du d6collement peuvent se traduire par un
tremblement de 1'empennage horizontal et un 6coulement de mauvaise qualit6 dans les
entr6es d'air des r6acteurs A double flux mont6s sur le fuselage. L'organisation des
caract6ristiques de d6crochage sur les ailes du genre d'avions de transport actuellement
en service conduit habituellement A pr6cipiter le d6collement des filets d'air en un point
particulier de 1'envergure . Cette solution peut faire appel ~ divers dispositifs de bord
d'attaque, par exemple A des decrochements le long de celui-ci, A des crans, des cloisons
ou des «vortilons» (gen6rateurs de tourbillons) . Ces dispositifs permettent non seulement
de d6crocher A un coefficient de portance donn6 mais aussi de garder une assiette latdrale
symdtrique.

L'EFFET DE SO L

L'effet de sol est perqu comme un moyen d'amortir la prise de contact de 1'avion A
I'atterrissage, assorti d'une tendance A «flotter» (on dit aussi (<refuser le sol») jusqu'au
toucher des roues . L'effet de sol joue en outre un role impo rt ant pendan t le decollage,
quoique la sensation physique qu'il suscite puisse alors ne pas etre aussi perceptible .

Le phenom8ne de 1'effet de sol, qui tire son origine de l'interaction de 1'ensemble aile-
fuselage avec le sol, se compose en fait de trois diff6rents ph6nom6nes qui influent h la
fois sur la portance et sur la train6e . Ils servent habituellement de correctifs aux donn6es
de conception et aux caract6ristiques de vol .

Le premier effet est dO au volume ou d6placement de 1'avion et aux basses pressions que
le deplacement de 1'avion induit entre lui et la surface sous-jacente . Aspirant 1'avion au
sol, ces pressions n6gatives constituent de ce fait une perte r6elle de portance .

Le second effet ne se produit que si 1'aile se soul6ve, entrainant une augmentation de
portance en fonction de 1'angle d'attaque . La sensation dprouv6e A 1'atterrissage est due
A cette augmentation de portance, augmentation dans certains cas neutralis6e ou reduite
par 1'effet de d6placement du volume de 1'avion qui vient d'etre decrit .

Le troisieme effet de sol r6sulte de 1'interaction du sillage de 1'aile et du sol . Le r6sultat
le plus important de cet effet tient A ce que la d6flexion de 1'dcoulement d'air vets le haut
diminue, si bien que 1'angle d'attaque r6el est plus faible . Il s'ensuit une importante
diminution de la trainee induite, donc un allongement de la fin de la trajectoire de vol
avant le toucher des roues .
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L'avantage de 1'effet de sol pendant le dbcollage tient A une moindre train6e et A une
portance accrue mais cet avantage disparait vite, d8s lors que l'avion monte . A une
hauteur correspondant environ A une envergure d'aile au-dessus du sol, ce phdnomene a
pour 1'essentiel cess8 de se faire sentir .

LES CARACTE`RISTIQUES AERODYNAMIQUES
DU FOKKER F-28 Mk 1000

DESCRIPTION TECHNIQUE DU FOKKER F-28 Mk 1000

Le Fokker F-28 (Mk 1000), un avion de ligne court-courrier biturbor6acteur A double flux,
est A ailes basses en fleche, avec empennage en T et r6acteurs A 1'arriere. La version qui
fait l'objet de la pr6sente enquete est A 65 si6ges . Sa vitesse de croisi6re maximale est
de 455 kt A 23 000 pieds (soit 0,75 de nombre de Mach) .

Une description technique complbte du Fokker F-28 (Mk 1000) figure dans la
R6f6rence [3] en appendice A . On trouvera ci-apr~s certaines des caractEristiques
g6om6triques, de poids et de performances qui pi4-sentent de 1'int6ret pour la pi4-sente
enquete . On trouvera A 1'appendice A le dispositif g6n6ra1 de 1'avion .

TABLEAU I

Envergure de 1'aile 77 pi 4~fz po
Surface alaire 822 pi2
Allongement 7,27
Corde aerodynamique moyenne (CAM) 11,5 pi
Pouss6e d'un r6acteurZ 9 850 lb
Poids maximal au decollage 65 000 lb
Poids A vide en op6rations 35 464 lb
Vitesse maximale en croisiPre ( A 23 000 pi) 455 kt

La vitesse de rotation (ou vitesse de cabrage) du F-28 varie de 100 A 130 kt selon le
poids et les conditions atmosph6riques .

L'6coulement autour de 1'aile se modifle, passant d'un regime hypersustentateur au
moment du d6jaugeage volets sortis (il s'agit de volets Fowler A fente) A un r6gime
transsonique inf6rieur en croisic',re . Les coefficients de portance A la corde moyenne, au
poids maximal et aux vitesses mentionn6es ci-dessus sont de 1,38 au d6jaugeage et d e

Z Conditions de 1'atmosphere type de 1'OACI, au niveau de la mer.
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0,24 en croisi6re . Le coefficient de portance maximale de 1'aile du F-28 est d'environ
2,1 . L'aile n'est pas munie de dispositifs de bord d'attaque (becs, volets Krueger, etc .) .

Le nombre de Reynolds ~ la corde moyenne varie de 12 millions au niveau de la mer
(d6jaugeage 3 130 kt) A 29 millions A 23 000 pi (455 kt) . En conditions normales
d'utilisation, 1'6coulement de la couche limite est turbulent sur le principal 816ment de
1' aile.

DONNEES AtRODYNAMIQUES RELATIVES AU FOKKER F-28 Mk 1000

Les donn6es adrodynamiques utiles qui ont dt6 obtenues de la soci6t6 Fokker proviennent
de plusieurs sources . Il s'agit :

1) Des r6sultats des essais en soufflerie effectu6s au laboratoire NLR,' qui
portent sur la mesure des effets d'une contamination simulde de I'aile par la glace .

2) D'un aperqu de 1'adrodynamique du d6crochage de l'aile, qui int8gre les
constatations effectu6es en vol .

3) Des valeurs calculdes de la r6partition des pressions, du frottement superficiel
et de la variation d'6paisseur de la couche limite pour le profil d'aile du F-28 .

4) D'une base de donn6es officielle ayant servi A r6aliser un mod'ele du
simulateur F-28 .

DONNEES D'ESSAI EN SOUFFLERIE DU F-2 8

La figure 9 montre les r6sultats des essais en soufflerie sur une maquette complete du
Fokker F-28 . A la corde adrodynamique moyenne (CAM), le nombre de Reynolds aux
essais a 6 t 6 de 2,85 millions, volets braqu ds A 30 degr 6 s . L'angle d'attaque de la
maque tte de souffle rie a vari6 de -2 A +20 degr6 s. Les essais ont 6 tE effectuds dans la
souffle rie NLR et la maquette a 6trt mise en place sur un socle permettant de modi fier
1'assiette en tangage .

D'autres donn6es montrent le comportement, sous 1'effet de la rugositd, de la section
principale de 1'aile dont 1'extrados aW uniformdment passB au carborundum. Cette
rugosit6 simulait en vraie grandeur la pr6sence de despots de glace de 1 et 2 mm
d'6paisseur uniformCment r6partis sur la surface extradorsale i; raison de un 6l6ment pa r

' Nationaal Lucht- en Ruimsevaartlaboratorium, le Laboratoire national a6rospatial des
Pays-Bas .
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cmZ . Des essais ont 6galement 6t6 effectubs avec un 616ment d'aile nettoye sur une
longueur de corde de 15 p . 100 A partir du bord d'attaque . La figure 9 repr~sente les
valeurs de C. et de C. en fonction de I'angle d'attaque ainsi que de CL en fonction de C .

La pente de la portance, dans la partie lindaire de la courbe qui repr6sente celle-ci, est de
0,100 . Pour les angles sup6rieurs A environ 8 degrds, la courbe de portance devient non
lin6aire en raison de 1'8paississement et de la d6c6l6ration de la couche limite au bord de
fuite . La portance maximale s'obtient A 14 degr6s pour CY = 2,13 . Le sommet de la
courbe repte6sentative du d6crochage est arrondi mais la portance diminue rapidement
jusqu'A une valeur de 1,55 tandis que 1'aile atteint 16,5 degr6s en tangage . La portance
continue de diminuer jusqu'A CZ = 1,46 pour 20 degr6s Wangle d'attaque .

L'aile pr6sente une hystdrdsis caract6ristique en portance tandis que 1'angle d'attaque
change de sens. La portance maximale n'est pas obtenue et pour un angle d'attaque de
7,5 degr6s et un coefficient de portance de 1,75 les param6tres se lisent dans la partie
linCaire du graphe de portance . L'hyst6rdsis est enti8rement un ph6nomene de viscosit6
qui se produit commundment sur les ailes et autres surfaces a6rodynamiques . Elle
s'accompagne de fluctuations d'dcoulement, notamment pendant le recollement de celui-ci
au moment du decrochage . Il n'y a pas d'hyst6r6sis quand 1'extrados de 1'aile est
rugueux; le coefficient de portance maximale est alors de 1,6 .

Le moment de tangage C. est piqueur au quart de la corde aesrodynamique moyenne pour
des valeurs de portance se situant avant et apz ;-Is le d6crochage. 11 y a peu d'hyst6r6sis .

La train6e augmente lentement avec la portance jusqu'A la valeur maximale de celle-ci,
comme le montre la polaire de portance de la figure 9 . La train6e au Czmu est d'environ
trois fois la train6e correspondant aux petites valeurs de portance, ce qui est du A la
train6e induite, ou train6e tourbillonnaire .

Tandis que la portance chute, apr~s d6collement des filets d'air, l'augmentation de train6e
r6sulte principalement de la train6e de forme par suite de la modification de repartitions
des pressions sur 1'aile. L'hystdr6sis se manifeste 6galement en fait de train6e puisque
la repartition des pressions se ressent, elle aussi, du decollement des filets d'air . Comme
dans le cas de la courbe de portance, la rugosit6 rdduit l'importance de 1'hystErdsis .

L'effet de la rugosit6 sur 1'extrados de 1'aile est extremement important. La portance
maximale est atteinte environ 7 degrEs plus tot, sous un an gle d'attaque de 7,5 degres, et
sa valeur est alors de 1,6. Aux plus grands angles, la portance diminue jusquI C. = 1,4,
puis reste const an te.

Avec la rugosit6, le moment de tangage commence A diminuer rapidement au delA de
8,5 degrcns, puis il devient tres fortement piqueur A la portance maximale .
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La trainee, ~ la portance maximale d'une aile rugueuse, est inferieure ~ celle d'une aile
lisse mais la portance est egalement moindre : la trainee continue A augmenter rapidement
tandis que la portance decroit . Aux angles d'attaque superieurs ~ 11 degres on note,
pratiquement sans changement de portance, une rapide augmentation de trainee jusqu'A
C= = 0,6.

Si toute la surface extradorsale de 1'aile est rendue rugueuse, la turbulence de la couche
limite qui se forme au bord d'attaque est superieure A la normale et 1'energie cinetique
se transforme en pression A une vitesse plus importante que dans le cas d'une surface
lisse. Si les elements rugueux sont de dimensions suffisantes, ils engendrent une trainee
et une turbulence locales . La sous-couche elle-meme se resorbe sous 1'effet de la
turbulence de sillage des elements rugueux . De ce fait, et aussi parce que 1'ecoulement
est sujet A une pression croissante A 1'arri6re de la depression maximale de bord d'attaque,
sont reunies les conditions d'un decollement premature de la couche limite et d'un
decrochage de 1'aile.

Inversement, si le bord d'attaque de 1'aile est propre sur une longueur correspondant A
15 p . 100 de la corde, la couche limite (et particulierement la sous-couche laminaire), se
developpe spontanement. Elle est capable d'obvier A 1'inconvenient d'un gradient de
pression defavorable sur la moitie arriere de 1'aile . Si seule est rugueuse la partie arriere
de la surface de 1'aile, la virtualite de decollement des filets d'air est modifiee par un
affaiblissement du gradient de pression defavorable et le surcroit de turbulence d"u h la
rugosite joue un role plus actif en fait de resistance A la tendance au decollement. La
trainee de frottement, cependant, sera plus elevee, principalement A cause de la trainee des
elements rugueux eux-memes .

EFFET DE LA RUGOSITE SUR LA TRAINEE DANS UN
ECOULEMENT ADHERENT

Les elements rugueux se trouvant sur une surface lisse ont un effet sur la trainee de
frottement et si 1'ecoulement local est encore laminaire la rugosite donne immediatement
lieu A un ecoulement turbulent. En supposant que le decollement ne se soit pas produit,
les formules de resistance dont fait etat la Reference [4] peuvent servir A une estimation
theorique de la trainee resultant de la contamination simulee par rugosite. Pour un
nombre de Reynolds A la corde de 12 millions et une surface lisse de la meme longueur
que la corde moyenne du F-28, le coefficient de trainee de frottement total est estime A
0,0029. Sous Faction d'une rugosite dont les elements ont une hauteur de 1 mm et 2 mm
le coefficient de trainee s'eleve respectivement i10,0065 et 0,0079 . Les resultats obtenus
en soufflerie par Fokker montrent que, pour des angles d'attaque inferieurs A celui du
decrochage, la rugosite engendre une augmentation de trainee d'environ 6 p . 100 sur une
maquette de cellule complete par rapport A 1'aile en configuration lisse .
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Les donn6es d'essai en soufflerie de la maquette du F-28 montrent trbs nettement les
effets de la contamination de 1'aile sur les caractdristiques aerodynamiques . Dans la
pr6sente enquete, elles ne d6pendent cependant pas strictement de la configuration de
1'avion puisque le braquage des volets 6tait de 30 degr6s sur la maquette contre 18 A
25 degrds, pense-t-on, dans le cas de I'avion reel pendant sa course au d6collage . Le
nombre de Reynolds 6tait aux essais de 2,85 x 106, contre 12 x 106 pour 1'avion au
decollage. La principale consequence de ces differences concernera la portance
maximale . La courbe de portance jusqu'au C ,.. d'un 6coulement adherent, volets
braqubs A 18 degrds, se trouve dans la base de donnees de Fokker et I'on peut supposer
que les corrections appropri6es du nombre de Reynolds ont et6 apportees . Des
renseignements du meme ordre sont disponibles en ce qui concerne le C. et le C. apres
decrochage; le processus de correction est plus incertain mais y a lieu de supposer que
les changements par paliers qui, dans les caracteristiques aerodynamiques, sont dus A la
fois au d6crochage et A la contamination, peuvent donner lieu A une transformation directe
des donn6es de soufflerie en parametres m6morises dans la base de donnees .

LES CARACTERISTIQUES DE DECROCHAGE DE L'AILE DU F-2 8

L'aile du Fokker F-28 a 7,27 d'allongement et 16 degres de fleche au quart de la corde
de reference . Le bord d'attaque presente un d6crochement A la reference voilure (station
d'aile) 4 700 (A 40,7 p. 100 de 1'envergure d'une demi-aile), et une cloison ~ la
ref8rence 3 784 (A 32,8 p. 100 de 1'envergure d'une demi-aile) . La corde aerodynamique
moyenne correspondant aux nombres de Reynolds mentionnes se trouve A la reference
voilure 4 940 ( A 43,8 p . 100 de 1'envergure d'une demi-aile) . Les resultats des recherches
menees par Fokker sur la portance maximale et les caracteristiques a6rodynamiques du
d6crochage de 1'aile (essais en soufflerie et en vol) figurent dans la Reference [5] .

Un important objectif de conception du F-28 a ete la realisation d'un coefficient elevd de
portance maximale et 1'obtention de particularites de d6crochage satisfaisantes . Les
profils d'ailes sont caract6rises par un bord d'attaque de grand rayon visant A Clever le
coefficient de portance maximale . D'autres ameliorations ont bte apportees par 1'emploi
de volets Fowler qui prbsentent une seule fente au braquage de 18 degrbs (pour le
decollage) et une double fente aux braquages superieurs .

Outre des valeurs dlevees de F., le constructeur s'est attach6 A obtenir des
caractdristiques de d6crochage se traduisant par un moment de tangage rbsolument
piqueur. Cela evite d'importants changements d'assiette, des valeurs de trainbe elevees
et d'importantes pertes d'altitude quand 1'avion decroche . La courbe du moment de
tangage de la figure 9, dans Ie cas d'une aile propre, montre que cet objectif a dte atteint .

Les premiers essais en soufflerie du prototype du F-28 ont ete effectues A la fois sur des
maquettes en vraie grandeur et sur des maquettes demi-grandeur, A des nombres de
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Reynolds respectivement de 3 et de 5 millions . Le d6crochage de 1'aile a ete caracterises
par la rapidite du decollement dans le sens de 1'envergure . L'amorce du d6crochage en
un point particulier de 1'aile a et6 effectuee avec une petite cloison de bord d'attaque .
Le d6crochage progresse en forme de coin A la fois vers 1'exterieur et vers 1'int6rieur .
Les parties ext6rieures de 1'aile decrochent en meme temps que 1'emplanttme, ce qui
permet de conserver entierement la maitrise en roulis et 6vite jusqu'A obtention de la
portance maximale une distorsion du flux dans les entrees d'air des reacteurs . Les
constatations des essais en vol ont confirme les r6sultats des essais en soufflerie en ce qui
concerne la progression du d6crochage et la portance maximale mais ils ont aussi r6vel6
1'existence d'un violent tremblement avant que le d6crochage soit total. La figure B-2,
qui fait la synthese des donnees d'essais en vol et en soufflerie, montre les principales
particularitds des decrochages et du sillage tourbillonnaire de 1'aile du F-28 .

Des constatations ont dgalement ete faites au cours des essais en vol du F-28, sur les
diff6rences entre le d6crochage en air libre (en altitude) et dans 1'effet de sol . Il a et€
observe qu'en air libre le d6crochage progresse le long de 1'aile de la faqon dejh decrite,
tandis que dans 1'effet de sol, roues principales en contact avec la surface, le decollement
ne s'est produit que sur les panneaux interieurs de 1'aile (Reference 3]) : ses panneaux
exterieurs n'ont pas decroche . La portance maximale est restee essentiellement inchangee
mais elle a et6 obtenue sous un angle d'attaque d'environ 4 degres plus faible qu'en air
libre . Ces observations sont en accord avec les rdsultats des autres recherches menees sur
1'effet de sol (Refisrence [6]) . Il n'existe pas d'observations similaires quant aux effets
de la proximite du sol sur les caracteristiques d'une aile rendue rugueuse .

La cadence et le mode de progression du d6crochage sur une surface d'aile rendue
artificiellement rugueuse n'est pas connue avec precision, mais les coefficients mesures
de portance et de trainee fournis par Fokker indiquent une rupture complete de
1'ecoulement . Puisque toute la surface extradorsale de 1'aile de la maquette de soufflerie,
y compris le bord d'attaque, a 6 td rendue rugueuse (Cf. recherches de base sur les effets
de la rugositE sur la portance (R6ference [1])), il est probable que le decollement se
produise simultanement sur toute 1'envergure . Dans le cas qui nous concerne, les cloisons
de bord d'attaque peuvent avoir 6te moins efficaces en fait de fixation initiale de
1'emplacement du d6crochage dans le sens de 1'envergure, et aussi pour ce qui est de faire
en sorte que le d6crochage soit sym6trique selon 1'envergure . Meme quand les panneaux
exterieurs de 1'aile n'ont pas d6croch6 completement 1'efficacit6 des ailerons peut etre
defavorablement affect6e par la rugosite. Aucune donnee n'a 6t6 disponible A ce sujet .
La figure B-3 montre le mode de d6crochage et le sillage d'une aile contaminee .

DONNEES CALCULEES POUR UN PROFIL D'AILE DE FOKKER F-28

Le profil d'aile du Fokker F-28 est un profil NACA h quatre chiffres avec un bord
d'attaque 6 pais (A gr and rayon) . Le nombre de Mach de calcul en croisiere h la corde
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aerodynamique moyenne est de 0,75 et le nombre de Mach en pique de 0,83 . L'epaisseur
du profil a la corde aerodynamique moyenne est de 14 p . 100 . L'importance du rayon
de bord d'attaque, quoique penalisante en haut subsonique, permet a 1'ecoulement
d'adherer sans discontinuer au bord d'attaque, la force de depression atteignant toute sa
valeur quand les volets du bord de fuite sont braques au decollage et a 1'atterrissage . Les
graphes de la figure 10 montrent les valeurs maximales et minimales des pressions
superficielles, ainsi que les parametres de la couche limite, pour un angle de braquage des
volets de 18 degres et pour des angles d'attaque de -2 degres et 5 degres . La methode
de calcul a fait intervenir les effets de viscosite et utilise 1'algorithme code VSWAKE.

La depression maximale au bord d'attaque est sous ces angles d'environ -1,2 pour a =
-2 degres et -5,34 pour a=+5 degr6s. Le nombre de Reynolds dans les deux cas est de
15 millions . Les coefficients de portance ont ete de 0,6515 et 1,5100 respectivement et
le moment etait piqueur .

Les calculs font intervenir les valeurs locales du frottement superficiel C , et l'epaisseur
de deplacement de la couche limite S* . L'epaisseur de deplacement represente la distance
sur laquelle les filets d'air exterieurs ont ete eloignes des filets d'air interieurs par 1'action
retardatrice de la viscosite. C'est une mesure de la trainee de viscosite .

LA BASE DE DONNEES AERODYNAMIQU E

Le groupe charge de 1'analyse des performances a pu disposer d'une base de donnees
compl8tement documentee en fait d'aerodynamique, de stabilite et de pilotage. A
l'origine, cette base de donnees a servi a Fokker a construire son simulateur F-28 a plate-
forme mouvante . Elle a ete programmee pour tenir compte des valeurs variables du
nombre de Reynolds, du nombre de Mach et de 1'altitude, de sorte que les donnees que
font intervenir les equations completes du mouvement restituent dans le simulateur les
performances de 1'avion reel . L'interet de ces donnees, aux fins de la presente enquete,
tient a ce que, normalisees et dignes de foi, elles peuvent servir a reproduire de fagon
realiste les conditions de decollage et de montee initiale .

Les donnees qui nous interessent au premier chef sont la portance, la trainee et le moment
de 1'avion, en vol libre comme dans 1'effet de sol . Ces donnees ne comprennent pas le
C. au dela du regime d'ecoulement apres decrochage . Les effets de la contamination
de 1'aile, indiques par increments de changement de portance, semblent avoir ete
determines au cours de 1'essai en soufflerie qu'illustre la figure 9, portant sur les hauteurs
de rugosite uniformes de 1 et 2 mm. Les corrections par increments apportees en ce qui
concerne les hauteurs de rugosite inferieures a ces valeurs n'etaient pas disponibles sous
forme de resultats d'experiences mais des correctifs forfaitaires pourraient etre apportes
a ces donnees (figure 14) .
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L'effet a6rodynamique de coussin d'air au sol, qui se fait sentir pendant le dccollage et
la montee, particulii;rement A des coefficients de portance 6levee, se manifeste en
modifiant 1'angle d'attaque n6cessaire A 1'obtention d'un certain coefficient de portance .
Volets sortis, en dessous d'un coefficient de portance d'environ 1,5, la proximit6 du sol
augmente la portance, particuli6rement quand le bord de fuite se rapproche du sol. Cela
est particulierement vrai dans le cas des avions it ailes en fl8che, quand les extr6mit6s
d'ailes s'abaissent vers le .sol pendant la rotation . Un ph6nom8ne suppl6mentaire, qui
r6duit la portance et la train6e induite, r6sulte d'une diminution de la d6flexion de 1'aile
vers le haut et donc de 1'angle d'attaque . Cela est d"u A la proximit6 du sol qui ne permet
pas les vitesses verticales .

La base de donn6es du F-28 comprend aussi les effets de 1'accumulation de glace sur les
bords d'attaque des ailes, de 1'empennage horizontal et de la d6rive jusqu'A une Cpaisseur
de 2 po. Les graphes de la figure (12) montrent par incr6ments les changements qui, en
fait de portance, de train6e et de moment de tangage, se produiraient en vol dans des
conditions givrantes .

Dans le cadre de la pr6sente enquete, ces donn6es peuvent ne pas repr6senter exactement
le genre de contamination uniforme qui a 6t6 simul6e dans la soufflerie NLR, ni la glace
qui a 6tC dCposee par la pluie verglaqante ou qui r6sulte de la transformation de la neige .

CONCLUSIONS

Les conclusions suivantes s'appuient sur les diverses donndes aerodynamiques relatives
au F-28. Ces donn6es ont 6tE foumies par Fokker au groupe charg8 de 1'analyse des
performances . Elles ne portent pas spCcialement sur les circonstances de 1'accident de
Dryden, pas plus qu'elles ne les expliquent .

Le profil d'aile du F-28 est conqu pour un nombre de Mach en croisiere de 0,75 et un
coefficient de portance maximale dlev6 aux basses vitesses . Un rayon de bord d'attaque
largement dimensionn6 r6duit it son minimum la probabilit6 de d6collement des filets d'air
dans des conditions de portance 6levee, favorisant le d6crochage A partir du bord de fuite .

Le d6crochage de 1'aile de base lisse se produit A partir du bord de fuite. Il se propage
ensuite vers 1'ext6rieur A partir de 1'emplacement de la cloison de bord d'attaque,
s'6tendant en 6ventail en direction des extrdmit6s Wailes et de leurs emplantures . Ces
r6gions sont celles oil le d6collement se produit en dernier lieu, ce qui permet la maitrise
en roulis et l'alimentation en air des r6acteurs qui restent efficaces jusqu'aux angles
d'attaque 61ev6s.
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En effet de sol, alors que les roues principales sont en contact avec ce dernier, le
d6crochage se produit 4 degr6s plus tot mais seule la partie int6rieure de 1'aile decroche
effectivement . Le FZ. est inchang6 .

La rugosit6 artificielle de la surface extradorsale .de 1'aile d'une maquette de soufflerie a
occasionn6 un d6crochage pr6matur6 dans lequel le d6collement de la couche limite peut
s'etre produit tout le long du bord d'attaque . Cette rugosit6 a W crMe par des 6l6ments
d'environ 1 a 2 mm sur 1'aile en vraie grandeur du F-28, ces 6l6ments 6tant dispos6s a
raison d' A peu pr6s un par centimetre carr6 . Volets braqu6s a 30 degr6s, 1'aile de la
maquette a d6croch6 sous un angle d'attaque inf6rieur de 7 degrds a celui de 1'aile propre .
La portance maximale adt6 de 33 p. 100 inf6rieure a celle de 1'aile propre .

Les recherches men6es sur les profils Wailes aux nombres de Reynolds variant de
100 000 a 10 000 000 montrent que la rugosit6 n'augmente pas seulement la train6e avant
le d6crochage mais qu'elle augmente aussi la probabilitc d'un d6crochage pr6maturd-,
surtout si le bord d'attaque est rendu rugueux . Comme le nombre de Reynolds augmente
au voisinage des valeurs experiment6es dans le cas de 1'aile du F-28 au d6collage (il est
alors supdrieur a 10 000 000), la perte de portance maximale peut etre jusqu'a 50 p . 100
sup6rieure a celle d'une surface propre (R6fdrence [1]) .

Dans certains cas, un profil est sensible a la dimension des 6l6ments de rugosit6 ; la
diminution de portance maximale est moindre pour les tc,;-Is petites hauteurs de rugosit6 .
La plupart des profils Wailes, cependant, r6agissent a la rugositd, quelle qu'en soit
1'ampleur, en d6crochant pr6maturt-Iment et en accusant une diminution de la portance
maximale . La suppression de la ragosit6 sur le bord d'attaque et le long des 15 p . 100
de la corde a partir de celui-ci restitue au profil des caractdristiques proches de ses
caractdristiques d'origine.
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LISTE DES SYMBOLE S

A Allongement
b Envergure de 1'aile
c Corde de 1'ail e
c (CAM) Corde a6rodynamique moyenne
Fx Trainrse
e Facteur de rendement de 1'aile

F. Portan c e
M Moment
Re Nombre de Reynolds (Vc/v)
S Surface alaire
V Vitesse du vol
a Angle d'attaque
p Densite de 1'air
v Viscositrs cinrsmatique
Cz Coefficient de portance
Cx Coefficient de train6e

C. Coefficient de momen t
CP Coefficient de pression i1 la surface de 1'aile
C, Coefficient de frottement de la couche limite
S* Epaisseur de drsplacement de la couche limit e

SLS Conditions de 1'atmosph6re type au niveau de la mer
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Figure I

FORCES AERODYNAMIQUES S'EXER Q ANT SUR UN PROFIL D'AILE

FORCE DE DtPRESSION

a) tCOULEMENT ADHtRENT

FORCE DE DtPRESSIO N

PORTANCE / FORCE NORMALE ,TRAINEE D E
ANGLE D'ATTAQUE

b) ECOULEMENT EN REGIME DE DECROCHAGE

FORME
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aF,=0

ao = dc, = pente de la portance
da

D6crochage

du au d6collement des filets d'air

Angle de C, maximal a

Angle d'attaque au d6crochag e

profit courbe Ecoulement sym6triqu e

E~:

C ,

aF,=0

C . I

COURBE DE PORTANCE TYPE
a)

a a

COMPARAISON DES COURBES DE PORTANCE DANS LE CAS D'tCOULEMENTS SUR
PROFILS COURBES ET SUR PROFILS SYMtTRIQUES

b) Figure 2 :
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CARACTERISTIQUES DE PORTANCE ET DE TRAINEE D'UN PROFIL AVEC DISPOSITIFS
HYPERSUSTENTATEURS

EFFET D'UN BEC DE BORD D'ATTAQU E

AC,_

VOLETS SORTI S

LJ I /n I I I I - I

-10 -5 0 5 10 15 20 25

ANGLE D'ATTAQUE ( degrd s )

COURBES DE PORTANCE AVEC ET SANS DISPOSITIFS HYPERSUSTENTATEURS
(REFERENCE 3 )

0 .2 0

AC.vam.

0 .1 5

0 .10

. VOLET D'INTRADO S

VOLET DE COURBURE

VOLET A UNE SEULE FENTE

MEILLEUR RENDEMENT AERODYNAMIQUE
ET COMPLEXITE MECANIQU E

0 .05

0 0 .5 1 .0 1 .5 2 .0 2 .5 3 .0 AC,
TENDANCES, EN FAIT DE RENDEMENT, DES VOLETS DE BORD DE FUITE (REFERENCE 3)

Figure 3 :
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C

DEFLEXION
VERS LE BAS ,X

Tourbillon

TOURBILLONS D'EXTREMITE D'AIL E

b) ORIGINE DES TOURBILLONS D'EXTREMITE D'AILE SUR UNE AILE D'ENVERGURE FINIE

C,

ANGLE D'ATTAQUE

a)

C,

r

ANGLE D'ATTAQUE C.
b)

ALLURES COMPAREES DES PENTES DES COURBES DE PORTANCE D'UNE AILE
D'ENVERGURE INFINIE ET D'UNE AILE D'ENVERGURE FINI E

a, PENTE DE LA COURBE DE
PORTANCE D'UNE AILE
D'ENVERGURE INFINI E

a, PENTE DE LA COURB E
DE PORTANCE D'UNE AILE
D'ENVERGURE FINIE -

Basse pressio n

Haute pressio n

AILE VUE DE L'AVANT
a)

Figure 4 :
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CARACTERISTIQUES DE L'ECOULEMENT DE LA COUCHE LIMITE

SCHEMA (hors dchelle) MONTRANT LA NATURE D'UN ECOULEMENT UNIFORME SUR UNE
SURFACE PORTANTE AU MOMENT DU DECOLLEMENT PRl=S DU BORD DE FUIT E

10910C . -
a) Couche limite laminaire

LISS E

6 7 8 9
Iog,o R

EFFET D'ECHELLE SUR LE COEFFICIENT DE TRAINEE D'UNE SURFACE PLANE EN
ECOULEMENT UNIFORME AVEC a) UNE COUCHE LIMITE LAMINAIRE ET b) UNE COUCHE LIMITE
TURBULENTE SUR TOUTE LA SURFACE

- ~1 Uche
ntir ife turtK,tent

e
GUF

Uk

Figure 5 :
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EFFET DE LA RUGOSIT~ SUR LA TRAME

:3
a
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b) TRAME D'UNE AILE OU D'UN CORPS DE SURFACE RUGUEUSE (RtFtRENCE 3 )

Figure 6 :
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EFFETS DE LA RUGOSITE SUR LES CARACTERISTIQUES D'UNE AILE

AILE PROPR E

I C,

ANGLE D'ATTAQUE C ,

EFFET TYPE D'UNE SURFACE RUGUEUSE AU BORD D'ATTAQUE SUR LES CARACTERISTIQUES
AERODYNAMIQUES (REFERENCE 12 )
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b) EFFET TYPE DE LA RUGOSITE REPARTIE ET ISOLEE SUR LA DIMINUTION DE PORTANCE
MAXIMALE ( REFERENCE 12)

Figure 7 :
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FOKKER-VFW B .V. RAPPORT HR+REPORT HR .

NETHERLANDS AIRCRAFT FACTORIES FOKKER-VFW
L-28-26 9

•L .o .-wo[ /Oar I

F-28 Mk 1000 Polaires de base de la trainde A basse vilesse (en air libre)

Angle de braquage des volets (en degrds) Polaire de trainde

0 C, = 0,0195 + 0,0535 C,Z
6 C. = 0,0270 + 0,0515 C,2
11 C, = 0,0325 + 0,0486 C,2
18 C, = 0,0405 + 0,0470 C,Z
25 'C. = 0,0600 + 0,0470 C,2
42 C. = 0,1340 + 0,0400 C,2

Section 2 FIGURE 13 Polaires de train6e A basse vftesse ( en air libre)



Sir•nulateur de vol 183

DYNAMIQUES DE VOL DU FOKKER F-28 - Section 2 - A drodynamiques Page 4 5

.. .. . .. . .. .. . . .. . .- . . ..: : . .. . . . : . . .. . ._ . :_ . ... . . .. . . . . .:. .. ... . . .. . . ..: .: .: . .. . . .t . .: : . .. .~ . ... . . ... - . . . !. : . . .. : . . . ... . . . .. . . . . . . . . : . . • .: . .: ' : ; . . : . . . . . :'_ .! . ; : : . . . . . .
'• -

_~ : . : . . . .' :'i . . : :~ . ; . . .. .i i . . . -
. . i . . .. . . .. .

• •••

-
j

1 .. . .
'

1 .
1

' . . .! : :
:: : .

: . : . :: : . .. : :. ' : .
... . . . . . . . ; . .1' :' .. : .: :' . : ' ::

. .
. . .. . . . . . . . ~- . . . . . . . . . . . . . . . . _ . . . .

. . .. .. .. . . . . . . . . . . .. . .. . . .. . . .. . . . .. . . . .• . . . . . . . . . . . .. •
. . . . .. ': . ::r. . . . . .. . .. . ... . . . . . . .. . . . . .. . . .

: : .°I' :: : ::~
: .. .

:i
: ,j'•i! . : . ; . :, : . j

. . . . . .' :: : . :: : . . .. . . . .. . .. .~ . . . .. . . .1 . . . . . :1 . . :: : .: : : :" .: . . . . .

. ---
. ..__-._ . .._ . . __

. .
.

~~~ ~ ~. . .--
.__-T~.~ : .

.~i . ..~
._T ~

~
. . . . ... . . . : .1 : . :: . : . : .

~: . ::' : . . .:
. . . .

:
. . . . .1 . ' :' : • :

. . . !
:'~'!'• : :~' . ! ~

.. . .. .. . . .._ . .. .. .. . . . . . . . .. . . .. . . .. . . .. . .. . . . . .. . . . .. . . ..
. .. . . .. . . .. . . . .. . . .. . . .. . . .. . . : . .: . . :' . . .. . . :

.I' : . .:' . :1: : : :: : : : .1 .. :' :: : . .. .. . 1 . : :. . . • . . .. . . .
. . . ..

. . . . . . . . . .. .. . . . .:: : : :: : : : : .: . . . .. . . .. . .

. . .. ~~~.

. . . .. . .
. .. . . . . . . .. .. . .. . . . . . . . .. ... .

' : : :
.. . .. . . . . .. . ~ . . .: :: :: : :

.
1" : : ::::: : ::' '

.
•. . . .... . . ..: .. . . . . .. . . .. .._ .. . . .. .

. ! . .:
. . . .. . .i.. . . . .. . . . . . . . O' . . .. . . . .•__ . . ._1 . ._ . . . : .; ._ . ; .1: ._ ; ._:':. : .. : . : . : . . . .: : : .. .. . ._. . . . : . :' ; . . . .; . ; . ; . .. .

. . .. . . . . .. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .. . . .. . . .. . . .. . .
. . .. . : .. . . . _ . ..' . :. . . . : . .. . . _ . . . .. .. .1 .. . . . . . . . . . .. . ... . . . . .; .

. . . . . .. . .. . . . . .. . .. . . . . .. . . .. . . .. ._ . . . . .' . . : . : .
. . .. . . .. . . ._ . . . . . . . .. ... .. . . . .!. : :' :": : . :: : : : .: : . : : . : : ::••: ' .: :_

. F

~
~ a ~

.

.: . . .. . . .. . . .. . .. .. . . .. . . .. . .. 1 . . . . . .. . . . . . . . . . . . . . . .. . . .. . ' . 1 ' . : : . : . : .''.:r•L_ : :: . : :iicaii2ii :iii .'~ :•Ec :ii ::c•. : :^; . .. :r : : : :' : : :' :i ; . .... . . .. . . . .. . . . : ' ' i' . . . . . . _ . . .. .. . . . . ..
~

w. . . . . . .. . . .. . . . . .• . . . .
'. -: '1. : .:: : ::. . . . . . .. . . . . .. . . .. . . . . . . . .. . . . . .., . . . . . . .

. : ..(y : . . . . . .. . . .i Q . : :i' : : : :' :. 1 : . . .

: :"- ::•~i :=

• -. .
.

. . . . . . . .. . .. . . . . .. . . .. . .r.: . . ._ .
:_ : : :: ; :: : :~- :-=:?: :~ :- : ::i : :_ : :: ._ :: : :::. : . : :: .. : : . . . .. .. . . . . . . .: . .. . . .r. : : : : : : :' .. :. :~ :_ .. . ... . . .. . . . . . . . . .. . .. . :1 ::" : (/~ :' : . • : : . .. . .'1 -. . . .. . . ._ . ._ . . . . .. . . . . . .. . . ._ . ._ ._ . .. '

~
:' ~ . .:

.. . .. . .. .. .. . .. . . . . .. . . ... . . .. . . .. . . . .. . . . . . .. . . .. . .. . . . .. . ._. . . .. . . . . . .. . . . :
. - -. .. . . ._ . . .._ . .. . : . .t : ::: . : ~.

. ._ . . . .. . .. .. . . . . . . . ..1 :: :• :: : : : :' . : . :_ :J :: : : :~- - . .. . . . ... . . . . . . .. . .
. .. . . .. . ._ . ._.• . .. . .. . . . . . .. . .

_ :. . .. . .._ .. . .. .. . .. .. . ._r ._ .__1 : :- :: : : :' : : .: : : :: : : :-: :- :1 ::- :':- : :: :• :•: : :1::- : W . : . . .. .1 :. .. : . .. . . . . .. .. :: : :~~--
-

•

. . . .
--

. .
. . .. . . . ._ . ._ . .__ . . .. . ._ . .. . ._ . _ .. ... . . .. . . .. . . .._ . . . .. . . . . . ._ . . . . .. . . . J -7__: _ . . .1 . ' : : . . .. !_: :_ : • 'i

~ "i~ - :

;
. . .. . . ..•. . . .. .. ., : :•.- :r. .:_ : _ - : :-_ : : : :: _ :_ : :: - :: : __. . . . . .. . . . .. . . . : : : ::. : : :: : : : : o

. .. . : : :- : . . . : ., :.• .: : :' :1 .: . : :
T I~ ._ ... . . . .. . . . .. . . . .. . . . .

Ijf ": : : :~ : :! :~- : :• : : : . . . ., -: : :
_. . _ .

. . .. . . 1 : : : ::_: :: _~:' . . ._ ._ . ..._ . . • . . .: . . . :: : : ::~ : : t ::~ ::: "
U ' ... . . ._ .._ ._ . . .. . . ._ . .._ .. . . . . . .. . . . : . . .. . . .- . . ._

._~
:~ : :: . . : _

. . .. . .. .. . . . .. ._ . ._. . . . . . .. . ._ . . . .. t-:_ .1: :~ : :" . : :: : :~ : : :1 : .: : :: :: :•. . ~' : :: :. : :: : : ::: :_ : :: : :~' : : : :: : : .
. . . ._ ._ . ._ .~_ ._. T. . . : :Z : ::-: : : :: -__ ._ . . :_:~ :.~ : : . . . . . .. . ._ . . . .._ .. .. . . .

. .

. . . .. . . . .. .. . . . . .
. . .. . . . . .

.~ .:_ ii ;._ .- ;_~ -.
. . . . . . .- . . ._ . .. . .. . . . . . .. .. .. . . .. . .•¢ ._ . _. . . .. . .__ ••- -- -.. . ... . . .. .. . . . .. . ._ ••. .. . . . .. _ . . i: :: :: . : : : .. . . . .. . . .. .._ .._ . ... . . .. . . . . .. ._ . . ._ . .. ._.

.. . : : :. . . .. . . ._ _ ._._. , ._ . . U . .._. . . .. . . . . .: .r:_- : . .. . . . r :• . _ . Ir' :i ::~~r. . : : :' : : .
:' : _~. .. . . . . ... .. . . .. _ :4 : : ._ a .._. . . . ._ . ... . . .. .. . . . . . . . . . . . . .. ._ . . _ : : : : ::. . .. .. .. . . . .. ... . .. . . . . . . . . . . .. . . - . .. . . .. . . . ... . . . . . . . .._. . .-----•- : - : : :'1 :• : :: :~ :1: : ::: : :--- - -_ . .. --~- ------ . . .. . . . . . . .._ . . . ._ . . . . . _

-
. . . ._ .r : :- :-.- : . _:_ . . .. . . . .,:'=- : ::ec :• . . .. . .. . . .. .. . .. . . . . . . . .. . . . . . . . . : ._ . ._ :, _: : ::::! :--_ ::~ _• . ._ ..--¢ •-

. ..
:"~ ~----. . ._ .. . . .- .. . ._ . ._ . . .._ . .. .. . . . ._ . .. . . . . . ..

_ 1: : : :
. . .1: : : .: :' : : : .:_ : :_ . ::1 : : : :- . _. __ . . ._ . . . .. _ . . .. . . . .___ .r.- : :_ :- :_:. •-J :__ --•- -- . . .. _ . . ... . : :L

_

'. _ _ • - , ;. . . . .. . . .: : . ._. . . . . . . .-- : :_ .:::_ : : :_ :_: : : : : . :' :'• .: : :: . . . . .. . . . . .. . .. . . . ._ .. :~ : : :' . . . . _¢
._ . . .. . . . .. . . . . . . .._.. . .,: : :_ : : .; . .. . . . ... . .. . ._ . . . . . . .. . . .. .. ... . 1 . .. . . . .._ . ._ . .. _ •~__a ------- .. ._ . . . . .. . . . .. . . . ._ . .. . . . .. .. . .. . . . . . .. : . . .. . .. . . . • . . :: : : :: : : :i : : . : :: . :
_' : .:_-.: : :-i~ =-_ :r-:_ : .. . . .._~ .. ._ ._ ._ . .. . . ... .. .. . . .. . . .._ . ... . . ._ .. . . . .. . . . . .. . ... . .. . . . . . . .__ . . . . ". . _ ._ .. ._ ._. . .. . . . . . .. . . . . . . . .. . . . .. . . •, ._ :': :'_' _ :

. . .. . ._ .. . .. . .:' :
., -. . : : .

-- -:" : : ::: : . :
--- . .._ ._ . . ._ . cn . ._._ .._ ._ . .._ . . . _ . . . . .. . . .. . . . . . . :. . . . . . .. . ._ .... . .. -. . .

.. .. -ca~iii2ii= ~i_i : '?i :E :f : : .':r : :: :--: : : :r .: : . ..r :' :•- : :::! :r r : :- : : :'rfi : :Tific=- _' : = : :r :_ :r : :-- :
-. ;i; ..... : : : . W

. .._ .. ._.. .. ._ ., . .. . . .. . . . . . .. . . .. . . . . . .. _ .. .. . .. . . . ... -=--t-V. .. . . . . .
- ,: : : :_ -. _ --- --. . . . . .. . . . ._ . .__ .. .. . . . . .

. . .. . . ., :- : : .:-1- . ::: : : : . .. . .._ ..i-_: _. . .. . . . .. . . . .. ._ . ._ . . . . ._ . . . .__ .. . . . ._.. . . .. . .. . . . .. . . .. . ._ . . ... . . . . .. . . . . .. .
_ _

. ' : :' :' : •. .~_• .. .. . . . .. . . . .. . . . .. . . . .. . . . . ._ T. . . . .. . . . .. . __ . .
_- :1 :_'_ :_ . . . .. _,_~- . : : :'_ . ::. . . .._ ._ . . . . .. . . . .T . . . .. . . .._ . . . . _ _

.. . . .._. . .. . ._ ... .._ .~ :: :--_
. . . .. . . .. ._. . . . . . .. . . .. . . .. . _ ... . . ... . . . .. . . ._ l : .: : :. ' .: : ._! : : _~ : : . .. :-: :• :t : •. .. . . . . . ._ . . ..! : : :' :' . . .._ .1 ::' .. . . .. . . . .. . . . . . . .

. . . . .: . '. ... . . . . .
. . . . .. . . . .. . . .. . .. .. . . . . .. . . . .. . . . .. . . . .. _ . . . . ... . . . . . .• .. . .. . . .._ .._ . . .._ ._ ... ._._. ._ _._ . .. . .

. •-_
. ._ . . . .. . ._ . .. .__ ._. .._ .L• ::: : . . . . . .. . .-- . . . ._ . .-- --- ._._ . ._ . r_° : W . .. . .._ . .. .. . . . ._ . .. . . . .. _.. .. . . . .. . .

~ 0~

. . . . .., :. .- - -_. . .-- .. ._: .. - . . .. ._ . . ._ _ _ . . .__ _ .. ._ . . _ . ._ . . ._,--__ _. . .
L3 .. . .-•----- -. •- - - _ ::r. : : . . ..--._s_ .:_: _ .__ _ . :: :_ : :- :-.. . : :__-1_. . ._. . : :. •• :-L:-_ .. . . . .1=_~~ '__----•

~ ... . . . .
. :: : : : :: : : ~ .: :.. . . .. . . . . .~ . ... .,_r_ _'--- . . . ._ . . .. ._. _. . .-. .. .--'------. . . ._ . . . ._..._ .. .

. . . . ._ . . .. . . . ..------• ~ - ::_ . __ Z ._.. .--• --._ ._ .._ . . .._ . ._ . . . . . . .. _ . . : . . . : .:
-•---'-- . ._ _ . . .---~-'- - . . .. . ._._ ... ._ . ._ ..- - -- - - . : ..- : ::'_ . :' : . : . : : _

- -.p ._ .--•- . .__._s .._- :.y ._ .. _'------ . . ...-_. .._ . -- -
~--'--

. . .. . . .
.-'- --'----'---_

._ ._ . . .. . . .. .-_ ._ . .._ . ..___ . .. . . . ._ ._ . ._~ . . . ._ . . . _ .
. . ._ . .-

.---
.. . . . .__-_ . . . ._ ._ .- .._. ._ .._ .. . . . .. ._. ._.

T -::: : ::1:-=_ : ----':_:: ::_-=

.. . . . .. . . . .
..• • _

. . .. .. . . . .. . . . . .. . . .. . . ..•-_: - :• -:..._ . . . .. .------ - _~_ -,--:: --- :.- __-:, . . : ::- :: : :---- =•- -._ .. ..-- . ._-__- , :- ~-~ _•_: : _. . ._ . ._ ._ . . . .__ . . :__. . ._ .. . . .. ___ . . -- -_ :'•_~-_ . "--~: __ _ .. ---~-- - -- - - - =_ _ _ ___ _ __ _ __ _ _ __ ..
_ .. . . . . . ._ ._ ._.~. . . ._ . .__ ._ . .. . . . . .- . . .. ._ . . . ._~ .~. . .__. . .- . . . .

__ ._ .- :n-- .. . c•-c = -- ._a~ '-• --:L :=.- -'~: _'_-_-: :wc :: .:.'__c_:_ - - :: .: :•• ~ : : .= _
. .. . . . ._ . . . :_ _--1 :_~:

-_._•____ .- = 1 =-• .-1. . . . . .____ .•_ .____-__. : :_ : :: : .~_. ::-•__.__ .. . .. .._ . ... .._ ._. .. ..
_ _ _. . . . . .

_ ..~_ ._ . ..___.'_ .. .W . "L• .-__ :__ _
._ . . . . .

_. .r_ . . .-: : : : .___ .-_' =-~ ' =-1- _• .-. . _ . ._ _ .__._-.._ ._ . __ .. __.___.-__.
.. . . . ._ .__ . . .. ._~._ ..__- .-_ .__ ... .-

. .. . . . ... . .. . . . .. . .
_- -_ - - ,

_ . ._ .. . ._ . . . . .._ .._ ._ ._ ._.. _ ._ _. . ..!-_- . .__ ._ ._ ._- -_ _ _
-- . ._ . . ._ . .--- s W

_C. . .. .__. • _~~=i=.-3 LL . .~-T:~~• ~ _ .. ._ . . . . .~_ .- --_ - ___-_ .
. .. _. . .__ . . . .~_ . _

-.-._- . . . .._ .
.-_I _: -- --1 - UJ ._•-__~_ --' -~ : :T: : :

_:
___ r_ ._._-. .__ . ._ . .. . . .~ I.

.. ... ._ . . ._ . . .. . . .. . . . .. _ .. ._~ _. . . .__
.. - _ _

_ ._ . . __ . . . _ . _
___

. _

- -- - '-- -- - -•~ - -- -- -..~: :1__ __ ::~ "- _ . r : : :_ .-F1_~_•: ::j : :_•., . .-__~ :_ ._ . . .: : :: .. :- :--= :T. _ .__.: :_~
~

~ _
_ ._. _ . • .- > >•__._ .._ . _ : . .._ •'.-••--i- 1=-: '

-- . .__r_- .:_:t'-._ _ . .__ . ._ _ : .. . .=1 :'~- . _ :'~_:_ _- ~~:3 :=-=:j =•. : _~•__' : : ::E=:: :i•___ :i=_: :-
~ _~::" :'." : .' :•

_ ._ . ._ . . ._ .
. ---- -

._ .._.. . .---- ._ ._ .. _._ . . . . . _ . . . . . ..._ .. . .
_ ..__.__. ._ .. .. ._ . ._ . ._ .. .._ _ _ ~.-J:~_~_ .•___. . . .. .~ _ _ . ~. . .~ . :. : :J . . . .. : :~•: :

:_-. . . ' : :- . .; : _ ...- -_ __ ..

__L
.1__ ~_.- ._ .- _~;N .__ :: .- . _ - .L" _ ... _ ._ . 1'~-•1 : :_ :-' . ,T_' ' _ _ ::1:=~

_ . .. . ._ .. ._. . . .L__ : :T_- _ -~ i ._ . .. _ .-. .._ . .. ._._. - : : .:. . . ..-- . _
~ :~T_ . ._~. . ~_'~ : : :_:~ :~ : ~ : .. . _ .... . . ... . . . . . . .. . . .

__

_ . . _
_ : : :1: . . :: ::: . . : .'._ . - .._ . . . . .LL . __-- . _ ._ .

_. ._ _ .__ . . .. . . . .. _ .__ ._ . .
. ___

.. _ ._ .. __ .. _ _ ___ .. . .._ . . . .1 ._ . .. . . . . .._ . .. .-_ . ._ . . ~~ : :_ _ - _ __.._ ` ' . .. . . _ . .. . ._ - . . . ._ ._ . ._ . . ._ _ . .. . . _ . -i:'_ ._ .. . . . .__:S_ . __. . . __~ .-_ :=_: :t-=.==~ = :~~__r____ . : ::-: : :•• : :_ :: _' - : : : ~• : :=:= :1::_ ::- : _ __ _
~ -

.. c~:_=f. _.-::: __. . _ i=r :___t.= _::': :': :- : :-_~_~1-. :. •_•- ;_ . . !
:- ~:_~i : :~ : :ii: ~_ : ..

.- -__ . . .. ~--_..._ . .. ._ : _ .__ .__ . .J _ . .-•_.___ _ .1 . .' . .. . :~'T :-~ ~ ::'
. :: : :_ :::~ .. . . . .. .

__
.. . .. _ ._ .. - _ _

. . : .. .~ . .. ._ . .. ._ ._ .. . . .. . . . .._ . . .. . . .. . .. .. . . . .. .. . . . . . . ._ ._ . .__ ._ .. . . .- . ._ : ._. :: _. .__ . . .. : _ .• -. . .__ . ._ . . ._ ._ . _ ._. . . ._ ._ . :_ ::_ : :i : ::: : . : :. . .. . :' :, :'~_: :f~ :__ : :•• .- .'_ : .: :.. . :: :
~----

. _ . ...:~ . . . .. . . ..
.- -- : ::__~~:_..Z .-=t: :- :_ : . .. . . ... :I ._ .: :_L . _ . . .~•~:' : : :__ . _ . .. . . .1 ._ . . .._I. ._ . . . . . .. ._ .. . .... .._ _. _ .. . •. .. . . . .. ._ .. . . . . . ._ ._ . .. . . . . .. . .:__ :_• :_ :: _' ---._. ._ ._ . .. ._ . . . .. . . . .. - __ :::~ : :::: :•_t' : :: :' ::;-_~ ='-- . ._ . . . . . . ..1 : . :: _' : ::' :- : : : : : :: :-:_a : .-------~ •-'-- -. ._. ._ . . .__ .. _,~_: :_, :- :::_~ :- : ~..-- --•- -- . . .. .. . .. . . . . . . . . . .. _ .. . . .. .. . . . . . . . .

. r•::.. . . .. . .. . . . .. . . . . .. . . .. . . . . .1 : .: : :-:' :_ :-- :. . . . ._ . .. - ~ . : .:
_= . -i:. ._. . ..

._ . .. . . .. .--'-- . .. . . . . . _ . ._ . . 1 :•-, F. . . . .. . .. .
. .. . ._ . . .__ . . ._ . ._ _ ._ . . . ._ .. . ... . ..- .T. ..- .

r ::: : : : :. . . .. . . . .1 . . . . . .. . _-_ : :.. . . .. . . . .- '• . . :. . . . .. : . .. . . . . . . . . .. . . ..:: : : . . . .. . . .. . . ' : ;: . :- : :-= :_ : ::-a.. ._ : ~, . . . .. .. .. r._
. .. . .. . . . . .. . . . . .. .. . . . . .. . ... . . . .' • '

.. .. ..
. . : : . . . ; . .. 1 : :: : :. . . . . . .. . . . . ,, . . , ; . . .: :' .: : : ;_.. . . .. . . . .. . . .: . . . . . • ._, . .: . : : . ~ ~ . . . . . . . .. . . .' ..1" :: :' :~:, : :: : : : : ..1 :- :L[ • . ._ . .. .. . . . . . .. . . ~~ j"_..- ..~._-,_~. .. . . . -.;.----•-- •-- '- . .__:----•-.- ._ .. . . .T.



184 Annexe 4

DYNAMIQUES DE VOL DU FOKKER F-28 - Section 2 - AErodynamiques Page 46



Simulateur de vol 18 5

DYNAMIQUES DE VOL DU FOKKER F-28 - Sec tion 2 - Aftodynamiques Page 47

. . . . . . . .. . . . ... . . . . . . . . . ...' . . . . . . . . .. . . . . . . .. .. . . .' : . . . . . . , ; . . .; .
. . . .I :̀

. . . . .. . : . : ._ ._ :_ . :_ .._ . . . . :_ . . : . ... . . .i ." . ... .' .: ' r '~. : .:. . ._. _. . . . ..
.i_ . . .

. ._ . . ._ . . ._ .._ . . . ... . . . . .' : .:' . :. . : . . . . . .. . .

~ .
..

. : . . . .
. . . . . r . : . : . . : . . . . . . ' . -. . . . . . . . . . . : . . . . . t . . . . . . . . . ..~ . ' .~ . :i . : : . . . :' : ~ : .
.

. . .~ . .
. . . . . .. . . . . . . . . . -t . .. . . . . . . . . . . . . . . .: :' : . " :!` . . . '• ' ~ •• -i 'i .' ~ ''~ ~. .. .. . . . .

. : : : . :: . . .:. . : . : : . :. . : . : . . r . :. . . ... .. .. . : . . : :: : : . : . . . .. : r : :: : . . . .. . .1. . . . . . . . . . . . . . . . .
• . .. . t . . . . .~ . . : .. . : . . : : . .• . . .. '. . . . .. . . .. . . . . .. . . . . .. .. .. . . .. . . . .. . . . . ... . . ..

~. ...:'~~

:
. . . . . .• . ..• . LL_ ._._ ._ .__ .__- - . - _ _ ___ - 1-- _-

. : . . : . .
._ .. .: :

. . . .. . . . . . . . . . . . .. . . . . :' ' ~W . . . ... ... .
. 1. . . . . .. . :1 : ..' : : . ..I _ . . . . .. . . . . : _ ; ..1' .... . .. . . . . . . .. . . . . : . . .~ . . . .. .. . . . . . . . ' : .. . . . . . . . . : . .' .1 .' .' .. .,' ; : : : : :. . . . . .. . . . . . . . . . . . . : . . . . . : : :

'
•ir - .. : .

.._ . .~

. . . . . .:. -. - . .

. . . .. .
. .I .: : : : .~_,

. . :' ;' . . : . : . . :. . . : . .. : : .' : : ~ . .:'. O . . : .i .. ._'_I_~t: . :~ .. . :. : :~ : .

__ • - - _ ..
. _ . .W . .. . .. .

~

. . . : .' ' : :: :: • : . : : . . : . . . ~ : .' . .: .. F . ~. .~' . :. . . . .. .. . . . . . .. .. . .. . . . . . . . .:' : . . . . . . _ . . .. . . .. . .. . . . . .. .. . :. .. . : . .

. 1 ~ .. .- _. . . .
. . .

:_ _~
. . . . .. . . . . . . . .. . .. . . . .: . . . . . . . . :~' : : .. . . . . . . . . . . . .. . . . . .._ . . . . . . _' . :' . . : . . .: . . . . . : . . .. . . . .: '' ~ : . : :W : :i .. . . . .. J ~ . ... : . . .. .. . . . . . :~ : .. . . : . . . . . : : .U_ . . .. . . . . . . . : .
_ _- • -- - •_ -- t:_ .. . . .'_ ..--- :. : .- -0 -:- :_ : : : : : : : . : . .. . . . . . . . . ..

. . .. . . .. .. •' - . . J: :: : . . . . . . . . . . .. . . . . . . . .. .r : : .-c r . ., ;. ..r . : : : :' : . . . . . . . .. . ._ . . . . . > :rr. : :: :- : :• :" : -. . .. . . .. . . .. . . . . ... . . . . . . . . .
~-. .. . .. .. . . . .

. . . . . . . .. .. . . . . . .. . .. .. . . . . . ._ . . . . .- : : :: : . . : .. : . : . ° : . : :: . : .:r. : .:' : : . .-_ .: :: : : : :r .' . . . . : . . . . .. . . . . . .'. . . . . . _ . .. . . . . .. . . .. . . . . . . .U. . . . . . . . . . .. . . . . . . . . . . ._ . .. . . ... . . . . . .._ .. .. . . . . . . . . .. . J. . . . . . .
___;.. . .-

.
. . . . .. . . . . . . . ... . . ..•, . . . .- .., . . .

._ .• _
.-T- .-. 1 . . : . .

. .. . . . . .-
. - _.~.. . . .. . .. . . . . . :. . . . . . , . :' .'.. . .~ : . : .-: . . . w :.I : : :: : : : : :! .: : : :

.
.

.
.

. . . . . . . . . .
. :: . . . . . . :: . : : : .: : : . . . : . .{ '. . . .. . . . ; . : . . . ., .:. . :, .

.:^ :•~ :: . : . . : :. . . . . . . ..: . . . .:' :' : : : . .: . . . : .: : . . > . . _ . . . ::' : • .'! ~ :_1 : : : :_ : :':- : : : . ..1 : :' : : : ::~ : :

.. . . . .t . . . . . . .

_

. : :- : : .{- . : : : : .: : : : : :-:' : : : _ : : : :1' .:- : :: : : :-::: :: : : : :.: :- : :: :_: ;. .. . . . . . .. . . .0

~
_ . . . . . . . .. .. . . . . ._, ._ . . . .. . . . . . . . .. . .

' :: :~ ::'1 : :" : :: : .
_ . . . . . . . . . .. . . . . .i :: :~ : .. . . F:: : : :::: : :- : :~ : :_. :: ._ . . . . . ..__ . .. ._. . ._ ._._ . . . . . . . . ' .~ . . . . . . . . . . : :-- : :- •- : :: : : :, . : :_ : ::- : :-: : .' : :. . . . . .. .. . .. ._ .. . . . . . . . .. . . . . . . .._ .__ . . ._. . . • - .. .- . .. . . . . . . . . . . .

: .. . : a'~
. . . . .. .. . . . . .. . . . . . . .. . . . .- ..-. :: : : : : : . : : : : : . . . :: ::: : - :: : : :_ :i : : : : :~ : : :_ ---•:_= : :-::-_: : = : - :: :~ :: :: : . :i : ::- :_a:- ::: : : :i_~ : : :: :~t : -_;

-•--- . . . . . . .. . . . .-- --- . • ':: . .. . . . . .. . . . . . . . . . . . . . . . .. . . . . . . . . . . . .. . . _ ._ . . . . . . . .__ . . . . ... . . . . . . : : ::: .: . : : : : : :: : -. . . .. .. . . . .. . . . .. . . . . . . . . . . .. . . . .1 . . . . .. ... . . . . _ .. . . . .. . _. .. . . .'• .: : :: : :: :"1 .: : : . .' : : . . . . .. . . . .- -

_' :_t : :: :~ . .' . . : : : :: :• ' :: - : . :1:•: :__~. . . . . . . ._ . ._ . . . . . . ." -
. . .. .. . . . . . . . . . . . . . . .. . . . . . . .

:. . . . . . ...1 : _-: : : : : ::= :- : :1 ::_: : : . . '... . . . . .. . . . . . .. .. . . . .. _ . . . .. . ._ . . .. .!

. :: : : :~ : ~ . _• '
. . . . . . .. . . .. . .

. .. . . . . . .. .. . : • . . . ._ . . t_ :_ ... . . . .. ._ . ._ .. . . .. . . . . :: :: . . ::: : . : : :t' : : : : :: : : : : : : :: : . : :~~ Q. . . .. . . . . . .. . . .. . . ._ . . . .. . . . . . . . . . . . . . . ._ . . .. . . . .._.• : . . . . _ . . .. ._ . . . .. . . : : :r_ :{ : : __ _~ . . . . . . . . .. . . . . . .. . . .. . . . . . . ._ . . . .

_~. ' . . . . . . . . .' . . . : . .. . . . . :. .
-

_:::_' : _ : J

- -_--'

.

•

' _ . _. . . .. .. .
. . : ." .1_ : :. .'

. . .. . . . . . .. . . . . . : . .. .._ . . . . . .. . . . . . . .. . . . . . .. ... . . . .. . . . . .. . . . .- •Q. .: . :: . ::_ : . .~:' : : :' . . : .. ._ . .. . . . . . . . . : . . . .. . . .. . . . . . . . .: :" .:' .
~.

_ _
'.-- : : :I :: :. . _. . ..

: . .
. . .

. .. . . . .
.. . . _ . . . . _. ... ._ .. .. . . . . . . . . .. . . . . . . .. . . . . . . .. .. . . .

:
. . .

:.. . . . . . . . . . . . .: ~

1
_ _

~•. . . .1 . : :' : : : : .. .. . . . . .
. . . .. . . ... . . . . . . . .. . . . . _ . . O. .- . . . . .. .. . . . '. ._. . . . .._ . . . . . . . .. . . . . . . . . .. .. . . .. .t . :::: : : . : : ::: : : : :: : . : . . .:_ : ~

. .. . . . . . . . . . .. . . . . .. . . . . . . . . . .. . . .. . . . . . . .. . . . . r: : ::. .: : ~ : .: :'• . : :: : . :' .. . .
: : . :: ._ . :. .. : : :~' : : .': : ::i: : : : :: : ::: : . . .

. . . . . . . . .. . . . .. . .
'

.. . .. :: : . . : : . . . . . .. . . . . .. . .. . . __ . . .._ . ._ . . ... . ._. . . . .~:" :• : : .. :: : . .l: : : .• ~' ~. . . . . . . . . . .. . .. . .. . . . .. .
. . :! . . . . . .. . . . . ._ . .. .. . . . .. . . . .. . ._ . .. .. ::: ::. : : : :_ .. . . : . ._ . . . . . . .r :: : :. . . . . . .. . . . . . . _ ._ . . . ... . . . . . . .. . . :. . . . ..

. _ _~
. . . . . : . . . .. . . .._ . . . .. .: . : .. . . . :

. . . _ .. . . .

.. . . . . .... . . :: . . . . . .

. . . .. . . . . ..

. . . .. . . ,_._ . ._ . . ._ . . .. . . . . . ._. .. . . . . . .. . . . . . .. . . . . . .
. . . . . .. . . . . . .. . . . .. . . ... . . .. . . . .. .. . . . . . . . . . . . . .. . . . . .. . . . ..._.i. _- __ _ _ . :~ . ~.. . .._ . . . . . . ... . . .. . . . . .. . . . . .. .. . . .. . . . . . .. . . . . . . . .._ . . . . .. . . . . .. . . . ._ .
. . . . . .. . . . . . . . . .._ _ .. .-_ .. ._-:_ . . .. .. . . ._ .. . . . . . . . .._- _._

. . . .

_ . ._ . .. . .. . .
_ _ !i_i ::_c .ii :-_ _-=•_ ._. . .- .- .. . . .. . .

: : :_ :' :'_. ::-i_. .. . ._ .. . . . . . . . .
'. . .. . . .. ._ . .. . . .._ . . ._.~ :::: :_ : . . . . : :: :L . : .: .. . . . :: : :: ._ ._ . .._ ._ .

.____
.. .. .--. . ._ . .__.._ . . . ._ . . . ...._ . . Q

_ : : : : .- :.-_ ._--
. .. . ._. ._ .. ._ ._ .. . . . .- . . . . . .. ._ .. . ._ ..-. . . . _ .. . .: ..- . :. .-__ - ::- _ _- •_t=:_ . ._ .-_._

•'
-. . . . . . . . . .. . .. .. . . ._ ._ . .

. .. . . . ._~~
. . . .__ . . . . . . . .. . . . ._ ...-_ .__ . . .__ ._~ ._.-._ __-:: :: :_ : : : : : :_: : :. . . ._ . . . . . .. . . ._. .-_ .. . . .__ . . . . . .. ._. . ._ . . . ._ .__ ... .. . ._ .. ..__ . ._ .. .

._-•-_.-__-_ .
. . .__ ._ .- .._~ T_.-•- . ...__ .__ . . ._ .._ . . ._.__. .

.. . . .

. .t._ ._ ._. .._:.._ . . . ... . .... __. . •. . . ._ . . .. .--~- -
_

._ . . . ._~ . ._ . . .. .
. . . . .. .. . . .. .._ . . .
. ._ ._ . . . . . . . ._

. . . . . . . . . . ._ .. . . ._ ._ .._.. .. ._ .- . ._ .__ ._ . ._ .
.__. . .~ . . . . . . . . . ._ .. . .- .

.___ _
:: : _-_:'_.-.:_~ ::~~_: :::: :_ :- : : :__

: . . .
. . . . .. . . . . . .. . . . . . . ..-_ . _ . ._ . .. ._ . ._ .... . . . . .. . . . . . ._ .._. ~

.__ .1 .77
1 : :: :: : : .- : :1: :_ . . ._ :__: .-__~

. .. . .._ . . ._ . . ._.__ . .. . .-- .. ._._ . ._ . . . . . . .. .
':_: '•-- '--

. . . ._ . .. . _ . . ._ . . .-_ . . . . .. ._ . . . . . .._ . r._- _ _--:: :_ _: : :__ . . . . . . _ .. . . . _ .
---. .

w
-.r_=-_ :. . : : :_:3 : : :_:

:r. : ::_ :-_ -1___:: '- -- -- -
.__-= :.-_--=-:

. . ._ . ._ .., :. ._ . . -t: :_- '. .._ ._.__ . . ., ._ . . .
._. . .a: _ : : :__: : :--_ . ._ .;-'__' _c_r :-_ : :c•: .- . _.-_ . : : ..-_ . . .-•-' -'-r. . . . . .__ _ .

.. .
.- -'--

._ ..- . ._ . ._ . . ----=---'~_.-. . _ . .~:___ :: : .._ .. . . . . _ ._ . . . . . ...- . ._ ._.__._._._- .__,.___ . .. .. ..__ .__. . .
. . . .~ ._ .. .. .. .. . .

-_- - _ _- - __-:: :_ . . .--'---•----- •- -T-_T___ __ . _. : '

.. . . .. . .._ . . . ._ .. _.__ . .. .__ . . .___--_.___ . . ._ .__ . ._._ . ._. . .__ . . _. _ . . _ ~: ~_• . _- _L. .
_ . . . . .. -

.._ . . _ . . ._ ..- . .. _._ . . .__
.- ._ .__ . .. .. . ._._ ..__ . . . . . .. . . . . . .

. ._ . . . . . . . ._. .-_ ..- .__ .___ . . . . ._. . _ .. . . .. . ._. ...•
.._ ._ _- _ -. ._ _. .__: . _ . : : . __. .: .1 : : :: : : :

. .. . .. . . . . .. ..
.. . . . . . . :r . .: : : ... .. .>__:_. : :

. . .. .._ . . . . r _r: c~

__ _ __
tc_ .

~ = - __. .. .
~. . . .-. . . :. . . _.

. . . . . . . . ._ .- ._ . . . . ._ ..---_. _- .. .
.--• --

._ ._ . ._ _
-T .._._--_. .__ . ... .___ .__'--__-

. . . . ..__ . .. ._ . .
.___ ._ ... . . . . . ... ._ .-_ ._ .-__ . .._--••__•_•__I~ . :~. :.~ ::'_•'

. . . . . .-
._•_•__ _-_-

._ . .~~-_ ._. . .- -_• .--a ::: :! : : . Z ic~:- _-- ~-
. . .. . .. . _.. . .. . .__. .. . .. . ..__ ._ . ._ .. . .. .. . . . . . .. . ._ .._ .. .

. .__. .. ._ ._ . .. . . .-__• . . .
.-_ . _-_-_

. . . . ._._ ._ . ..__r_• : : :_~ ::' : : : : : :- :-~ : : . W. . . . . . .. ._ .._ . . .. .___. -_. . . ._- .._ .__ ._ . . . ._. .._._ . . .... . . . ._ . . . ..__ . .. ._ . .._1'=- :_~_ :__ _ . . .. .. .-_ . ...__ .. . .. ._ . .. . . . . . ._ . . . .
. . . --- - - -'-------: :t =•: ~_ -_.•'-. .._ . .

. . . .. .. . . . . .. . ._ .

: _'_ :~_ :- :

._~ :~j '~ ~ .~_~ . ._ . . ._-. . . . ._ . .__._.-._. . .- .__ . .
_ ' . . . . .. . . . . _, . .

. tJ, J. .: : -_: _7~'- :
_._-.~.-_. .

. .__ . .__ . . ._ .
~._ .__ . . _. ___ :t: : ::_ .._ :- :::~___ :_ .

__ ._•-- :.
_

. . .. . . .. _._. _ _ . .__ .._ ._ .. . . . ._ ._. . . . .-_ ._ . ._ .. .__ . .. ._ . .. ..
.-_

_
-_

_
.._ .- -_. . __--•__-_-. _~._.

.-- -._ ... ._ .._ ._ . .- ._ .. _--_
.__•____.•_•__.-__~_--_- •-_

. . . . . ._ ._._ ._ ._.- ...-•-_-.----_. .-•_ _. ~: '~.
.-_ -• . _-__._-.- ..- _ -_-~-

--_-1 . ._ -._ .__ . :'_ :: : :
-_._ .-_ . __ .._ .. ._-_-- -. ._ . . . . ._... . . ~_ . _ _.. ._ ._ . .. .... . . . _ . -:' : :1 :" . . . . . Q

.
__ _ _ __ _

' : : __ .. _1 .. . ._ ._~ . .. ..._ .._ . .. . . ._ . . .._ .
-- - _ L

_ ._ . ... ._ .- --- . _ ..
._ _ - -r. :_ ._ .. - •. ._ . ._ . . . .. ._ . . ..

.__._---
: .. -- :_-:. .. .._ ._- . _ . . . _ -•_-~ :

: _. .. . .1 :-_•_ _- ~1 ..
. -- - --_ :_ _° _- - - -. _ . . . . .. . . .. . .__ . .._ .._. .. ._ . . .

~_ . . _ ..- . .__ .. . . ._._ . . . . . . .. . . . ._ .._-. . . . .. . . . . . _ . . . . . .~ . . .. . . . .
.--_-

. . . . ... . ._ . .._ . . .
.----

..
. _-- :_'-- '.__ . ._ .__ . . . ._.__ . . . .

---
.. . . . . ._.. . .--.. 1._ .__ ._ . . . . . . ~ .__ . 1 . . .__ .. .s-.._ :~ - . ..

. ._ .. . ._._ . . .. . . . :-t • •

. .
.- --

: : . r.•_>-_ .__:_ '-..
.- ._ : .-. : .. - . . .

.- -.. .. . . . .._ . ,. ._ . .- .I: : : :t' : : ._ .. . . . .
..r_zr._. ._

._ . ._ .__ .. _ . . .__-. . . . . . . ._ ._ . .. .--°--~ - . .. . . .._ . ._ro' . .__ ._ . . . . J. :' ::: :- :t =_._t :- . ._•. :•• :-__' : :'S. .__:- . : :__ :•^ :-:::: . .. . -' .:. . 0
:z :n_ -•---

. . . ..__ _- _- . .-_ . .._ .
-1--'_:-_.

.._ . . . .. . ._ . . ..__. . . . ... . . ... . .. .
--- . . ..

.._-- ._ . .. _ . ._ .c ..-.. . .._ . . . . . . . .. . . . . . ._ . ..
.. . . . . . _ ._ . . .. _ ._ . . ._ . . ._. _.-__ . . ._. ._ . . ..__ . . . .._ ._ . . . 0._ ._ . .__ ._ . ..- .. ' r.=- :-_

..
.-- ._. . ._ . . . . .__ . ._. .. . ~. ..

..: . . :: :. . :-i:-_ :
._ . .. . . .. . _.__ -__-. ._ .__ ._- . .--'•---

.. . . . . . .I~ :: : : :: :__. ._ _ : :' :: : ._ . ..___ . . ._ . ._ . . . ..___ ... . . . . . . . . .. . . . . .. . .. .-'.•___ . .- . .. .. . .
.___ . . ._ . ._ . . . .. . . . .. ._ . . . . .. . . . .

-... ._. t._ .I :-:1"•..: :: . . . _ _• :{ : ~.:-
. ~

.. . . _.. .__ . . ._ ._.- ..__ . . .
_ ~ __.- ... . . . _. : : ::' __ - ____

. . . . . . .. ._ . . .
.. . . . ._' : :_: . . ._ .

. _ . .._ . . . . .. . . . . . . . . .. . . . . _ _ . _

.-l' .: : -- ._. . . . ._ ._ .. ._-_ _. : . .__-_ . . .-_ ._. ._
NCO ~~{_. .• . :- . . . . . .'- L" : ."'T=•_'-_._ _~- _

__ . . ._ . ._ . .-
._ _

_. . . . ..
~

. .. . . .. .: :i ' . . : .. . : :
: :

.
'

.. . . . . . _ .. ._ . .._ . . . . . 1. _ .. .. . _ . .. . ._ . .. . .
. . . . . . . . . _ .::. . . _

:
. . . . .- _ . .. :- :::~ -._ : : . _ ._ . . . . . .. . . . . . ._- . . ._ : . . .. .. . . .. .. :: : . ;

-_._ _ :. . :_ .•_._ _. .-_._ . . ._. . . .__._. .. .__ :~: :~ _: :1 :'_. .__ . :~: : :_:. : : :~_ ::~ ' .. .. ._ . ._ . . . ~. . . . .1 .__ : . . . . .__ ..- ._ . . ~-: .. . . . . . ..• _. .. . . . ----•-- .. .. . . . . .._ ._ .. ._~ . .._ . . .. . -, . . . . .._. . . . . . . . .. __ ._ .1 . _. . . . . . ,. . . . .
. . .: .~ . .: . :' . . .

___._ . _. . .. . . . . . .. : : ... .. . ._ . . ._ - -~. . . . . . . . . .. . . . . . . ._ . . . . . . . . .. . . . . . . . .. . . . . . . . . . . .. . . . .. . . . . . . . . . . . . . . . . . ~ . . . .:. . . . . . .
~ . .:. .• ..- . . . .. .

•.• . : : :' t': .' :: .. { :. . .--~:-- . .

_
~~. . .. ._ .. . •: .: :. . . •_... . .. _ . .. _

, . . . ..:- ::' :~• : : : : :- a• .. . ._ . ._ .. . . . . . . .. .__~'-_ : : : _ . ;; .'_ . :~ : : :• : :.i :.~• - - - - - ~ _, ~_. ._ . _ _ t~ :c:i : : : :i :: ::E : :: : :~i : :_` : : :•-••~ :
.. . . . . . .. . . .. .~ •. . . . . .1 :' . .. . . ..

. . . . . .
. . _ : .. . . . _ . .._ _.._ . . . ..._7 ' - -• -

. . . . .
: :_: _

EI

. .

:: : : '. . . . . .. . .. . . 1 : ::: : : : :~:- : _ . . . . . .. . . .. ~ . ~ : : :•_• :' . . .. . ... . . . . . . .. . .-':: : •
. . . .
. . .

. . . . .. . . . .. . . .. . .. . i . . . . . . . . . . . .. . . . .. _ _ _ -. . . . . •. . . . . . . .. . : .' : : :~. : :1 : :': :~ : : . :.•: . . .d i _ : . : . . :' .:' : . .:: . . : : : : : :
` ~._i ._~ •:1 . :~:~ :_ ':~~ :_~ : . :: . .



186 Annexe 4

DYNAMIQUES DE VOL DU FOKKER F-28 - Section 2 - ABrodynamiques Page 4 8

. . . . ... . ;. . ... . . . :- . . . . . . . .. .. -- . _ .. : . . . . .. . . . .. . . . : . ._ . . _ .: . ._ . ._ .. . . .. . ._ . . . . . . . . .. . .; , : : . • . :
.f•• : .. : . '' . .s • :: . . . .. . .

. . . . . . . . . . . • _ W{.-_ .-. . . . .
. . .- : . . . .: . . . . . .`. . . . . . . . . . . .

. . . ... ._ . . : .. .
: :

. . . .. . : . . :
:

. . .i.. . ... . . .. ._• . .. - - - -- - -EO.~ . _
. . . . . . . . . . . . . . . . •. . . . . . . . . . . . . . . . . . .. . . :. . . . .:~~. . . . . . . . . . . . . . ; . . : :"i' ' : :.~ . . . . . . . . .

. . . .- . . . . . . . : . . .
: '_. .._ ._ . 1.._..- . •_•L~: .

¢ - ----: . . . _

. . . . : : : . .. . . . . . . . . .. . . .. . ._. . : : . . ._ . .• . . . .. . . . . . . . . . . . . . . .J .
:Co. . . . . .. . . . .. . . . . . . . . . .. . ' . : : . .w

_ , . . . . . . . . . . . . . . . .
: ' . . . . . .. . . - _.. . . I . .. .:_' .: . . : .' :' ' .. . . . . .. . . . . .. .. . . . . . .. . : . . . . .

. : : : . . . . . . : .~ : . . : . '. .. . . i' : . . . . 1 :: :: : . : .. . . .. . . . . ~
.

1 :" "' '
Q ,

_ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .. : .: . : . : : _ _ _ . . _ .: : : . :.. . . . . . . . . . . .. . . . . . . . . . . . . . . . . .. .. : .

_v . .._~•-.-
. . . . ..

__.__--__-__._-_ . ._ . . ._.__ .._._..-_ . _

~ •:1 '. Q~-
: .

:' : : : • ^' '! .. :: . :: : : : . :: : . : . :: ::, : :. . . ~' . . . . . 1 . ..-' . . . . . . . . .. . . ~O ~T
. . . . . . . : . ' .. . . . . . . . .' .. ..:' : : '.. .. . . . .. . . . . .. . . . ... . .. . . : .. .. . .. . . :' .. : : : : . .. . .. . . . . . .. . . : .. . . . .. . . • ::' : :

. . . . . . : : .:. .. . . . . . . . . . .. . . . : . :. ~
~ 1.

._ .. . ,-__~.__ ._,_..-_ . . .. . . . . . . . .. . . .. .. . . . . . .. . . . . . . . .

4 "
. . .. . . . . .. m i'..~ .. : . : .:. . .. . . . . . .. . . . . .. .. . ... ' ' ''

:. . . . . .. .. .. . : . . .: .: : . . ::1 : : : : . ::. . . . . . . .. . . . . .. . . . , .' . . . . . . . . . . . . . . : . . . . . . . . . . .. . . . . . . .. . . . . . . . . . . . . .. _ _.
. . . . . . . . .. . . . . . . . . .. . . . . . . . . . . . . .. . : . . : . .. . . : . • 1 . : :~ : . :. . . ._ : : : . ... . . . . .. . . . : : . :' : : . . . . . . .. ' .

. -_ __ . .:_ . . :. . .. . _-- W-___-_ ~
_ _ __ .c . . 'I : . .. . ..r.r. . .- - a. : .n : : : . :'••-T""_ .._

:.;' . .:1' . : .i ' . i' . . : .~ : ::: : : : :. ' ..1• :~~ : .. . . . . . .: : . . : ; . : : : . . . .
. . .L : :i :i : :i' . .c : .•:' : :-- :' : :' :'

_'t . . . . . _ . . ... . . . .. . . . ..:_r :: : : :_ : : . . . . . . . .~.. . . . . . .: . :. . . .. . . . . . .. .. . . . . . .. ._ ... . . . . . . . . . . . . : . : _ .. . .
: : ::_ :::_ _: : :: : : : : ::' : : :• : : : : :. .

. . . . . ... . .. . . . .
.. . . .

.. . . . . . . . . .. . .. . . .._ . . . . . . . . . . .. .. . . .• . .. . . . ... . . ._ .. . . . . . .. . . . . . . . . .. ...: ::-1- :~ : : : . . . : :': :1•' : : :" :' :': ' : : : •' ~.. . ... . . .:: . : .. . . .. . . . L :- : : : : : :: : . . . . . . .... . . . . . .. .. . . . . . .. . . . .._ . : 1
. . . . . .. . . . . . . . . . .._ . . . .: : . : . .. . . . . .. . .. .. . . . . .. . .. . . . ._ . . .. . . . . ._ . . . : .

w . . :!' ~ : ::, •• . . : :. . . . . .
-_ .: :- :: :: := . : _ . .l: :_ : :_ :~ : :': : : : :: :. : :- ~:1' : : ::: :' :' .. : . : : : : :' :•_ : : : : : :' : : .~ : :~: :: : : :•' : _ : . : .• :..1 .. .. . . .. . . . . ._. __ . . .__ . ._ . . . . . .. . . . . . .

. . . . . . .. .. . . . .. .. . ._ . . . . . . .. . . . . . .. . . . .. . . . .. . . . . .. . . .. . . .. . . . . . . . .. . . ._ . . . .-T : : : . .. . . . . . . . . .- • . .: .: . . ..t . . . . ... . . _.. . . . . . . . ... . . ._ ._ .. . . . . . ._ . . .. . .. . . . . .__ . ._ . . -~----.. .. .---•-
. .. . . .--

. . .. .
. . . . .1. ._. . . . .

. . . . . .. . .. . . . ... . . . .. . . . .
. ._ . . . .. . .. .. . ._ . ._ . .. . ._ . . .- :.' . :: .• . .1" .: : : . .-•--r.->' : : . :: : : :1- :: :~ : :: : .: . : : . .:1 .: . : : : : .. : .

' ' •_ ~ _.. . . .. . . . .
-•_--_

. .. . .. :r : . • . :'~1 ._ .1 .~ •~. .. . . ._ _ ._ ._ . .. . .__ ._ .._ . . . .. .,- . .. .. . . . .- .. . . ._ . . . ._ ::_. : :- _ :- : :: : : : : : . : .. ' . .: . . .. . . .
.. . . ....

:• ..~T..- . .. . . . . ._ . .. .. . ._._ .3 : :
.

.. . . . . .. . . . ~
:::~. : : : :" :: : : :~ : :~:: :

: : :~
. ..

.
.T : : : :~ : : ::: :

.T :' . .1
.. . .
-

: : : : :i :: : : '' : . Q

. . . .
. . .'__ .~ . : ~ . : : : : :~: .~' . . .. . . . .___ . . .. . . . . . . . . . .

. :'. . .' . :I :_: : ._ . . . : :' : . :L:: : : :: : :1 : : :=: . .,_. . :
. . .. . . . . . . .. . . . . . .. . . . . . .. .. . . . . . . .. . . .

_ . . ._ . .. .__ . . :~ :: :Z_: : : :: :. .. . . . .___
. ._ . .__ ._ . . . . ._ .« .. . . . .._ : : . : : .-• _

. .. . .. . ._ .. .. . . . . . . . . . . . . . . . . . ._ . . . . . .. . . . .. . . . . .._ . ..-_ .... . .._ . I :: :: : : : : :1 :. : :1 : :: :~ : ..:: : . : :' :: . : .._ : : : :: : _ _
. . .. . . . . .. . . . . .. . . . . . . . . . . . . . . . :: : :•1--••~••-•~~•• : : : : : : : : .~ :

' :~
:: : :•~

. :_ : :::'c- ;;;:El:-__ :_?: . :-:

. . . ._r._ : : :' : . . : . :; - - -:' : : . .:_ . : : . : . : . . .: •: : : : : : . . :.: _. . . . . . . . . . . . . .F-_: :. . .._ . _ . . . . . . . . ._ . .._. .. _ . . ..- . . . . .. . . .. . . . . . . . . . . .. .. . .. . . . . . _ . . . . . . .' : :
-:: : . . ::

'• .
._:. : .i . . ..

.. ...
. . :' .o:1 :•

.. .. . . . . .. . . .. . . . . . . . . ... . . . . .
.---

.. .
. . . . . . . . . . .. . . .. .. . . . 1 . : . .l_ : : : : . : :: .•~ :

':_ :t ::: :_:•: ._ . . . ._ . . . .. . . . . .. . . . . .. . _ . . .. .. .. . . . .. . . . . . . .1~ :: : : :•: :t' . . ~

_
___ _-_-: . ::: :

. : : : : : : : : :: . . . . . : .•• •iE
-...

.. . .. . .. . . . . . .. . . . . .. . . . .. . . . .. . . . ._. . . . . . . ._ . . . . .. . . . . . . .. . .. .. . . . . . . . . .. . .
.. ... .. . . . : . . . ;_ : . .:' : :~ ::1:' : :.. . . . . . ... . . . .. . . . .. . . .. . . . . . :• : ¢

.:. . : .. . . ..L . . . ! . :• : :. . . . .t :_ : . . .. . . . .
---

_ : :.. . . . . . . . . . . . ._ . . . .. . .. .. . . . . . . . . . . .. _ _:.. . .. .. . . ._ . . . . . . . . . .. . _ .. .. . . . . . . . .. . . . .. . . . .. .. . . ._ ._. . . . . . .. . . . .. ._ ._
-- . . . . . . .. . . . . . . : .-:. . . . . . .. . . . . ... . . . . _ ._ . .. . . .. 1-.

.:
-~.. . . . . . . . . . . ., ._ .. . •---- -'. . . . . . . .. . .. .. 1: : : :: :: :.. .. : . .- . .. . . ...

Q. _ . . 1: : : : :: : :
: .::_ :1 :: : . : ::.: . .___ :_ ._._ .ii :~~ :-: : :c ::_-_ : :::; :_:r_ ::: : :_:. : : : : :' :•_ : : : : :. :f: :: . :
. _ ._ . . .. . . . . . . . . . . ._ ._ . . . . . . .. . . .. . . . . . . .. . . . . . . .

•:' : : :

. : :i :: : :_: :: : : : : : : :. . : .
.
._ . . . . .. . . . . . . . . . .

. .. . . . .. .. . . .. . ... . ._. . .. . . . .. . . .. . ._ . . . . . .. . . . . . . . .. . . . . . . .. ._ . . . .. . . . .. . . . . .. . . . . . .
._ . ._ . . . . . .. .. : .: : : ._. . . . . . .. . .-_ . .. . . ._. . .-/ : : . . ._ .._ ._ ._ . .... :_ . . . .. : . . . . . . . . ._1. : : :_ :: : H : : .J:: : : : ::~~ : : : :_:_ ._, . .
-. .. . . . ._ . . . .__ . . . . . .._ ._ . ._••___

. .. _ . .
___

.. . ._ .. .. __ . . .. . . . . .. . .. . . . .1~-' ~~. . . . . .
.-- --

. . . . . . .. . . . . . . .:1 ~ _ _
;._ ._. . . ... . . . . . .._ . . . .. . __.__ ._ .._ . ._ .. . .. . . .1. . .---..- . . .

.----
. .. ._ . . ._. ._. . . ... .__.__ ._ . .. . . . . . . . . ._ . . . . .. . .. . z . . . . . .. .. . . . . _ .- . . ._ . . .. .• '

__ . . . ._. . . .. . ._1 : _-- : : : :: : : : :T_ ::_ .- __:- :: : _
-- . . . . ..----

.. .:___ . . ..__ .._-.__ ._ .. ._ . ..--•-- .._~ : ._ - : :_ : : .- .-_ ::- : :::t: : : : :w .. . . . .r-: . ._. : :--_- . .: : :. : : :1 . . :. . . . . .... . . .. . . . .. . . . . . . . .- . .. .__ . . ._ .. ._ . . . ._ ._ . .. .
. . . . . . ..._ ._ . _ .. . . . . .__ .__ . .__ ._ : : : _- ~ _~ :_ -_• :: _:_•_ _:___

.. . . . . . . ._ .. . . . ._
.i : : : :. . ._ ,_ . ._ _.

- - _ _-- - -
._ . . ... . . c. . . . . . .. . . .. . . . . .. . . . . . . .. ...o -_'~:•__ . ._ .: : ._ . ._ ._: :_ . :_ : .___ :_::_ .__ ::_ : ._ . : :_ :_::: :: . . : :- : _- -- - - - -. . .. . . .. . . . . . .___. .

. .. ._ . .. . ._ . . . . .. . . . . . . . -. .._ .__. ._ . _ . . .. . ._ . . .._ . .. . . . . .. . ._ . . . ._ .. . . .
._Q _ _ _ _

_ .. . . . . _ . 1
._ . . . .. . . . .~ . - _ _ ~ _ _ _. . . . .. . . .

•
_ _ _ .. . . . i_ _ .. . . . _ F ... _. . .. .. . . ._ . . _ . . . . .. . . . . .__ . . _• _ _ __ -_ _ _ _ _ _~ _ _, . .. . . . .. _ .. . _ . . . . . . . ..

. . .. -..-._ . . _ . . ._ . . . . .. .cL . . . .
. - -

z •. .. . . .. . .: :: : : : :~•:_ _ _~~_- .__ . . .--' --•'-•-•- -- .._ _ . .. . . . . ~ . . . . .. .-•--- ._ . ._ . . _
.. . ._ . ._. . . .--- - ._ . _ . . ._ ._ . .. .-'-' --- ._. .-...---- ._ .. . . . ._ . ._- ._ . . ._ . .. ____ .. ._ . .__ . . ..__. ..-r•------- ._ ._- ..__c: :: :w .. ._ .~ : : :-:•_: :s='_'- .: :._ .

j7- =--- - -_-- = r_c. _-= = ~- __:=t__. . : . :: . ~•3__ :_
._ . .

. __ :_ :_.-: ._•_ _-- - _ _ . . - W : : :__. . .-_ . .._ ::•_ :_ :: :' .' :
.. . . . .. . .. . ... .

. . ._ . .. . . ._ ._ . . . .. _ . ..' . .__ _. . ... .. . ._.. ._ . .._ . ..
__-_

. .._ . . _ . _ ._ . .t-s=,_..__ .. . . .-._ --t- _ __._ : _' _• :•_ . . ... . . _ . . . _ . .--~::-- _ -_ :._ • - ~.__
._ . . . ._ . .r.'_ _ : . : : Z .: :- - .. .._ ._

_~{_..- . . . . ... . .__.- ..1 . ._ ._ . . . .. . ~ _L: __ •~~.•~_ . . . .~ .. . ._ . .... . ._ --a -._ . . ._ . . ._~==r•~_ __ r .._•- =--r'•_ _ c ~__-"_
;r

: ':. . . . . . ._ ._ . . . . .__ ._ . .:
_ . . .. . ._ . ._ . . . . .. . .

.-- -- -
. . ._ . . . .-_- . . .. ._ ._ .__ . . .. .. .-_ .-'---- __ --. . ...__ .__ . . ._ .__ . . . .. .

. _ - _ = i.= =- -_--- - _= _i~_ _= c_ U c•f = = c __ - - -.. . ..-. . . . . .:._ :_ : ::__ :_ :_ . .__ : :.__ .. ._ ...__. . . _=__. . . . . . . . . . ._ . . . . . . . . . ._.
z_t :_::__:s'_O _.:~_I- : ._..__ . : :• : : . : :_ . . .. .. :

-_
. . . ._._ . . __ . . . . . .. .3 -= __ _-_-_ ._• ___- -_

__ ____- 0_~~ ::'« : .. ._ .
- _ _ -_-- -_--- __ _

-•~-1=_'r0 ::~__ _ -'- -
S_

__ _ _ _ ~. •~ -___ -

I

..

'_ ~:'_: : -_.-7-__-r . __~___ . ---.~:_ ~=T-~ _:_F_..~
._. - .

. . T. : : :~• :

_ .. ._ . .._ . .__ ..
.__••_•___-

. . ~.. ._ . ._._- . ..- . .-._-.__ . . ....._ . ._._ . : : : :~~ :~'_I : :: ::~~~~. : . . .. . . .

__
.. . .- . . . . . . . .._ . . .. . . . . . ._._ ..___. .___ ._. . . . .. ._ .-- . . ._. . . . .:

_ •-_1_ : : :~_~'__
_•~--

:F
:_:~' :_' :' .

__ . .: . .
_•__. __..~~.. ._ . .___ . . ~
._ . .. .r. .-• : :'_.c_-1 . .- ::- ~- - - - -° T_=i=~:- .r_~ . . . .- -r-__z =-_:_r:. .

._ .. - ._ . . . . . . .. . . ._ . _. . - - _ '_L-=.. ~ . ._-:___~. . N
_ ' . . ._. . . . .. ._._ . .. . . ._ . .__ ._

.1 :~' . ... :'-•'~~:_.-_ ~~"::' : -~ ~. :.
.._. . . .- . ~ . .~ . ~ .~•-

.. .. . ._ . . ._._ . . .__ .. . . ... ._ . . .. . . .__ . ._.__. ._ ._ _ . . .__ . ._I__.. ._._ . . . ~_: .^_ ._ . . . ~_: :1'_::lL '.. . .

. ~T . . . .
. ._ . . . . . . . . .. . . . . ' . . . . ' . : . . .

. . . . .
. . .

... . . .. . . ._ . . . . . . . . .. , . . .. . . -. . .. .. _._ _ ~ ._ . . ~ . . . . . . .

_..1:.. : : : : : : : : : : :: : : :- :_-•__ • ..._ .__-. ._.._ . . . . .. . ._ ._. -_ . . . . . . . . ... . . .. . ._.. . ._ . .__ .._ .~ :.-.-- -- - _r
. . ..__ _ •_ ::' . . _. : ., ' r;: ; =i .-. : _ :_ :.-__

__ ._ .T.__:_ . . _•-:: _ : _: :L_. : : :: .. . __ . .. .. . ._ ._ . ._ .._ . .- . . . J' :: ::

._ . . . .. . . ._ . . ._ _ . .- _ . .__ . .. . .._ ._ . . ._ . . _ _ ~ ~
-_•_ _- L _l =J--:-~ _ - -~_.. _ _ _ _ : : :' :::.._ ._ - ':: :"::_I : :: :~:':.~~__-_ .:: :

- _ _.. . . .
_ .. .._ __._ . . . ~ . . . .._ . .___._ __ . ..._ . . . ._ . . . .__._ .

. . .._ . 7 :_ ._ : : _~_•:- -__ ___ . ~_~ .~ .__ . .. . . ._ ..._ __ . . . . .. . . .

. ._ .. . . ._ . . .__ .. _ . . _. _ .
. .• :: • ._•-_. - _

._ . . . . __ . _ _ ..•- .__ ._ _ _ . .__ . . . . _ . . .. .. . . . . . . . .. ._ . . . . .__ ._ ..__ . ._ .. . ._ .__ _• r = ::'1 . .. ._ L
• . .I

: _..-7 . .. . .._! :: .• .. . ._ . :_ . . .. .1 .-I:' : :•'___ J. -T.: .~_ . .__ ._ . . . . . _ . . ._ . . . .__ .. . ._ . . ._ . . . . . .. .. . . . . . .. .. . . . .

_:~ : : . ..
:' :'~ :r ::~

:~:~~ .~ :L'~~~~ :~._-_
. . ._ . . . ._ . . .. . . . . . .~

::~ :~ .~ .~ ~r : : ._ : :~. :•~ ~.~ ~ : : :~: : .~ _ . . . _ .. .. . . .. . . . . _ _ . .- . . . . ... _ .

. . . . . . . .. . . .._ . . ___ . ._ .. . . .•-________. • _ •

._ .. ._ .._ ... .._ ._. .
. f/1

_- -L__
_~:_ .: ::'~ . . . :' . .~ f~: - :::: : : : : : : : :1 : ::: : : : :

. ::
:: :• :

:.
. . . . . .

: :_ .:: : .: : ._ ._ : : : . : . ~' : : : . :. . '

. ._ . . ._7--_. . _ .__ .~ .- i i _
. . . .~ .. . .._ . ; : : : ._. .

I : :~ :_.• :-::- :~ :_
-_

. . : ':

_ . . . . . 1 :_: :_ : . .. . . . ._ . _ _ . . .. .~ . . . . . .. . . . . ._ . . .
_ ~

..
-

.. . .. . . . . .. . . . . . _ . . . .
__ . .. . .._ . . .1:_ :. ..~'__ : :1 :_O j~ :_ • . -=~ :- :. :I_ :_•_ _ _ I :::: . : . . . :_-

. . . . - '

. . . . .. _. . ._ . . .__ .. . . ..
._•_ __

. . _1T~~~ :: :. : : :~' . . . .. . . . . . . . .. . .' : : : : 1 _ _ _ _ _ -t : : . .
... . . . . . . . . . . _ . . ._.. . . . .:: :~ . .:_~ .~ . : .

.l . _ __ . . ._ .. • I. .' .: .1. . ._ . . ._ . . . . ._ . ._ . . . . .._ . . . .._ . . ~
_ " _ : ::- : : :: :- : : : :' :~~" :: :=-' : :• :: :l: : :~i : : :::- : :1~-' -: :~ : .

. . . . . t . . .. . . . . . . . . . .. . . . .. .. . .~ . . . . . . .. . . . . . . . .. . . . .. . . . . .1 . . . .. . . . . .. .. . .. . . . .t . ._ . . . . . . . . .. . . . .
. . . .I_: : : . . 1: : : . ::: : :• : ::: :: : : : . : :' . . . . . . . .' : '

. . . . . . . .. . . . .. . ._ . . .1' :: . : ::__ . .a .1.._ : . .. : : : .. .. . . . . . . . .. . .. . . ~ . . . . . . . .. . . . .. . . . ... . . . . ~ . . . . _
. . .. . . . . . . . . . .. . . . .. . . . - . .. . . . . ._ . r•. . . . C ' .. .. . .. . . •

.



Simulateur de vol 187
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FIGURE 16 CHANGEMENT DE PO RTAN CE DO A L'EFFET DE SOL _ -' _
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••-~-•-•-,-:1--t- :
I F-28 Mk 1000 : DIMINUTION DU COEFFICIENT DE TRAME INDUITE DUE A L'EFFET DE SOL -

EN FONCTION DE LA HAUTEUR DU TRAIN D'ATTERRISSAGE AU-DESSUS DU SOL ~•- :.. . . .
. .. ; . . . . . . . : . . . . . , . .1 ,

1

-7

Hauteur moyenne de 0,25 c au-dessus de la piste ( avion immobile et pendant le roulement au sol) =I
7,6 pi

Hauteur entre 0,25 c et le point le plus bas du train d'atterrissage (jambe d'amo rtisseur enti brement
i sortie) A aq = 0dgale A 2,53 m(8,3 pi)

AC_ = epC,Z
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ANNEXE A DE LA SECTION 2

DETAILS TECHNIQUES SUR
L'AVION FOKKER F-2 8

Les 5 pages suivantes sont extraites du Jane's All the World's Aircraft . On n'a pas jug 6

necessaire de les traduire .



9
I

Simulateur de vol 191



192 Annexe 4

Lut n buio layout ie veilnbl In lhie, the
e .bin i. divided into thrm eeetioe.na : s confaranea

ith e t mt r with erttee
nnd div.n, md ee lounge with5 four eeate.,be.

eea~lelor ~ttendnnt in forvordofuguulogor So<ond
toilet nnd beggege rpace at «nr .

Acco .uov .no~ (Slk 400 Combiplmn) : P6 .6 put
(enturee of thla vaniun .or a Inrge eergo luedu :g
door forwerd of the e inge an the o eide, witlt
tn . .in . wek-h rn d height, a»S a ninrorena
„rgn ~or w;lh tiedn n ri,:g .` Typicol

I:,vouu includu 10 pmtengen four ebromt ut
J55 in t00 cm) emt pitch, plux 21g cu IL (017
url of eergo p.c.; 28 pntsengen nt eemo ea,t
1•-h in mur of cebin . pl .. 5e8 cu O(1665 n1)
ruryo epuce ; ar nlIenrgo nil
, It

(
.8 11 nl) of ee 'go epnro. Altrrnotiv o

ente for up to 48 pe :.o ::grrt .
Actovuon .rtov (Ilk 1005I) : Frilling

ith eofetv h .._
;'

. . along cebinaidc
-~ R enf.~r,Itu 4 .', lu,rutn,up.'1',nlct ,n,J pru-

n for mo,licnl supply box or peutry unit
Ambulnn 1 odot

24 IeSAF- type rrtchen,tin eight tleno(threu ,
ith e t t fro nd rrr for up tu n

n :rdicel ettendmte a r eitting ltiea .
All -cer~o io n Ottodeith e kid etriprua , tie-
duwn ntt:»gaprotuetion platee nnd hingeJ
hetrneln. Deepntch door o

. .eh 'id
. o f

• r for dropping o. uppliee andGuelege t ee r
pen nel.

Ac:o .~vuo.nox (Ilk 600) : Dtoin -bin I:ne
andnnl areting for 5^_ pumo ::gura four obrcoat
It 35 - 25 in (805 cm) te t 1»tch ; alternutivo

luyoute enebla up to 58 pmeengere to be eorrieJ
t 255 in ( :2 cml piteh .

6vxr .tte : Preeeurieeticn md s onditioning
eyet tilirm two Rootmtypa engine.driven
blorenu Cboke banting md oir-t0sir hon t

chmger ; oplionel hootetrsp cooling ryetem.
Prerrvn d,0arential 4 - 18 Ib; eq in (029 tgltn>•)
'n Slks 400. 600 .nd 600 ; 3~3 Ibleq in (070

~lel,'' :r) in Ilk 200. No hydraulic ayetrm.
I'nrmnutic e )'.tem, prnuun 7,4 110 Ih/eq vm (23 0
4;cn{I, for le : ding genr re xwhn•I

:ng aud brn4 .v. EmrrgoncY pouun,ntic
u for lending geer extm,eion ond brrnlce .

1'rimery 2tl\' cleetncul nyalnm rupplieJ b y
u 3 :5A 28V DC angi»o•driven gennr„Inr.a .

Sreondury e)etom euypl,uJ via lwo 115\' 40011x
AC to-frequency \'nrinlJe .
freq»rney .lC I-- eupplycrfru~o 120120 8
ISk\'A rngi- Jri sltrrnutom, for c in g
n»d h-1 g. T .~o ^4V 49A6 n,rkrl.r~amcum
bettaricx . 394 cu ft(112 nt) oxrgun ey .lc :n
for p :lote .

Et.r:rrxo~rca 'o Eumrnexr : SlnnJord
ru for t'Igk' rnd [IF tr ,\rlll'

eyetem (incluJinKglide.~lul.uxl. Altl~,
IIa ~n nrklr, bercun, duul g)'rul

)11, :uonl fu
atber radar outopilut etc.~~~ ro r

D :r.r zraw.b .
Wing e .o 95 ft 2 m(S9~OO m)`
\t;ng nE ord et root 11 n 4 in (r43 m)
\t'ing ahord at tip 4 0 7 io ( 1- 40 m)
\\'iog upeot rntio 12
Lm olb neerm :

ept D(4 600 77 ft 3( in ( 2J 6g m)
Mk 600 g2 ft SF' m(2606 m)

Fueela g : Dlr.x nidth 6 (l IOf '(270 m )
Al .z height 9 M1 I! m(2]0 m)

Ile,gbt averall . etmdvd IsndioR 5
ept Aik 600 27 R 11 io18'60 m)

zn 600 26 D 71 e(871 ml
Ileight oemnll, rougb-BeIJ landing Near :

cept Alk 60U 28 ft 2 in (660 ml
Tnilplme on 32 ft 0 in (1-73 .1
\\'heel trsck ( 0/1 hock etrute)

27 It 7 1 in (7 -20 m)
\Vhreebue :

c pt Ilk 600 28 ft 8 to (6"4 m)Ilk
600 J I ft I

Propeller diemeter 11 0 8In (]•60 m l
Proprurr gr ---d l to . . I,. :

anderd Iending goar :
ept 5 11, 600 3 O I in (09A rA)

>Ik 600 3 ft J in (0 J9 :n)
aughliolJ len d ing goor :

xrept ]u 60 0 J n ay i„ (1 '02 nq
1'uwenger door ( aft, port ) :
tleight 6ft6io(1~85m)
WiJtb 2 It 6 in (0~74 m)
Ilu,ght to eill 4Il 0u : ( 1 -. .)

5ervloe 1emorgeney door (aR, etbd) :
ll .ight 31160,(112m1
\ViJth 2 M1 6 u, (074 n`1
ur,yht to eiu 3 n 3 6, luup », I

;t
.»,IerJ r.,go Joor 1]I4 200 unlvl :
llr :pht z D l l in (Im :tq
tl;dth 3n3inll0am)
ileight to

'ill
] M1] in 10V0 ,u )

L .rge crrgo Joor ( E14e 400, 600 a»d gU0 ):
De,ght 6

ft 'oil
(1]Bro )

\t'iJ h 7 n 7( io fz•]z m)
Ileight to eill :

00 cep, Mk 600 J O 7 u(O00 ml
Ilk 600 J It 4j m(I~U],n)

Deep.t :h doom (Slk 4U0A1 only, R. part nnJ
.rlul . rsch) :
Ilr~ghl 6 M1 0 in ( 10 11

Width
Ilaight to 'ill

Dt u
Cebin . erol Oight deok :

Si .. brigh t

Len
x
geh :

pt Sib 60 0
DIk 600

If .. width

Volur

7ft II in (I~Igm)
4ROfn(122m)

47 ft 6 m ( 14•48 m)
52 ft 41e(13 0 8m )

8 ft 4+ in (2-85 m )
6 ft 71 e(202 m 1

xrrpt Dlk 600 z,u9 m, ft (00-5 rrr)
nik 60D 2,390 on ft (668 nr)

Freight hold (Fuld) mex :
DIk 200 169 ou ft (4 -78 nt)
Ilk. 400, 600, 1300 107 o» ft (6-68 &1

Freight held ( aft) mss :
I -i- 100 nn R(2 53 f)

Ilk 200, 44 eculv 2'_',4301b (10,177 4g)

Ilk 40U5f 27,J00 Ib (10,6Bd lg l

Sloe pnylond (»ight limitaf) : -

Ilk 60U51, ull~curgo 14 .388 lb ( 0,017 Ill

oil v,•r .,a»„ 45,00014 ( 20,4101g )

Anx .e:
\Vinge, grnra 753~6 eq ft ( 700 m')
Ailnro :u"(Ml) JT~BO .q ft (J61 vt)
Trafllng .ndgo0n (+e(tol.l) 176OOeq ft (1272rrf)
\'enical tail .ur(oom

('_d)
163 eq O(1420 at

Rorixontnl tnil eurfacm ( totul)
1 72 eq ft ( 1600 r)

\Vrtvore • o Lown:naa :
agan»fact~rn: e w eight, ernpty :

DIk 400, 40-U 23.2000 1b ( 10,584 kgl

Dlk 500, 6^_-60 eauta 2J,57616 ( 10,805 kg)
MI, 60U\7 24,328 Ib (11,034 lg)
Ilk 600, 44 eont.v 22,346 1b (10,]J01g1

O F,omtluy wcighl, -Pty :
Alk 20 0, 41 eoutu 24,612 It, (11,184 Igl
Dlk 400, 40 ecuu 24,675 lb ( 11,263 4g)
Slk 4U11]I, oll .eorgo 28,g471b ( 10,8821g)
SIk ~00>1, mcJicol

_
cuntion

24, 1 80 IL (11 86 1g)
Alk 400 3 I, pnrotroopnr ^_4,77616 ( I I,OJD Igl
Dlk 600 , 52 .5 0 e•nts 25,0151b ( 1 11,76•5 tg)
Mk 5011)I, ollcnrgu 24,9121b ( 1,3001g)
Ilk SU05I, medicnl o. ncuotio n

2 0,02 3 Ib ( 11,80
'

kg)
Sit, 50071, porotroopur 25,372 lb ( 11,4D1 tg)
Dtk GUU, 44 .en:e 24,uG2 lb (I1,723 Ill

Ilk 2110, 1 1 ecnw 12,888Ib ( 6,8404g1
Ilk 4UU, 4 0 x,~au 12,02516 15,727 Yg )

4011A1, .!1 !,,go 13,553 Ill (0,148 Ill
400\I, meJlcol uvoeuntiunM

12,612 lb ( 6,721 Ill

M
40U\1, purntroopnr 13,1041b ( 6,971 kgl
6U0, 6'. .60 ea,tu 13,685 Ill ( 6,102 II ;

Dlk 60 051, modicol uvacuolion
IJ,a77 Ib ( 8,I1J kg)

Ilk G90)I, pnmlmopnr 1/,Ig8Ib (0 .427lg)
Alk•~y10. I46 laru4 12,5381b (5,087 tg)

Alnx'r .u wri :t :

Stn. IunJing w•uigl~t :
Ilk. 200, 400 , 400M .-I COD

41,000Ib ( I8,600 gg)
Dt4e 600 end 600]t 42,UU01b ( 1g,0501g1

Dlox xu~o.fuul wniltht :
Ilk, 20 0, 4 00 , 4 0 031 vud 000

31,500 11, ( 17,010 tg)
It" 000 ond S0031 39,000 lb (17,OOU tg)

Dlnz wingluudiug :
au von:en ,Id.. 60-7 It (2915 kg/n .')
o< pow0rlanding :
nll venluna I0~S Ib/ehp ( 4 -78 t,/.hp)

P,:nrolwwnce. (ut ,roighlu i,ndicnted) :
Nunnnl crui .iuR epeod nt 20,(1001t (0,100 m) and

AlI1V of 7N,0»010 11],'1J7 ttl :
oll varei,n,e 260 kuot+ 12UN mpb ; 4g0 km/h)

Itnto uf c1imL nt 1/I„ A(' \V of 4 0, 00016 ( 18,14J

» I civil -ion. 1,180 IL ( 461 m)/min
b.uh milit»ry vunionx I, 02 0 ft (40{ rnlhni n

Scrricu roJingo , AU\V uf 36.000 lb ( 17,277 Yg) :
6,0 29, 560 ft 16,999 nq

2 th ::ulitn y v~miom 3 0, 000 R (9,143 Il l

Fokker-VFW F2 9 Fellowthlp MM 80001 oIn-lurbelen tllerl-r.n Ito .lrllner I/tif.,t /'rue l

S1rv7ee coiling, a , -116i- -t. It A11W of
36,0U0 Ib (17,2]7 Yg) :
oll l vunionx 11 .700 ft (7,005 m)
both militorY vre 17,700 0(4,055 m)

Runwey LC1 e mes TO weigl:t, etnndnrJ
mndi- g

Req d T-O Deld length (ICAO-PADIC) It
AU W of 40,0001b (18,143 kgl, nIl eivil vonione :
e/L, IsA 3,250 ft (99 1
S/L, ISA + 16'C J .600 O ,083 m)3,000 n(B14 m). ISA 3•080 n 1 1p,21 3 m)

Roquircd 7'- 0 Bold length (militory) ut AU5\' of
40

.000
lb (18,143 kg), both rnilitary veniona :

S/L, ISA 2,310 M1(704 ml
S/1 .. ISA

+
IS'C 2,510 ft(7G5 m)

3 ,000 D(014 mh ISA 2,750 ft '131 m)
Ro, u,rcd IunJ~ng ft4d IongtA I1CAOPASICI at

A 1V of "'SOU lb (17,O101g), ull civil -onion.:
S/L 3•100ft(083m)
3,000 ft (014 m) 3,3 00 ft (1,t)7J m )

linu'rad IJing finL) Inngth (rnilitury) o A 111V
.73 7,GO01L (17,111 0 1{). b,,, It n,ililury v, :rwiu~ie :
5)L I, 000 O (67p m)
3,000 ft (014 m) 2 .0 .0 n(022 m )

Runge (ISA . x ind Condition.) with D',tlt
121 .645 m.nev fur di,-ion, 30 min hoW ot
10,000 ft(7,030 m) end 10?o flight fuel :
Mkn 200 end 000, 41 pm

1
0nge n

1,020 nm (1,197 n:ilrs ; 1,920 km)
Dgk 400, 40 pouengar r

1,023 nm (1,203 milm ; 1, 035 km)
Sit, 600, 62 paee0ngerx

0 36 nm (1,082 milm ; 1,741 km)
Dlilitnry trnnepan re.nge (gSA, zoro 'in' eun-

ditionel t maz T-O veight, r er for J O
'n hold et OIL end 5% iuitiol fuul :

Dlka 400 11 end 60051, nll .cargo, mnz atenderd
fuel 1,195 nn, i1 .3)6 milu, ; 2.213 4m1

Ilk. 40031 end 60014 , allcergo, n,ux 'blu
fuel 2,770 nm 12.727 -1. ; 4,~80 4m1

Sid ; try eombet rWiue, canditio:u va ebove :
at It

.
400)1 ond 5D0N, all-cargu, moz atandnrd

fuol 823 nm ( 7 19 mil- 1,158 km)
Alke 400]g ond 60051, .II-eorgu, mu: y a'hla
fuu) 1,270 nm (1,416 m~lue2,27gk,n )St

., ondurm,te at 20.009 n 16,10D
1

;,
:

Alk 40051, mex etondnrd fuel 7 hr 23 min
Alk 400AL mnx pauible fuel 12 hr 47 n
At60051, mns etnnderd Not 7 br 14 minIlk

60051, mnz pnoeibin ruel 12 hr 28 nu n
Or.xnnox.t. Nolae Cn .a,tct'e:nlertcx (FAIt It

36) :
T-O nuien lovel 99 EPN,IiI
Appro .oh nnien le.nl 9u t'1w,w
8idoline noise levol 92. 6 EPNJU

FOKKER•VFW F26 FELLOW8171 p
Annnunccd in April 1062. tho D'28 Fvllow-ehip

twin-turbofonxhort-heultr.neport neadevelopeJ
in oolleborotion ~ith other European irc nf t

nuf.cluron end wilh the Onano:ol eu1+poort o!
thn Netherlende ovogmment. One helf f the
1lutch ehere o! the dnvelopmant eoet wu euppliN
through the Nethrrlendn

--' :f'
Devolopment

Uuard, the other helf threugh . lo.n guerenteed
by the gos mment.

Undur gmumonu aignod I . the Summer of
1904, IruJucliun is und-kon by D'ukLur .\'F\V

rith D1UU and VPSV .Fo4ker i n
Cur any end Short Dr. ..d ll .fl.nd in Ill. UK .

Fokker-VFW in rrepcv.ibin for the Jr . .,
fusolege, to a poivt )uet eM1 of the Bight deck, th e
untre fueelege nnd ving-root fniringe. 51011

Lui1Je lho fwulsgo, from tho wing trn:ling.edgo
tu the rn .r pnnure bulkheeJ, und tM., ong ;n u

n It. . end upport • tbe. VD'\V-Fokker i.
1~ ible !or th . ros fueolege and t 0 u

for the o )ndrfcol luwlago euation Lotwmn
thu wing londingodgo and flight dock . Shorta

mpcneiblo for the wing. (inoluJing he elott•.,I
inge for the Sl4e C000 and 00U0), n, ..l nth,,

-P.-_ ohooldoon-tluding the mnin-whacl -d

t~ k'iret lligbt of t ho Ont prototypo F28 ( P I I-J I ll; )
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Fokker-VF W i2B iellewthip Mk 2000 Ihort-h .ul lraneport, in the intignia ot Air Cabe n

min U\Inv 1!In7, nml the °crond 1-to .
tvlmr~~l'llEV II.•w on 3 A,,g,t 1967

. TheIlurd I+Ytl (1'II, JlM ll,) fl- for tha Or .rt timo .11
xu uewher IUGi nml not, brnnqht. Up to pro .
dnclion °tnudnr,l in it,, enrly tiummr nf MIN..I h.

. Untrh It 1 .11 Fnu :ted n C°f .1 to lho F^_tl
2J F,.bruury IVUU . n :d h° lint drlivrry (nf

~ho . fourth o' rnft, to I.TL:1 x m lo on the
o dry . 7'I :n nirrrnft rec 'ved FAA Type

Appr°vol on 21 \Inrrh 1060 nmI1C°rrnnn eertific°.
lt.. on 30 \Iurrh 19GII . III.U ecrtdicntion fo r

' n fr n,opn nl ru"nye w e gr°ntrd n

i-1-11 12 . 7'ho ?Ik, 1000w o d FAA-gren
l .n

.
~ p ,roveJ noi+r rrrl -n . . 31 Ileermbrr Ml .

ntnl of IU7 Frlluvnhipn IBS Mk IUVO, 7>I k
IOJOC, 0 ?Ik 20Un and 5 Ilk 1.0) had bcrn
nnlrrrd hy :1 Junr 1!17~, n, foll°we :
Mk 100011000 0
Arrnlinrun Argrnlinnn 3
Arrl'rru 3
Air :l,•I .nn 11 11k Iu001'II', tIIk IUOOC) 2
Air \m,ro 2
An•~~tt'I'rnn .port Indu .Irirn (Airlin . ° f

\11V oml \Im :Ituhrrl .nn-Shllrr) 5
Arg :•urtinn A :r I~nr<r ()Ik IUUUt•') G

Au. rnlim:qj).-pt of~frauepert (Air) 3
.\vi'irtiun (1 :•rmnuyl 3
Ilrnntl :.•uv IVunrnyl 6
Colomhi°n Or Fnrr r
Congo fit . ... .. ill,)
Enntr . (1:1,\ )
Fair h .1 .1 Iml ::rtric, .
( :nWu Iml°u: .inn Ai- .y. 18

eru,nnni r
Il.uri° 3
lt°vin(Italy) 3
Ivory Cou,t (1 IN 1000, 1 Ilk 1000C) 2
I .in'allyg (Sxedrn) 3
I :rZ (0er,n°::y) 4
5hdnveinn govrrmnont 2
51°rtinnir-llall°ud ' l
:lrtl,erlmule oov ,mrn t

NirriongoNemmcntPe4:tnlPartaminn 2
Pcruvinn govcn :mrn t
THY (17nrkoy) 6
Tngn qnvnrmm-l
Tor°,un A,r'1'run.l°rt I
Tr°n .nir IC°nud.) 2

Mk 200 0
Air , :nhnn
t :hon° Airx, .vx 2
viq•dn Airw,.yn n

Mk Iu00
I :mh.ln ..d

vrr+in,n I:n- b, :en n cr,l, ,u Wllown :
Mk 1 000 . Initial v i nnproducti°n and

x :lh n inq ( or°~pto Ofi pwuongnn
tintCeF28 c ciel

"77
es Oown by

Oreethone onn28 Slerch 1969 .Av°il.bla option•
ally, for nll .cnrq° or r tad p°xongnr/c .r80
opor°tinne. wuh Inrge lrei ht do°r at, front a n
~rt n,ae . °ft nt pµ.anqnr ~ nr . in wl,ih form t

deeiguetrd Mk 10000.
Mk 2000 . B:miler to Mk 1000 etcept for

lengthened fu.elsqe, parmittlnq an inor in
modetion for up to 79 peesengenrinsll .

tnurut loyout. FOB 6ret prototype modi0cd to
MIA e_000 etend°rd and Bonn fr fret time on
"g April 1071 . Uutnc -ti6ratian °t.erdud on
30 Aug- 1972. In pro( uction .nd eervim.

Mk 3000. .1-M \ddvml..
k 1000 . Iligb .drnaity veni°n, nnn0unct• d

i _fly tu7G . ln nent np ta 851 ee,rngrn nt 2D n
171 em) pitch. Airfrana be°:ceIly t1 :ot of 61k
OOUO, ,,,pt for ornieei°n ef '-d .og -d go let . :

robed lpoy Ilk 553-111 i
-r ,

a rotn :nt•d n°
I——lutmd-d for ... rr .,age IenFthn of

nl .m:t xOn n n/t .u25 rilr, : 1 .050 krn). u.ing o
'I' .11 field I,i:gth °t 6,7 4 0 n(1•i5

0

n,llit :nl
i
- nrgrn e (mnkinq

n tntnl ofnfnur~11~~.ign critrr :n,'Idun to Ir•

6nnlieed by April 107f, iucludc m a. T-0 weight
af 70 .000 Ib 172,200 L8), n• larding wrigl :t f
6 :1.035 Ib 129 .00U Lx) °nd ~~nnz n rofurl x-right
of 57,540 lb ( 2g,100 Lg) .

Mk 5000. Similor to Ilk 1000 ,,-,pt for
.l°ttrd, long-a~mn winFe nud i .nprovnt Spry
onRince. Avni °blo with Inrgo cnrgo do0r.

Mk 8000. Sionlur to 51k MIT -,pt for
ehttted, long- .Pnn winga ond i mprovrd Spcy
c ::gince. 1'rototypo, m°difed from F28 f,ret
prototype (proviou°ly uard for Alk 2000 rcrtificn.
tiou gy,nF) nnd ittrd with mudifrd .vir,gx from
ll,o ecc u 1,rotolyp mo :ln it. fint IIigl,t on 27
Srplambrr ~973 . Ccrtificntwn oaprctr,l by I .
1075 .
The following dctnile apply gonernlly to all

' ezcopt wharo e epee :0o . .,lot it indi•
maa~

Tvrc : Twin .lurhofnn ehort.rnnge airliner .
lV :nos : C .ntil°vnr low/mid.r.ing mon0pl°no.

Wingeoction NACA 0000.X tOYserice with cnm .
bvnrying elong q,nn . Thickno°e/N,ord ratio
.;'to °o on innur wing, 10 ?0 °t tip. Uihedrnl
2 30'. Bweepbnck .t qu.rter .ehord to .
6ingle .oell Lwo.ePer light .Ilay loni°n.bo•
etructun, comprie,ng aentre-eectfon, ' ntegrel
wi[h fuaainge, and two outer winge. Fn~ eefa

uetian . Lower chin M . uf thron pl3nke.
Tepenroll«I bp ekiv. Forged ribe in °entra-
eeatian, builtup ribe in outer pe.nel.. Dm:ble-
kin lendivg .edge with duct~ for hotcir de.icing.

' Inavenihle hydrsulic°ly-oPer .ted silron
Em°rgmoy men 1 oPeret :on of .ileron.,
thr°ugh late. ffydrnuhcelly .ope reted Fowler
doublaelotta! 111p, uver 70e,e of ee.ch halfrpen
with eleotrioel ergonoy abruion

. aettion hydrwlioelly.operstal lift dumPen
front of 6e p n euh wing. Trim tnb ,n en<h
sileron. DIka~6000 and 0000 have o tond<d .
op ev wi ge with full .e

.
pnn hydroulicnlly

arntai la°ding-edge elnln
Boesuoe :Chvuleraeotlooeoml .monocoquelig ht

elloy fnilanfo etructun, ndo up of 4in
pe.vela with Reduz-bondwl Z .rtringen. Hooded
doubler pletee .t door and wmdow cut-
ou . . puickl -detsahebla e.adwioh t metel/
end grain b) Bopeneb.~fydrnulia lly

I
. petal a :r

bn
It e and of

foeor

d

T+tt . Untr : C tilnver light all,,, lructnro, r,th
hydrnulie II . uted 'eininridoneo T
tnilplane.e ~h~ .~r.l emeg ney lnntinn or
t°ilplnnn . IlydroulienllyrLnontnJ devntorn.
11 [dreuliaally.opnrotod ru,binr with duplicnt~•d

uetan l mm~rgnney n ~nl oprr
lfnnnyromh s ndwi h . eki,mpnnnl+ :vlt~ no.
te,, .ivnly . ir e~nj,mntin„ !-ill nnhipi . ep : ~;.
Uoubloekin 1°wl :oF .algrn fur hot.oly do -mg .

Lnr+otna Os°n : Itetreot°ble trioycle typo of
Uowty .Rot°I m ufeoture, with tt.in whwle

ewh unit. °ffydrnulia r
oheeb forwnrd, mein uniu inwnrd1lnto fuee-logo.

Oloapnaumeti° elmck .obaorhom . Cood-
y°er whoole, tyro° end oluet rolly-eontrollarl
brak{ng eyetom . 6tmrnblern owhrul . 51 .n.
reboot tym° it, 30 x 13• 10-ply rating . prneuro
IOO lb/.q in (7-0 kr/cnt) on 61k 1000 . I02 lb/.q in
17'I 4yt/cnt)on 611 2000 . 1101h1ery in (7~71ffcm')
on Mke 6000 and

0000
Nwnwhecl tyre. eire

216 x 86, 10.I~ly rnting, prmaurn 85 Ib/eq in
(698 Lg/cnt) on I~Ik 1000. 78lbfeq in (5~6 krlcm')
on bLk 2000 . 601b1e, in (6•0 4`Icnt) nn Ilk 60n0
and 751h/aq m(63'<g(ad) on IN 6000. Low .
pr°uu tyru i 1 °II unilr .

I'owenPc..vr (Dl~e Ip00 and 2000) : Two RDlle .
Itoyce 11O .I83 .2 6po y 61k 555-I5 turbofnn
eng,nea with bled,-cooling (eech 9•8501b : e .4 0 8

at). m
oN o
untOd in pod on emh aide of rr

fuea ,ru r °nr
"n .

°ction o tl e trm.1 :~~°`icina for air inl°koe°"Fnr
ilk . 6000 end 0000, e Ilk 655 .1511 vrnion of the
Spey en8ine ia ondor drvolopmnnt . Tbi° wil l

the
.i"i" -71"

.1 1h,-t rating of he
Ill, 656Ab. bnt at nmhinnt lnmprrntoree :m tn

28'C, and will be 6ttrd with e 6-chute eilrne.
ing noztla. Integrnl fuel mnk in reeh outrr

w uenble cnpncof 2 .1~3 xIngpanel ith total ily imp
fnllom (0•7e0 litre.) in AILe IOOOf20D0 ; 2,1 :1 0

np gnllone (9,88^_ lit-) in Ilk . 6000/600U.
Optional eevan binddrr .type lenk uniu in wing

ee tion with <ote.l uaeblo spenty o f
72G imp gnllone(3,3001itrer) . Singleretuelling
point under ttarb fard wing, n oot.

Accouton .tno : Cm . of two aide by aidu a n
6ighttdeck,with jump.teet for third e

emher . Electric°Ily-hrnted windecreen . P° :M
tryfbeggngo epeee immedintely aft of Bight drrk
an Verb oard eidn, followed by °ntrnnce lobby
with hydr°ulienlly-opcreted eiratnir door an
por t tnreide, ten d ergrncs doar on

bonrd rido . 'end nencat fo t wr dee°. On
6ILe 1000 and 5000, nn optional upwerd.op°n-
iog onrgo daor, to prrmit ell .mrgo o nll.
p:u rngar np°rntion• r an he nddrd nft of the

1:°~ r~ r doer
. \dditin ,nl rrYrm`~

orc cook teido of n' rnhi n
Main cnlin Inyout of 8Ik° IOOU/J110U ran t ...

ird I. nrcommodnto 5 .'., GO ur US )warnF,•r:.
fvo nbrc°°t at 37. 32133 or 31 in (0,& . 81(,,t or
70 cm) ee°t pitrh renpretivrlv. In )Ike ^_O:IU;
0000, loyout can br v ried to ercommod,,tr
70 pn-vrn'en ot 31 in (79 -n) -1 piteh. Aft
of cobin re nnrdrobe Iporl), hoggnge com.

ertment Iportlxend toile[ ecmportment (rtnr .gmr<u . undrrnoor enrga rampnrtment, far n
end aft of wing, w•itl, single door on e[orbonr,t
eide of forwnrd hold• -h one door an °r
hold of Inch venioo .

grarzus : AiReererch eir.eonditiuning y.tem .
ning engin~bleal nir. Slea prraeure d,frerentiel

7<5 IbJeq (062 kj/crd) . Two ' de ndent
hydrnulio eysteme, prne ; ete3•00 0
(210 krfetd)

. print
., yem for fe~ght

.o trole, lending grv, o wheel et<rnng
ne brekae . e«ondery eyetem ior dnphe .aan ot-lei. ee°evli°1 (light euolroGr. Fly,og conerol

hydreulio nU eopplied by J°rry
flydreulice .°OAIPAC elee[ricel eyetem utiluee
tworstu0r'VA O lVnling gine.driven
gone . .pp y ~ro phe.e _--
1, equally 115/200V 100Rt power . One
20Ah bettery for eterting APIl nd fer Z.

,g .neyl-er` fi f O Ra°° onrrh GTCP 38 4A APIi
re bulokrheed• fo

ngine atnrtio~g gIundr .c di nng

tlurd~Cgr rotorl ~fornendby~ nwoonrurntinl
in Iligl, t

F. cno c o F.qotrae~r : St .nderd equfp.
rntinrludAw Vllh' trnnaceiv .•rv, V71F'

ation cy.t m(with glidrel°pa). Dsft :. m..e, ;.
other r°dnr, ADF. A'fC --p-a-,

du°lo°nmpesa yetam, interphone °nd publi c
~Idrea+eyetnme,Smitheeh:POe t°pilat,l'nllm

1•'U 108 (light d'voctor, 6iFht guide-c. c
)•atam, Ilight d°to rcmrder and ,oice rarorder.

Thc mel air yetem fr .ring leeding.rdcr.
fel°ta on 61ka SOUOfG0U0h teilplono 1<eding .rdgr
and engino air i

t
eker. St ir kon eyrtem

n 6IL° 500018000 . Opnonnl equipment t
uetomar'e rr:qui mente, in luding equipment

for op°r on
i

.li n Cot. 2 eethcr, minime .
Dtat

=
e ue

Virg pan :
10U0, 2000
6000,0000

Wing eh°N at root :.It venione
Wing chord at tip :.

1000, 200 0
Wing enpr•et ratio :

77 0 et ° 12358 ml
82 0 3 m(2507 m)

IOUO, 2 000 : 2 :
Length ,,,all ;

1000. 5000 B5 R IDl n (s7~+0 ml
2 000. 6000 07 n 1~ u 1=PG1 ml

I.roFth of fuaning° :
1000, 50110 80 n G4 in I'-J55 ml
2nu0, cOnO 87 IT 9j in t 2f'G ml
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2uuU, GOOD IGU cu R(i8 0

h' :xl„e,• ; >Io< uidth 10 R 10 in (330 m)
Ilcight nv .rall 27 R U( in (d 47 n,)
Tndplwnu .u 28 R4t in is 64 In)
\slmcl uuc~:,n (cp nr .hock etrnt.)

10 it 6y fu ( 60i m)
\\'hrolbn.e :

luh0, 5000 2 9 R 21 in (8- 00 m)
"UV0, G00U 3 3 ( 0 3 ) I :n ( 1035 m)

Pu;rngcr dour ((wd, port) :
Il,,~ht 0 (L , in (1-03 n,)
1\',.Ith 2 It 10 in (080 n: )

S••rv„o'«nergnn,•y door (fwd . .tbdl :
I l v i p h t 4 n 2 in p~ n m)
Nl,lth 2 R 0 m( 0~01 m)

I:n:, .rEw :ry unit . ( crntrc, nrh )
11 .•itht J R 0 in (OOI m)
\r„hh 1 0 tl in (031 rn)

1'r,•iuht hold doon (eech) :
I I,,Fht Ifwd, -eh) ^_ R III in (000 m)
Il, :;;lit luftl 2 R 7 4 in (0-80 m)
\\'i,hh lf.•d, each) 3 1 t 1( in (0~03 m)
\\l .lr) : n•(:) 2 A. 11 i„ w~tlJ r :,)
Il .,pht I (f.nk rm•h) 4 A. IU i„ ((~'

7 It.Il .,pht u, it I,.rq a R`( In 41 3t) n :)
denr Ir,•ur. (wre. npti~nnq :

N :,Fnt 1 R I ly in (0O(, on)
\\, .Ith I R B w (051 m)

Optionnl -Go door (fwd, port) :
1•i8ht URIJin(L87. on)
pidth 8 R- in _ (4D m)
11, :i~ht In till 7 R J) in (22a m)

Ih
' .In : acllliphtd. .k :

1-« .•th :
IUUU, 5000 43 it 0 in p310 m)
OUO, 6D60 50 R3 on (15-31 m)

Slue Icugth of seating eren :
IOUO, 5000 JS It 2) in (10- 7~ M)
2UU0,6000 1 2Repin(1205m)

)10. width 10 R 2 in I3~10 m)
>la> hcight 6 it 71 io ( 2~02 m)
1'lonr urcu :

1000. WUO U3~3 eq Ik p8~4 m')
UU, 6a 'a ' M2~2 •q it (

.
1~8 nl)

Itn10, 5000 525 cu R(71 -5 n/ )
' 6 :M0 ?,JJI cu R (tl30 ::1)
hnld (un;IerOOUr, f•ed) :

I nnn. 5UnU L IS cn it 16 .00 nll
2n00, 60U0 308 cn R(870 .,r)

Fr.•ilht huld (un~IcrBoor, n•or) :
1nu0, 5000 135 1 . it (3.110 .0)

O ..gyngc huId (.ft of cnbin),,no a
SO no it (5265 nr)

A \i~ni a . gra-
Ilnm, 2U00 82 2 eq R(70-4 0 nl)
10u0, 6000 8 L 0 eq it (:8g7 nl)

Ailrrana ( totul) 287i eq R(207 nr)
Truiling .edge (Inpa (totol) 110~7 .q It

(
1 .~00 nl)

I~,uvl,y;e arbn ;k••. Ittal) 38~07 q R(3~02 n1)
Fin 1)ncl dunul fir) 024 q It ( 1230 nt)
It 1,],, ^_176 ul R (230 nll
Tudplnne 2008 eq R(1950 ni')
k:lc.oton (totel) 41-33 eq R ( 3- 83 nl)

\'rtcnra . .u Lu .otuae :
5(w,u(neturcr'e wcight empty :

Iu00 . 63 neeta 31,05J Ib (11,1 02 Ye)
IUOUI: 31, 9 50Ib ( 1 4 ,4 02 lR)
2U 00, 70 ..t. 32, 92 9 Ib (11,036 IR)
5WU, 65 .ne1+ 3 3,50 4 Ib ((5,10g lR)
GU00, .9 ,It, 34.477 IS, ( 15,63tl lg)

OI•erutin8 wri6ht entpty :
IUUO . Ou .c..t• 35,10116 ( 10,O8J 1 6)
Iuu1N: 35.B5J )b 1(6,2G:1 tt)

70 nrnta 30, ;U5Ih IIU,UUU lr)
65 .w.tr 37,011 IL (If, ;U'I lr )

tiUUd, 70 .cnta J8,315 (b (17,30J l/l
Sl .a •,iyhtlim,ted pn .-Innd :
1'41U 10,0JG Ih (8,U50 LS)
luuut; IM,Uf7 Ib ( tl,157 Yfl
_ I1,0o51b (B,uJU tp l
ViuU Il,Jf016 17.03u ISI
GUW 1:,65516 (8,00] lr)

3u'( '

Two of three F26 F .Ilowthlp Mk 10001w1n-turbofen Alrlinert ordered by Aernl(neae Ar2en1(ne3
In early 187 6

Dl .. TO wcight :
10U0, 2oun
5060, 0000

D1u1 xuru-(uul -night :
IOUn, 2UUU, 5UUU
UODU

Dlna Iwnling woiglit :

a3,000 m (26,185 k6)
70,800 m ( 32,115 1 8)

11 .110 lb ( 2 1 ,720 i6)
60,000 )b (23,eUU 11)

1000, 21100 6D,000 1b ( 20,700 46)
60UU, UUOU 04,000 lb ( 20,030 k8)

Dlnx wing louding :
IOUO, YUUU 70~1 Ib)eq R(380 k`(nl)
60U0, 6U00 83~J Ib/aq It 01 k81 :r! )

Dln. cnbm fl oor londing :
oll pavnung0r vanione 76Ib)eq It ( 300 krJn!)
10U0, SODU, ",,D lurg0 eergo door

Dtn
,
po0r

123 Lb/ .q it ( 010 kW)
londing :

IOU0, . ^UUO 1* 3 Ib/16 .t (JJ Y`(LB .t)
GUUU, ; .an 3016(Ib et ( 30 k8)I~ nt)

I'r.nronu .U . :s IIYA, o.eopt wh0r0 indicotall :
DL.z novar.oaroud ryo«1 (III vaniun.)

37U knote (li0 mph ; 723 km(h) liA9
or 6fech 0* 83

Dlux porm(•;niblo op-tins epmd (oll voreiau )
JIU knote (38 0 mph ; 011 kmJh) EA'J

or Mach 0! 7b
Dfox e ving npaed at 2J,000

f` 17
.000S m) loll

' rnn1U55knnIn162J,nIh ;e4Jkm/hITAX
E-oiD r1rni,iu

I
q .l,od It 30,000 n(0,150 ml . AU NY

of
Sin

. 000 U (26,70018
1000, 2U U0

362 knote ( 110 mph ; 070 km/h) TAS
GMO, 0000

300 knot . (4 21 mph ; 078 Scroll' ) TAO
Thro .l:nld .U-d It :nna landing wuight :

IUOU, 2UU0
110 knott (I37 mph; 220 km)h) EAS

6000, 0000
110 knot . ( 127 mph ; 204 kmlh) EA9

Dfnz urulring 0ltituda :
IS vcrniune 35,000 (t (10,676 m)

Mi., ground turning rodiue :
100U, 50U0 31 It 0 in (0 - 00 m)
200U,60110 ( 10 3m )

Run_), LCN It on,, T-O w night (herd run•

IUUU) .»tnndnrd tyme 20
'
5

I00U, low .pn .a r t^ rmr ^
2000,nlnndnrd t)rc :7
20Un, lu.v .pn•.~nru tyrae 226
6UOU,, .lnn.li,•d lyna JI
60UU, h,w .pr . .nun; tyrn. 27
UOUO,ntundord tyrua 30
0000,1uw.)urav,uo tyroe 16

Il« .wny I .CN ut n,ux 'r.0 waight ( Ooaibfo
w,.yl :

IOUO, xtnn,InrJ tyroa 21
Y000, ntnmlurd tyn v
5000n1 ,u,dud tyrua 255

6000, lov
. taT~6000, .t0ndord tyrc p~

0000. low.pnennro tyrm 2U
FAR TO Sold 10npth It :nnx TO u'cight

(1000,^_000) :
b/L 60 R (I,B1J m)
6)L ISA + 10•C 5,N2U n(,77J m)
#IL

,
,1SA+16'C O,IOIIR(I,tl1tlm)

2 .000 R (01o m) S,OlU R(I .8?U n,)
J,000 1t (015 m) 0,32 0 it (1,020 tn )

FAII T-(I 6 0d length It mo . TO wuight
(5000,6000) :
SIL 5,800 R (1,7tl0 m)
61L, ISA } 10'C 0,010 it (1,843 m )
S(1 ., NA } 15*C 0,168 R( 1,8Y0 m)
2 .000 R (6(0 :n) 0,120 it (1 .845 m)
J,000 ft (p15 m) 0,5 3011(1,090,n )

FA It Iondinu gcld lungth ot mua Iw,diug u oight
(1000,2UU0) :
H/I. 3,5I01t ( 1,070 m)
6,0001t ( 1,623 on) t,010 0(I,^_!2 m)

FAR boding fold (cngth It mn . I+nd:ng vcibl:t
(6000, 0000) :
H/L 3,120 R (051 m)
6,00 0 it 1

1
.5 25 m) 3,527 RD)

're ,Ilongo, highnpd echodulu. FAR 121 .65 4
10M . :

pnasengen
1,020 non milua ; 1,88D km)

2000. 70 pouongoru
0JU nm ( 725 miln ; 1,107 km)

•6000, 05 poenangen
1,210 nm ( 1,30 ' mih;t ; ".,210 km)

e000, 79 ptununNC n
1 00 nm ( I,O3U milna ; 1,687 km)

Rengo, long-rengo .thedulu, FAIt 121 .051

1o0o,u5 peamnge n
1,130

no (
1,300 milm ; 2,093 km)

2000. 70 peuangera

•5000, OS peuen700
11, ( 80 6 it. ; 1,290 km)

gc n
1, 1U0 ono (1,011 mihm ; 2,5 93 km)

8000, 7p pnaeongcn
1.030 nm (1,185 mil•y ; I,DUtl km)

•)VitAuin2crn(.r- .r .ont,;,,k.r

Orr one,. Nuuc C11 .11-T-11.11111 (FA It I't
IU) :
7'-11 noii,i . J .•v-I :

1000 . 2UU n
6000, 00110 (ontimota•d)

Appreoch uoiaa lu .cl :
JUDO
2UU0
ISO U0,00U0(nnthnutrd)

Sid;~lina :,,,i .o luvvl :
1000 . 20n 0
6000, GOOD (vntimoted)

011 I:I'\JII
Btl 1!1•\d) t

1012 F:1'~dll
Inl~tl 1 :1'\,I)1

.:;5ISpYdlf

00-5 I:1'\dlt
U71 :)'\dll
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F•ns,•h .gu : alaz vidth 10 G. 10 in (3d0 m)
)[right ovorell 27 ft Of in ( 8- 47 co)
7'uilplwno en 28 11 41 in (804 m)
lt'houl troc

1 r
l: (41 of ehock etrnta)

m)
t\'nrolbnae :

10 R 0j in ( 6 04

IuUU, 5 0 0D 29 ( t 2j is co)
"_0n0, 0000 3311 Ili in (1035 m)

Pusjengrr door (fwd, port) :
In ieht 0 R 4 in (1 -93 m)
\1'ilth 2 It 10 in (080 m)

Srrviro/umorgonr•y door (fwd, .tbri) :
11u,cln J Il. 2 in ( 127 m)
\cnllh It 0 in (0-61

I'rnerf~nrry e.•titn (eentn, each) .
11,•icbt 3 It 0 in (0~91 m)
\I'idOr 1 It 8 in (0~51 m)

F'rripbt (wid doan (eaeh) :
Il .ipln If- :. each) 2 It I I j in (090 m)
II,i4ht

I
nft) 2 0 7j in (P g0 m)

\\'nhIi Ir.v,l, each) 3 Il 1 in (0~03 nt)
\1'olrh InRI 2 R 11 in IU~8U rrr)
Ih-El:t tu .rll (f.vd, rech) 41t 10 al l(47 ml
Ilripnt to eill (uft) If R 21 in (15U m)

11 ;,cF ;.l;u door (,car, port, opliunr :l) :
11 : x 1 0 I( in (0~00 m)
\ci,lth 1 It 8 ul ro~51 m)

O)nrm,n) rnrgo fear (nrd. port) :
N,ight 0 n If in (1-87 m
n'idtn 8 n 2 in (2-49 m)
Reighl to tiu 7 n 41 In (224 m)

Ihnr :~ .touc, 1~'rcn' .tL :
n, .•xcl Ilight deck :

l.on¢m :
]Ono , 3 000 11 n 0 i n ( 13 ~ 10 m)
_UUO, 6000 50 R 3 in (15~31 m)

)lox len¢th of teoting errn :
I0U0, 5U00 33 R 2j in (10-74 m)
2UU0, 0000 42 n nj in (1295 m)

Max width 10 n 2 ul (3~10 rn)
Slui yht O R 711n (T02 m)

mnr n a
I(r00, 5000 4 1 3 3 ILL If ( 384 n7)
'_UUU, OOOU 4d^_2 OIL ft (44-8 nt)

c,dn r
Intnr,r5UU0 cu It (71- 5 nl)

o cnoo : :97i
on

n (tl3o ta)
Fnsl,i t hold (nndcrnoer, f. d) :

InUU 33000 245 cu R(990 nt)
20 01) , 6000 308 on R(870 ol)

Fn•icbt hold (undornoor, rcor) :
IOU" . 5000 135 no It (3- 80 nr)
2u0u . U20 1.0 on It If so rtr)

R :rggny hold (nfc of ¢obin), mnx
80 ea ft (2-205 nr)

anx,y :

IOUn, tuVU g22 eq R(70~~40 n!)
6000, 6000 850 .q It (7897 nrl

Ailrroro (tow)) 28 -74 eq (t (2- 07 nl)
TroilinR adgo t(opt (total) 150 -7 eq M1 ( 14- 00 nl )

rucluge arbrnkea ( totul) 3897 111 R ( 302 nll
Fin (incl

dorsal
fin) 132~4 eq R(1230 mr)

Iluddrr I t (230 m`)
7'ndpInna _09~p .q It (19~s0 nr)
I!levawn Retal) UJ3 xq n p~8J nr)uk-~

.\'clcnx> ♦ o Lonutxcv :
Slwlufocturcr'e wcight empty :

1000. 63 seat. 31.11111 (14,J02 kg)
I 0u01: 31.0541b ((4.402 l g 1
2UUU, 70 seot . 32,9"_0 Ib ( IJ,93g kg)
50U0 . 85 wula 33,5041b ( 13,198 4g)
LOGO, 70 tenn 31,477 lb ( 13,038 kg)

Opa vi;;lrt cmpty :
IUU0~r63 ecuti 33,4041b ( 18,08 4 kg)
I uUUC 33,853 111 (10.20 :1 kg)
_ouu, C7 ernts T7

. 0'
I IO,60U tg)

37,UIJIb((U,7UIlkg)
UODU, 70 .cata 38,3431b ( 17,393 kg)

\l- u,.igl :t-brnilyd pu
)

luud :
IrrnU 10,036 lb (8,030 kg)
Inurn; I8,U411b ( t1,467 lb')
_ rinl 17,]U 5 76I8 .0]U lg l

17,4Y01b (7,g301g1
nr~nl , 17,G55 111 (8,00/ lg)

If. . T -O xuigbt ;
1000, 20011 11.111 ;b ( 20,485 kg)
5000,6000 70,8U0 Ib (72,115 kg)

Max xorul'u,•1 wriGl:t :
1000, 2UUU, 50 00 54 .6001b ( 24,720 kg)
00 On 60,1100 lb (23

.4 00

Ig)
Blux lun, l;nl; weight :

1000, 21100 50,0001b ( 20,700 kg)
6000, IiU3U U4,000 1b ( 29,030 Lg)

Mo
. winr,•louding :

1000, 2000 791 lb/ .q It ( 380 kg/mr)
5U0U, ODU0 8331b/"q R(400 kg/n:')

Dlox -bin noorlo¢ding :
.11 p--igc

, 1000,50U0, ill, large
7514~

o
R (300 kg/n7 )

cargo

11"
Poo- landing

: 1251b/xq n ( 6 10 kg/n?)

InOU, 2UU0 3 L3 lb/lb Lit (3- 3 kg/Ag et)
LUUO, GUUn 7G IL(Ib

It
( 3i0 h11hg tt )

Pnuruuu ..~'uc ( ISA, oxeupt whoro indeotoil J :
Mon no .crnuxcced tpoorl (oIl vcniona )

3UU knota (440 nrph ; 723 km/h) }:AS
o Much 0.83

Lloz purmieyiblo opernting epoed (oll vcrnions)
3J0 knota ( 380 mph ; 011 km/h) LAS

or Marc, 0-75
Max e e'ng speed at 23,000 R(7,000 m) (al l

r rns) 455 knots, (523 mph ; 843 kmlh)'PAS
Econ cruiing apecd at 30,000 R(9,150 m), AU\V

r 50,0001b (2 6,7 60 kg ) :
i000,2000

3U2 knott ( 41 6 mph ; 070 km/h) TAN
ObVO, 000 0

380 knot. ( 421 mph ; 07 8 I<mJh) TAN
Throahold xpucd ot

max
louding wcight :

ao00, 2u0 0
110 knot. ( 137 mph : 220 km/h) EAS

0000,000 0
110 knot . ( 127 mph ; 204 km/h) EAS

Md. eruiring oltitudo :
•11 vonian. 35,000 It ( 10,073 m)

Min ground turning re.diue :
IOU(), 5000 31 IL 6 in (960 m)
2000, 8000 35 ft 9i. (1090 m)

Runwoy LCY at moc TO w eight (hard run
way) ;
laoU . aenanra tyn. 20- 6
1000, Inw

.
prnuuro tyre . 22

2000,elondnrd tyrw 27
2000, low .prouuru tyro . 226
6D00, utnndnrA tyrw 3 1
600D, low .prwuro tyro. 27
O0o0. .tandard lyroe 30

6000,
low-prruuro tyrw 2 0

Runway LCN at mev T .o woignt maribla
way) :

i0oo,ttandard tytot 21
2000. aand.nl tym 21~3

36000, standard lyres _

5 000, low.prouuro tyrv 2)
0OO0,etanderd tyrci 2J
0000, low. p r t 2 0

FAR T-0 ficld IcrrgYh
s

.t mox TO u-uigbt
(1000. "_000 ) :
a11, 5,490 n (( .613 m)
511„ Is:\ + l0•c 5,b2U n (1,774 nu
SI1 ..1J:\ + 15C 6,IUU

Of
(I,e1C m)

2 .000 ft ( 01
0
ml 5,070

,I : :-
820 m)

3 .001 ft (1 I5 m( U,3YU 11 m )
FAIL T .fl Ocld length at max T .O w eight

(5000, 0000) :
NIL

5 .900 ft ( 1, :8g m)
NIL. I.SA + 10'C fi,UJ0 n I I,BJ9 m)

m lSJL, I .l' :1 ' IS "C U,IGtl It
If .,so" .OOUR(OIOm) U,12UIt(I,8USm )

J,000 R ( 915 ml fi,530 n(1,900 001)
FAIL h.ndinu lidd k-gtlr Of nmx Inmling ncight

(IUUU, 2UUU ) :
NIL :I,RJn P ( I,0 79 m)
a,ooo n ( I,5^_s m) J,o1D n (1,232 ml

F'Alg Innd;rr¢ Il.ld 1,•ngth nt mnx IunJing .ccight
(5(Ir1U, 4VU11) :

Sll• :1. 120 IL (oGl .n)
5,000 n (1, .',25 ml 3,5l7 R (1 n75 m)

Page 51
Range, highepood .chedu(e, FAR 121 .054

. .00, Its passenger s
1,020 nm (1,174 miles ; 1,889 km)

2000,70 passengers6
3U nm (725 miles ; 1 .107 km)

•5000, OS ponengen
1,210 non ( 1,302 miles ; 2,240 km)

0000, 79 pnmengor i
000 nm 0 ,030 miles ; 1,007 km)

Rango, long-range tebodulo, FAIt 121 .654

1000, 63 passengers
1,130 nm ( 1,300 milcn ; 2,003 km)

2000, 79 posvenge n
700 nm (800 mile ; 1,290 km)

•5000, 65 ponengcn

0000.
70 1,400 nm (1,011 miles ; 2,503 km)

po~onge n
1 .030 nm ( 1,185 miles ; I, 909 km)

•(VitA viny nnlrc rrtion lank .

Orr.n•rto:t,tc Notsr Cu..n .tcrvnlsrtcs (FAR Pt
3G1 :
7'.( ; noinn love)

:1000, 2011) 901CPNd11

6000
. 8000 (estimalcd) 88 El'\dl

Approaeh noito luvrl :
1U00 101~2 }:PYdR

psR2000 101~8L
5000, 0000 (criimr.tca) 07-PNJU

sia¢nne naiwlove) :
1000, 2000 99.5r. PNdR
6000, 0000 (estimated) 97 lil'Ydn
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ANNEXE B DE LA SECTION 2

ILLUSTRATIONS DES TYPES DE DECROCHAGE ET
DE L'ECOULEMENT TOURBILLONNAIRE AUTOUR D'UNE AILE
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TYPE I - DECROCHAGE AVEC DECOLLEMENT AU BORD DE FUIT E

RUPTURE PROGRESSIVE DE L'ECOULEMENT LAMINAIRE A UN C, ,o„ tLEVE

TYPE II - DECROCHAGE AVEC DE`COLLEMENT AU BORD D'ATT AQUE

RUPTURE BRUSQUE DE L'ECOULEMENT LAMINAIRE A UN C_ ELEV E

BULLE DE BORD D'ATTAQUE

TYPE Ill - DECROCHAGE D'UN PROFIL MINC E

RUPTURE PROGRESSIVE DE L'E`COULEMENT A UN CZmu FAIBLE

LONGUE BULL E

CARACTERISTIQUES DE DECROCHAGE DES PROFILES D'AILES
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TOURBILLON DE JONCTION DES VOLETS

TOURBILLON D'EXTREMITES D'AILE

ECOULEMENT NORMAL ET SILLAGE D'UNE AILE PROPRE
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DYNAMIQUES DE VOL DU F-28
SECTION 3

ETUDES ET ANALYSES DE SIMULATION EN TEMPS REE L

INTRODUCTIO N

Comme on a pu le lire dans 1'introduction, la destruction de la bande de
1'enregistreur de donnees de vol signifie dans le cas de cet accident qu'il n'y a pas de
donnees numeriques pouvant servir de base a une quelconque analyse de la trajectoire de
1'avion en un point quelconque de la tentative de decollage : les seuls indices dont ont
dispose les enqueteurs ont ete les recits des divers temoins . C'est dire que la simulation,
qu'elle soit analytique ou en temps reel, a ete, avec «1'homme dans la boucle>>, le seul
outil disponible pour aider le groupe charge de 1'analyse des performances a etudier les
circonstances de 1'accident de Dryden . Deux formes de simulation ont ete utilisees . Une
visite du groupe a 1'usine du constructeur, a Amsterdam (Pays-Bas) a ete 1'occasion
d'utiliser le simulateur d'etude a plate-forme mouvante de cette societe, tandis qu'une
importante modelisation mathematique (simulation analytique) etait effectuee pour verifier
et valider les constatations faites a 1'avionnerie Fokker. La presente section decrit et
commente les rt;sultats des simulations dynamiques .

SIMULATION DYNAMIQUE DANS LE SIMULATEUR D'ETUDE DE FOKKE R

Au moment ou ces simulations dynamiques ont ete effectuees dans le simulateur"
technique de Fokker, celui-ci etait programme en Fokker F-100, un derive quelque peu
agrandi du F-28, avec des differences appreciables quant a 1'aerodynamique . Cet avion
est un nouveau Fokker et le F-28 n'est plus construit . Comme le temps manquait pour
reprogrammer le simulateur d'etude avec les donnees du F-28, il a ete decide de l'utiliser
tel quel, en reconstituant au mieux les caracteristiques du F-28 par un choix des valeurs
poussee/poids telles que le comportement de 1'appareil serait semblable a celui du F-28 .
Monoplace, ce simulateur d'etude aux commandes de vol normales est equipe de tous les
instruments electroniques de vol au poste commandant de bord, ainsi que de tous les
instruments de controle des reacteurs . Il est en outre pourvu d'un systeme visuel
reproduisant des scenes de nuit sur la piste.

Le mod'ele mathematique utilise pour le F-100 dans ce simulateur d'etude integre les
particularites de comportement de 1'avion a divers degres de givrage des ailes. De plus,
le modele etudie au sol pouvait admettre divers niveaux de contamination de la piste par
la nevasse, de fagon a simuler les conditions de roulage . Une simulation dynamique de
divers niveaux de contamination des ailes et de la piste a ete decidee . Les donnees tirees

" Une simulation d'etude, qui comporte un grand nombre de details techniques, est
souvent udlisee par les concepteurs d'avions comme outil de mise au point et de recherche .
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de ces simulations ont permis de representer graphiquement et numeriquement les profils
de vol et les changements de comportement que l'avion aurait experimentes .

APPROXIMATIONS DU SIMULATEUR POUR LA REPRESENTATION
DU F-28 Mk 1000

Mise a 1'echelle du Fokker 100 transforme pour la circonstance en F-28 Mk 100 0

Le but de la simulation dynamique consistait a obtenir des profils de vols qui, dans
diverses conditions, auraient ete ceux d'un F-28 Mk 1000 . A cet effet, il a fallu choisir
soigneusement un certain nombre de param8tres .

Un poids a ete choisi pour le F-100 de faqon que les vitesses de decrochage et autres
vitesses de reference (V„ VR et V2) soient les memes que celles du F-28 au poids de
63 500 lb . Les vitesses de rotation et de dejaugeage (V2) sont ainsi les memes et cela
permet de faire des comparaisons de roulement au decollage sur pistes seche et
contaminee avec le pourcentage de poussee voulu . De plus, 1'utilisation des memes
vitesses s'est traduite par 1'obtention pour I'aile d'un nombre de Reynolds (un rapport
sans dimension, utilise en aerodynamique, de la dynamique des forces visqueuses) du
meme ordre de grandeur au moment de la rotation . De cette faqon, les caracteristiques
aerodynamiques de 1'aile devaient simuler aussi fidelement que possible celles du F-28
dans les memes conditions .

Le poids ainsi choisi, il a fallu adopter une puissance inferieure a celle du decollage a
pleine poussee d'un F-100, si bien que le rapport poussee-poids a ete du meme ordre de
grandeur que celui du F-28 de 1'accident . Les rapports poussee-poids concordaient a
vitesse nulle . Les ingenieurs de Fokker ont declare que la diminution de poussee au
regime du reacteur du F-100 etait comparable a celle du r6acteur du F-28 . Ainsi,
1'acceleration du mod'ele de simulation dynamique aurait'ete la meme que celle du F-28 .

Les profils de trainee aerodynamique de 1'avion etaient assez similaires pour que les
donnees de la simulation dynamique aient ete jugees representatives puisque :

o La trainee aerodynamique n'est pas devenue un facteur important tant
qu'une vitesse d'environ 80 noeuds n'a pas ete atteinte pendant la course
au decollage.

o Les caracteristiques exactes du contaminant givrant modelise etaient
inconnues mais 1'ajustement au niveau de contamination devrait compenser
les faibles differences des profils de trainee .
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11 est 6vident que 1'utilisation de 1'aile du F-100 aux fins d'une 6tude de givrage pour
laquelle le profit de 1'aile revet du point de vue des r6sultats une importance primordiale
a m6rit6 r6flexion . L'aile du Fokker F-100 a le meme profil ~ caisson que celle du F-28,
mais la partie de ce profit qui pr6c8de le longeron avant a 6t6 redessinEe . La forme en
plan de 1'aile a 66 modifi6e et les extr4-mit6s d'aile allong6es et redessin€es . Les volets
de bord de fuite ont une courbure diff6rente pour modifier la repartition de la charge
alaire .

Les diff6rences de caract6ristiques d'un profil d'aile peuvent avoir certaines cons6quences
pour les besoins de cette €tude, mais 1'importance et la nature des effets d'une forte
contamination par la glace ou le givre ne semblent pas 6troitement li6es au profil de 1'aile
dans cette classe d'avions de transport A r6action . (Voir section 1- A6rodynamique )

L'emplacement du centre de gravit6 du F-100 a et6 fix6 A 30 p . 100 de la corde
adrodynamique moyenne afin que cet avion ait la meme reaction aux commandes, pendant
la rotation (cabrage), que le F-28 centr6 A 22 p . 100, ce qui 6tait le cas lors du d6collage
de Dryden .

Le F-28 de 1'accident de Dryden avait d6coll6 au poids d'environ 63 500 lb, plus le poids
de la neige et de la glace qui s'6taient accumul8es . Cet avion 6tait soumis au d6collage
A une pouss6e statique totale de 19 700 lb, en supposant que les r6acteurs aient fonctionnB
normalement . Le rapport pouss6e/poids 6tait dgal A 0,30 fois cette pouss6e totale au
d6collage. Le F-100 de la simulation pesait 87 000 lb et une pouss8e de 26 100 lb aW
affich6e afin que le rapport pouss6e/poids soit 6gal ~ 0,30 . Le poids du F-100 aW choisi
de faqon que les vitesses de d6crochage des ailes propres soient les memes dans les deux
cas, c'est-~-dire de 107 noeuds . Dans ces deux cas, le braquage des volets a 6t6 de
18 degres .

Conditions de base

Les conditions de base de la simulation dynamique postulaient les ailes propres et la piste
seche . Les decollages ont 6tE effectu6s dans ces conditions et le point de rotation (de
cabrage) a 6t6 vdri fi6 d'apr8s les r6cits des t6moins de 1'accident afin de valider, grosso
modo, la modelisation du vol du F-28 .

La corrdlation des r6sultats de la simulation aux conditions de base a, de faqon gEn6rale,
bien intdgr6 les caract6ristiques du F-28 . De plus, ces essais aux conditions de base ont
donn8 au pilote charg6 de la simulation le temps de prendre le simulateur en mains et de
pouvoir ainsi recourir A des techniques de rotation et de pilotage homog8nes, valables
pour tous les d6collages .
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Mod6lisation de la ni:vasse

L'epaisseur de n6vasse du mod8le a fait 1'objet de variations afin de ddterminer le niveau
de ndvasse ndcessaire pour allonger la course au ddcollage d'une distance correspondant
A celle dont les temoins ont fait 6tat .

Cette variation s'est effectu6e par petits paliers de 0 A 0,45 pouce . La distance
suppldmentaire de d6collage a 6t 6 notEe dans chaque cas et la profondeur de n6vasse de
0,15 pouce choisie comme valeur de base pour la simulation . Cette 6paisseur de n6vasse
a donnd lieu ~ une augmentation de la distance de d6collage d'environ 500 pieds, ce qui
est du meme ordre de grandeur que 1'exc~s de longueur de course au d6collage signal6
par les t6moins de ]'accident de Dryden . If conviendrait cependant de noter qu'il existe
une cause suppl6mentaire A la longueur de roulement au d6collage, A savoir la glace des
ailes, qui a oblig6 A cabrer davantage pour d6jauger . If adt6 tenu compte de cet 616ment
lors d'une phase ultesrieure de la simulation .

Mod6lisation de la contamination de I'ail e

La contamination de 1'aile aW mod6lis6e au moyen d'une simulation, rdalis6e par
Fokker, d'une dpaisseur irr6guliere de glace et de neige sur toute 1'aile . Le facteur de
contamination pouvait varier de 0 A 1 . If convient cependant de bien noter que ce facteur
ne correspond pas A 1'6paisseur de contamination, meme si les trac6s fournis par Fokker
lui attribuent cette particularit6 . La raison en est qu'A profondeur 6gale les substances de
caract6ristiques diverses conferent A 1'aile qu'elles contaminent un comportement tri;s
diff6rent . Autrement dit, une couche trbs fine d'un contaminant trw6ls grossier peut donner
lieu A une d6gradation de performances bien plus importante qu'une dpaisse couche d'un
contaminant tr6s r6gulier, qui epouse le contour de 1'aile . Nous ne saurions trop insister
sur le fait que la FORME et l'EMPLACEMENT du contaminant comptent beaucoup plus
que son Jpaisseur en fait de rendement d'une aile .

Ainsi definirait-on plus judicieussement le facteur de contamination en disant qu'A partir
d'une valeur de celui-ci superieure A environ 0,8, 1'avion ne s'envolerait pas de la piste
aux vitesses et dans les conditions de 1'essai . C'est pourquoi nous avons 6tudi6 divers
degr6s de contamination entre 0,5 et 0,80, ce qui a donn6 lieu A des profils de vol qui
correspondaient de faqon g6n6rale i; celui de 1'avion accident6.

Les courses au d6collage qui correspondaient le mieux au profil di;crit par les t6moins de
Dryden ont 6t6 r6alis6es avec une dpaisseur de n6vasse de 0,15 pouce et un facteur de
contamination d'environ 0,8 .

La description de Fokker, en fait de simulation de la glace sur une aile, est tir6e de la
page 3 de Warrink[7] .
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La glace d'une aile est simulge en tant que cause de changement du
coefficient de portance, de train9e et de moment de tangage . L'importance
en aW d6terminee en soufflerie, oil un cornet de glace d'un pouce
d'epaisseur au bord d'attaque a W simulg . Les essais menes avec
diffErentes formes de glace nous montrent, tout comme ce qui aW 9crit
d ce sujet, que les effets sont les mdmes dans la region du bord d'attaque,
avec du givre opaque ou de la nevasse gelee . GrBce d des calculs de
determination des conditions d'6quilibre statique, les consequences dune
epaisseur d'un pouce de glace (dans 1'effet de sol) sur la portance, l'angle
de trajectoire de vol et le braquage de la gouverne de profondeur ont Jt6
evaluees . Voir les figures 1, 2 et 3 . Cette simulation a permis de faire
varier lingairement, de 0 d 1, l'effet de la glace sur 1'aile .

Panne de reacteur au decollage

Quelques decollages ont ete effectues alors qu'un reacteur venait de tomber en panne
juste apres la rotation (cabrage precedant 1'envol) . Quelle que soit le degre de
contamination de 1'avion, la tenue d'axe (maitrise de la direction) n'a pas pose de
probleme . Cependant, le niveau de contamination auquel 1'avion est encore capable de
quitter le sol et de monter avait ete sensiblement reduit . Des decollages ont ete reussis
avec un facteur de contamination inferieur A 0,5 et ce niveau correspondait aux
performances minimales de mise en oeuvre . Il conviendrait de noter que la relation entre
le degrg de contamination et 1'epaisseur de contamination n'est pas du tout lineaire, de
sorte que ces resultats ne devraient pas etre interpretes comme signifiant que 1'avion est
capable d'emporter la moitie de la charge contaminante avec un reacteur en panne .

Cependant, il est apparu clairement que la diminution de poussee au moment de la
rotation a gravement nyduit la marge des qualites de vol disponibles et, de ce fait, les
possibilites de reussite d'un decollage avec un contaminant quelconque .

TECHNIQUES DE TRAITEMENT D'UNE SIMULATION DYNAMIQUE

Synthese

L'hypothese de base, pendant 1'exercice de simulation, a ete que les pilotes de 1'avion
accidente auraient cru que cet avion etait capable de voler et auraient, par consequent,
recouru aux techniques de pilotage normales . C'est pourquoi pour les <<simulations de
Dryden>>, aucune procedure ou technique particuliere n'a ete employee en vue de la
recherche d'un meilleur profil de vol . Des experiences speciales, conduites avec des
techniques qui 1'etaient aussi, n'ont laisse aucun doute sur le fait qu'en cas de
contamination la technique de pilotage a une influence considerable sur le profil de vol .



Simulateur de vol 205

DYNAMIQUES DE VOL DU F-28 Section 3 - Simulations dynamiques 65

Cette constatation a ete confirmee ulte rieurement par la modelisation numerique en
differe .

La technique de pilotage, aux fins de cet exercice, comprend ce qui suit :

o Choix de la vitesse de rotation . Un pilote optant pour un increment de
vitesse superieur a V, avant la rotation, aurait une plus grande probabilite
de reussite du decollage . L'inverse est egalement vrai .

o Utilisation d'une cadence de rotation plus lente . Un pilote optant pour une
cadence de rotation plus lente aurait aussi une plus grande probabilite de
reussite du decollage.

o Rotation partielle . Un pilote effectuant la rotation en prenant 1'assiette de
dejaugeage habituelle, et en la maintenant plutot qu'en continuant a cabrer,
aurait aussi eu une plus grande probabilite de reussite du decollage .

11 importe de noter que les remarques ci-dessus ne devraient pas etre interpretees comme
des recommandations de pilotage par mauvais temps . La raison en est qu'il existe dans
tout decollage beaucoup d'autres elements dont il s'agit de realiser 1'Equilibre par des
compromis auxquels ces techniques peuvent etre contraires . Tout ce qui compte dans ce
cas present est la question particuliere de savoir si, dans les conditions choisies aux
vitesses envisagees, cet avion aurait pu voler.

Afin de preserver 1'homog€neite du pilotage, les simulations dynamiques ont toutes ete
effectuees par M. Wagner, a 1'heure actuelle copilote de B-767 a Air Canada . Le pilotage
du simulateur etait controle par M . Morgan, un pilote d'essai de 1'Etablissement national
d'aeronautique . Les techniques de pilotage employees au cours des differentes phases de
simulation ont, pendant 1'exercice, ete examinees par les deux pilotes pour essayer de
faire en sorte que des procF,dures logiques soient utilisees en toutes circonstances .

Techniques et methodes de pilotag e

Chaque course au decollage a commence au seuil de la piste, la puissance envisagee pour
le decollage etant deja affichee a vitesse nulle. Freins desserres, la course au decollage
commenqait . Aucun vent n'a ete simule puisque dans 1'accident de Dryden le vent etait
effectivement nul.

L'avion etait accelere jusqu'a la vitesse de rotation, une tres legere pression etant exercee
sur le volant de commande pour assurer une bonne tenue d'axe par 1'orientation des roues
avant. La vitesse de rotation atteinte, la manoeuvre debutait par une traction sur le volant
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permettant de cabrer a une cadence d'environ 3 degrtss par seconde . L'assiette obtenue
en fin de rotation a 6t6 limit€e ~ 18 degrds, soit un peu plus que celle du F-28 mais
judicieuse pour le Fokker 100 .

AprBs avoir quitt6 le sol, 1'avion 6tait acc6l6r6 jusqu'A la vitesse de r6f6rence V2,
augment6e d'un increment d6pendant de la configuration et des conditions de 1'essai . Le
vol prenait fin ~ une altitude d'environ 400 pieds au-dessus de celle de 1'a6roport, ou
lorsque 1'avion s'6crasait A 1'issue d'une tentative de decollage infructueuse . Certains
d6collages ont aussi pris fin apres un vol prolong8 au ras du terrain, dans 1'effet de sol,
sans que la mont6e initiale ait r6ussi .

A l'occasion de chaque vol, toutes les donn6es dtaient enregistr8es par i'ordinateur de
simulation .

Techniques de pilotage pendant les decollages sur piste contamin6e

Dans le cas des d6collages sur piste contamin6e, des actions normales ont 6t6 exerctses
sur le volant de commande, sauf A l'occasion de quelques vols pour lesquels 1'avion a &6
cabr6 d'environ 2 A 3 degc6s A environ 80 noeuds afin de d6gager la roue avant de la
n6vasse . 11 s'agit d'une proc6dure mentionn6e dans le manuel du F-28 et qui adt6 mise
A 1'dpreuve au cours de ces essais pour d6terminer les cons6quences que cette technique
pourrait dans ce cas avoir eu sur le dricollage .

Les donn6es des essais ayant W analys6es, il a 6t6 constat6 que le fait de soulever la roue
avant pour rrsduire le freinage occasionn6 par la n6vasse avait sur la distance de decollage
un effet mesurable mais plutot faible . La diff6rence a W de 1'ordre de 100 pieds .

Techniques de pilotage au cours de d6collages avec les ailes contaminee s

Dans le cas des d6collages avec les ailes contamindes, les forces exerc6es sur le volant
de commande ont &6 normales, mais la cadence de rotation qui en a r6sult6 a 6t6 quelque
peu plus lente qu'avec l'aile propre. C'est parce que la contamination a eu pour effet
d'augmenter le couple piqueur de 1'aile, le moment cabreur de la gouverne de profondeur
diminuant de ce fait pour causer la rotation .
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Le degr6 de contamination dtant augment6, de nombreux d6collages ont 6 t6 effectu6s avec
d6clenchement du vibreur de manches &s le d6jaugeage, ou juste apr6s celui-ci . Ce
d6clenchement 6tait d"u aux angles d'attaque sensiblement plus importants qu'il fallait
prendre dans ces cas . Il a&6 jugd que la technique de pilotage normale consisterait a
essayer de r6duire 1'angle d'attaque pour empecher le vibreur de manche de fonctionner,
et des sollicitations a piquer ont par consdquent dt6 exercdes sur le manche de commande .
Cependant, un essai a dt6 effectud pour maintenir 1'assiette juste a la limite du
d6clenchement du vibreur de manche . Ceci parce que l'on croit que la plupart des
pilotes, du fait de leur formation thdorique et de la formation qu'ils re~oivent actuellement
en fait de manoeuvres destin6es a6chapper au cisaillement du vent s'attendraient a
obtenir une portance proche de la portance maximale disponible au moment oit le vibreur
de manche commence a faire sentir son action .

Il conviendrait de noter que dans les cas d'une contamination importante de 1'aile, celle-ci
peut avoir largement ddpass6 1'angle d'attaque de d6crochage au moment ou le vibreur
de manche entre en fonctionnement . Par principe, le vibreur de manche rtsagit a 1'angle
d'attaque maximal normalement pr6vu dans le cas de 1'aile propre . Le syst6me
avertisseur de d6crochage ne mesure pas, en r6alit6, le d6crochage ni le d6collement de
1'6coulement de 1'aile . Il r6agit plutot en inf6rant un drtcrochage du comportement connu
de 1'aile, estant programmd pour intervenir a un angle d'attaque g6om6trique donn6, bas6
sur cette connaissance .

Ainsi, le pilote a effectu6 de nombreuses simulations avec les ailes contamin6es alors que
le vibreur de manche fonctionnait ou 6tait sur le point de fonctionner . Ce pilote a fait
tout son possible pour essayer de maintenir 1'avion a la limite du fonctionnement du
vibreur de manche . C'est la raison pour laquelle on remarque une notable oscillation en
tangage sur les enregistrements de ces vols .

Techniques de pilotage pendant les d6collages avec un moteur en pann e

La technique normale de pilotage en tangage de 1'avion a W utilisde pour les decollages
avec un moteur en panne . Dans ces cas, un r6acteur a66 6teint juste a Vr et une action
appropri6e au palonnier a 6 t6 exerc6e par le pilote afin que 1'avion reste en ligne droite .
Une 16g6re action en gauchissement a6t6 ndcessaire pour corriger toute amorce de
tendance a 1'engagement en roulis de 1'avion par suite de la rotation r6siduelle de lacet
qu'engendrait la panne de moteur . Les caractdristiques de mont6e initiale de 1'avion ave c

5 Le «vibreur de manche>> est un dispositif avertisseur qui agite le manche du pilote si 1'aile
atteint un angle d'attaque pr6d6termin6. Dans des conditions normales de fonctionnement, ce
dispositif pr6vient de 1'imminence d'un d6crochage et son intervention sert gdn6ralement a
indiquer la limite de portance utilisable a respecter par souci de prudence .
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le reacteur en panne ont ete classiques, A ceci pr6s que, comme on 1'a indique, seule une
charge limitee de contaminants sur 1'aile pouvait etre emportee dans ces cas .

Resume de I'experience de simulation dynamique

Les donnees de simulation dynamique sont presentees dans le rapport de Fokker
VS-28-25, numero d'ordre 22192. Ce rapport resume le travail effectue avec le
simulateur Fokker entre le 7 juin et le 8 juin 1989.

L'effet de 1'epaisseur variable de nevasse sur la piste s'est principalement traduit par une
augmentation de la course au decollage . Certains effets supplementaires ont ete pergus
comme lies A 1'aptitude de 1'avion A accelerer apr8s la rotation quand une aile est tr8s
contaminee . Cependant, les effets de la nevasse ne se sont traduits, de faqon generale,
que par 1'augmentation de la course au decollage .

La contamination de l'aile a eu pour consequence 1'alteration du rendement de 1'aile,
1'ampleur de cette alteration etant une fonction non lineaire de l'importance de la
contamination .

Quelques effets principaux ont ete notes au cours de ce tte simulation .

1 . Comme le degre de contamination de 1'aile augmentait A partir de zero, l'avion
a immediatement accuse une diminution des performances de montee .

2 . Aux degres moderes de contamination, le vibreur de manche est entre en
action peu apres le dejaugeage, apr8s quoi le profil de ce vol a ete compare A celui
de la simulation dans laquelle le pilote s'efforgait de maintenir 1'avion juste A la
limite de declenchement du vibreur de manche, A 13 degres Wangle d'attaque. Il
conviendrait de faire remarquer que pour 1'aile contaminee, cet angle d'attaque
etait, dans la plupart des cas, atteint apres le decrochage . La montee initiale dans
1'effet de sol est devenue impossible dans de nombreux cas .

3 . Au niveau critique de contamination de 1'aile, entre 0,75 et 0,825,1'avion n'a
pas pu etre dejauge et il refusait parfois de voler. Cependant, tandis qu'il etait en
montee initiale dans 1'effet de sol, la degradation du rendement aerodynamique
s'est traduite par un enfoncement et 1'avion a retouche le sol, puis s'est ecrase
apres 1'extremite de piste .

4. En resume, il fallait, au fur et A mesure que le degre de contamination
augmentait, augmenter 1'assiette en tangage et la vitesse anemometrique (pas la
vitesse de rotation) afin d'obtenir une portance suffisante pour arracher 1'avion au
sol . De plus, comme 1'angle d'attaque au decrochage diminuait tandis que la
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contamination augmentait, le d6jaugeage avait lieu plus pres du v6ritable angle
d'attaque de d6crochage. Finalement, le d6jaugeage se produisait apr8s le
d6crochage (de l'aile contamin6e), sinon l'avion d6crochait peu apres s'etre
d6jaugd, alors qu'il commenqait sa mont6e dans 1'effet de sol . It a6t6 impossible,
en ayant recours aux techniques normales, de rdussir un vol avec un degr6 de
contamination des ailes se situant entre 0,7 et 0,825 . Les profits de vol, A ces
degr6s de contamination, ont 66 d'une faqon g6nasrale, proches du profit qui est
repr6sentatif de 1'accident de Dryden . (Figures 17 A 19 du rapport de Fokker)

5 . Dans les cas de la panne volontaire d'un r6acteur,l'avion n'itait plus pilotable,
meme A un degr6 de contamination mod6r6 . L'augmentation de trainee due A la
contamination est si importante que la pouss6e d'un seul groupe turbor6acteur est
insuffisante pour emporter ne serait-ce qu'une quantit6 modesree de glace . Cela
tient ~ ce que les grands angles d'attaque n6cessaires pour engendrer une portance
suffisante avec des ailes contamin€es produisent des valeurs de trainee beaucoup
plus 61ev6es . La trainee aprbs d6crochage est aussi extremement 6levee . It n'y
a pas d'autre far,on de faire voter l'avion ainsi contamin6 qu'avec assez de
pouss6e pour acc6ldrer jusqu'k obtention d'une vitesse suffisamment 6levde .
Cependant, le niveau de pouss6e avec un r6acteur est insuffisant pour permettre
cet acc6l6ration.
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SECTION 4

MODELISATION EN DIFFERE
INTRODUCTIO N

A la suite d'une visite chez le constructeur de l'avion ou des simulations avec
pilote aux commandes ont 6t6 effectudes (section 2), une mod6lisation du F-28 au
d6collage adt6 effectu6e en diff6rd pour examiner A la fois les performances au d6collage
et les effets de la contamination sur la piste et la surface portante . L'objet des
simulations num6riques a 6 t6 de confumer les constatations faites aux 6tablissements
Fokker en utilisant une simulation technique modifi6e du Fokker 100, un avion de
conception presque identique . Le pr6sent rapport fait le point des m6thodes utilisdes, avec
leurs approximations et leurs extrapolations, et il expose des exemples de situations
correspondant aux rdsultats de mod6lisation . Deux mod8les ont 6t6 6 labor6
simultan6ment, Fun par Wagner A Montrdal et 1'autre par Morgan A Ottawa. Leurs
resultats ont dt6 periodiquement v6rifies l'un par rapport ~ 1'autre et lorsque des
diff6rences ont 6t6 constat6es 1'origine en adt6 ddcelde et soit coirigire, soit, s'il s'agissait
d'une erreur de conception ou d'algorithme, modifi6e apres consultation .

Un objet secondaire, mais important, de la pr6sente section consiste d rendre
plausible les principes thgoriques techniques ayant servi a modgliser le d6collage du
F-28 . A cet effet, le langage utilisl est, parfois, tout d fait technique et l'on a largement
recours aux math6matiques descriptives . L'auteur s'en excuse auprPs du lecteur mais il
lui a semblJ imp6ratif que les travaux ayant abouti aux conclusions presentees ici
puissent etre examings de pres par ses pairs.

SOURCES DE DONNEES

Trois sources primaires et une source secondaire de donn6es ont 6 t 6 utilis6es pour
rdaliser la simulation en diffdrE. Les donnires a6rodynamiques et de performances ont 6 t6
tir6es de la banque de donn6es de simulation du F-28 fournie par la Soci6t6 Fokker
Aircraft[8] ainsi que d'une 6tude en soufflerie men6e par Fokker sur les caract6ristiques
de portance et de trainrse du F-28 quand les surfaces portantes sont rendues rugueuses par
la presence de corps a=trangers. Pour la mod6lisation cognitive du pilotage, de la rotation
A la partie du vol qui suit imm6diatement le dt;jaugeage, les donn6es de vol ont 6td tirdes
des parametres recueillis au cours de 21 ddcollages effectu6s pr6c8demment par 1'avion
accidentd A Dryden (le C-FONF) . Ces param~tres ont 6t6 fournis par le Laboratoire
technique du BCSA . La contamination de la piste a 6 t6 mod6lis6e au moyen
d'informations utilis6es par la NASA[9] et le Royal Aeronautical Establishment du
Royaume-Uni[10] .

SYNTHESE DE LA SITUATIO N

Le Fokker F-28 C-FONF s'est 6crasd sur un terrain bois 6 ~ environ 750 m6tres
de 1'extrd mit6 de la piste de Dryden, imm 6 diatement apres une tentative de d6collage .
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Il a heurte des arbres a une hauteur d'environ un metre au-dessus de celle de la piste, puis
il a sur son passage sectionne des arbres sur une distance supplementaire de 240 metres
avant de s'immobiliser. L'enregistreur de donn6es de vol (FDR) a ete endommage par
1'incendie au point qu'aucune donnee n'a pu etre rEcuperee et les recits des temoins
oculaires constituent la seule source de renseignements disponible au sujet de la trajectoire
de 1'avion pendant la course au d6collage et avant 1'ecrasement . Une tendance
generalement constatee, dans les nscits des temoins donne a penser qu'au cours de la
tentative de d6collage les ailes de 1'avion etaient au moins partiellement contaminees par
la nevasse ou par la glace et d'autres renseignements suggerent que la piste etait, dans une
certaine mesure, elle-meme contaminee par la n6vasse ou la neige mouillee au moment
de 1'accident. Les d8tails generalement fournis par les recits des temoins, de meme que
1'absence de trace au sol entre 1'extremit6 de piste et le premier point d'impact, porte a
croire que les evenements se sont dBroules a peu pres comme suit :

L'avion, volets braques a 18 degres, a entame sa course au d6collage a
partir d'une position normale sur la piste. II a obtenu sa vitesse de rotation
un peu plus en aval que la normale, puis commence cette rotation .
Pendant la premiere rotation, 1'avion s'est brievement arrache au sol, a
moins qu'il ait simplement alleg6 ses amortisseurs et s'est ensuite repose
sur la piste reduisant quelque peu son angle de cabrage . A la suite d'une
seconde rotation, tres proche de 1'extremite de la piste, 1'avion a quitte le
sol mais est reste au ras de celui-ci jusqu'a ce qu'il heurte les arbres .
L'enquete technique qui a fait suite a 1'accident a montre qu'a un certain
moment pendant la tentative de d6collage le braquage des volets se situait
entre 18 et 25 degres et qu'au moment de 1'impact le train d'atterrissage
etait en position intermediaire (ni completement sorti ni completement
rentre) .

Aux fins de la modelisation, les explications qui precedent ont ete appelees
«scenario de Dryden» .

OBJET DE LA MODELISATION

Puisqu'il est clair que 1'avion n'a pas gagne suffisamment d'altitude, la tache de
modelisation a ete grandement simplifiee . D a ete tenu compte du changement de
braquage des volets apres la premiere rotation, tandis que la modification du coefficient
de trainee generale due au mouvement de rentree du train a ete si faible qu'on 1'a
negligee . Le d6collage a et6 traite comme une operation a trois phases, a savoir la course
au sol, la rotation et 1'apres-dejaugeage qui sont definis comme suit :

a . Course au sol . Il s'agit de la phase qui, commenqant au debut du decollage,
1'avion immobile au seuil de piste, se poursuit jusqu'au point ou le pilote a
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commence la rotation pour prendre 1'assiette de decollage envisagee .
L'intervention du pilote, h ce moment, n'est pas importante : avec les avions de
cette classe, elle consiste habituellement ii maintenir une pression sur la commande
de profondeur pour faire en sorte que la roue avant soit bien en contact avec ]a
piste et assure une bonne tenue d'axe au moyen du volant d'orientation du train
avant .

b. Rotation . Cette phase commence A la fm de la course au sol, l'avion etant alors
cabre afin que 1'aile engendre assez de portance pour qu'il quitte le sol et
commence A voler. Si cette technique peut diffdrer quelque peu d'un type d'avion
h un autre, il reste que la rotation s'effectue habituellement de maniere h prendre
une assiette predeterminee A une cadence donnee, l'avion se mettant g6neralement
A voler au moment ou 1'assiette recherchee est atteinte, ou peu apres . A ce
moment, la technique de pilotage compte beaucoup pour que 1'aile ait le meilleur
rendement possible. La cadence de tangage utilisee, de meme que la precision
avec laquelle I'assiette recherchee est obtenue, peuvent l'une et 1'autre influencer
sur 1'obtention des performances optimales de 1'aile .

c. Apres-dejaugeage . Il s'agit de la phase se situant entre le moment ou 1'avion
a completement decolle, apres la rotation, et le moment ou, selon le cas, il entame
la montde initiale dans l'effet de sol ou s'enfonce et retouche le sol . L'elaboration
du mod6le numerique a mis en evidence le fait que la technique de pilotage etait
d'une importance capitale pendant cette phase de vol .

L'avion a bte continuellement modelise pendant ces trois phases mais le mod6le
cognitif rudimentaire de pilotage se modifie pour reagir aux particularites d'une phase .

MODELISATION DU PILOTAGE ET DYNAMIQUES DE L'AVIO N

L'experience, au cours de 1'elaboration du modele, a vite montre que les r8sultats
des simulations dependaient, probablement d'une fagon cruciale, de la technique de
pilotage, ce qui a corrobore les constatations faites pendant les simulations dynamiques .
Il a, de plus, ete jug6 souhaitable d'explorer d'autres strategies de pilotage dans le cas de
surfaces portantes gravement contaminees . Pour ces raisons, un mod6le cognitif
rudimentaire de pilotage a 6te 61abore . De la sorte, la modelisation des caracteristiques
compensatoires ou physiologiques du pilote n'a pas ete tentee mais des dispositions ont
ete prises pour divers comportements du pilote, chacune se traduisant par une cadence de
rotation en tangage commandee. Le resultat de cette partie de la simulation a ete envoye
dans un filtre passe-bas simple de premiere ordre, avec un point de reprise A 1,5 radian/
seconde, grosso modo representatif de la reaction en tangage qu'on peut attendre d'un
avion de cette classe aux vitesses de decollage typiques .
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Le comportement des pilotes a ete modelise au cours de deux phases de decollage,
la rotation et le regime qui suit immediatement le dejaugeage, comme on l'indique
ci-dessous .

ROTATIO N

Pour ce qui est de la rotation, quatre comportements representatifs ont ete
envisages, A savoir :

a. Rotation normale. Une 6tude de la chronologie de 21 decollages fournie par
le BCSA a montrb que la rotation «normale» ou habituelle etait une rotation assez
rapide, de l'ordre de 10 degres d'assiette en tangage, suivie peu apres (environ
1,5 seconde) d'une autre rotation pour atteindre 13 ~ 15 degrEs . Le dernier
increment de 1'assiette en tangage semble etre <<en boucle ouverte» car dans un
nombre remarquable de decollages enregistres il s'accompagnait d'une legere
diminution transitoire de vitesse anemometrique. Cette procedure a ete prise
comme mod'ele initial. Les donnees de decollage disponibles ont montre une
cadence moyenne de tangage pendant la premiere partie de la rotation, de
3,81 degres par seconde avec un ecart type de 0,76 degre par seconde, la valeur
maximale notee etant de 5,1 degres par seconde et le minimum de 2,9 . La valeur
moyenne a servi dans le modele de limite commandee de cadence en tangage .

b. Rotation lente . La manoeuvre de rotation se deroule dans ce cas exactement
comme dans la description du paragraphe a ., A ceci pres que la limite commandee
de cadence en tangage a ete fixee A 1,9 degre par seconde, soit la moitie de la
valeur nominale .

c. Rotation excessive. Ce deroulement de la manoeuvre decoule d'une reaction
typique de pilote, quand l'avion refuse contre toute attente de quitter le sol apres
la rotation normale A 10 degres d'assiette de tangage. Apres un leger retard
(1,5 seconde) l'avion est encore sollicite en cabrage jusqu'A 12 degres . Dans des
circonstances normales, autrement dit avec un avion non contamine, ce refus de
vol A 1'assiette normale pourrait se produire si, par exemple, le poids de l'avion
avait ete sous-estime, ou si une erreur s'etait produite dans le circuit
anemometrique . Dans ce cas, un increment d'assiette pourrait engendrer une
portance suffisante pour permettre 1'envol. Dans le cas du F-28 non contamine,
1'aile serait encore porteuse A un C. inferieur au maximum et 1'augmentation de
trainee due au complement de rotation serait faible.

d. Le «scenario de Dryden*. Les recits de temoins oculaires s'accordent
generalement sur le fait que 1'avion de Dryden a effectue une rotation A deux
reprises mais l'incertitude regne quant au fait qu'il ait ou non quitte
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temporairement le sol apres la premibre rotation . Plusieurs temoins, parmi les
passagers, ont remanque un dernier surcroit de puissance peu apres que 1'avion ait
quitte le sol pr8s de 1'extremite de piste. Un scenario de base correspondant A
cette concordance des temoignages figure en pages 1 et 2 . Pour les besoins de la
mod6lisation, la sequence dynamique met en scene un avion dont le pilote <<rend
la main>> apr8s la rotation initiale, soit A une cadence fixe soit jusquI une assiette
arbitraire . Le complement de braquage des volets jusqu'A 25 degres a ete
modelise en supposant que 1'equipage ait choisi ce braquage apres avoir constate
1'impossibilit6 d'un envol franc aprtss la premi8re rotation : la sortie des volets a
ete modelisee A raison de 1 degre par seconde avec interpolation lineaire de la
portance et de la train6e entre 18 et 25 degres . Alors que cet ensemble de
mouvements correspond A ceux qu'on prete it 1'avion et qu'iI est, pour un pilote
experimente, plausible dans ces circonstances, on ne saurait trop insister sur le
fait qu'il s'agit de conjectures basees, faute de connaissances factuelles, sur une
interprItation fondge mais spiculative des descriptions des t6moins .

APRtS LE DEJAUGEAG E

Pour 1'apres-dejaugeage, trois possibilites de pilotage sont proposees, 3 savoir :

a. Increment d'assiette en tangage . Cette solution est issue d'une etude des
chronologies de decollages precedemment effectues ~ bord de 1'avion qui s'est
ecrase, ce qui donne i! penser qu'une augmentation d'assiette en tangage
immediatement apr8s le dejaugeage, est habituelle . Que cette procedure le soit ou
non, ou que le pilote s'efforce alors d'afficher la vitesse voulue est un fait
incertain . Dans la plupart des cas examines, la vitesse anemom6trique est
invariante pendant cette manoeuvre, mais dans plusieurs cas une regression a ete
remarquee pendant la rotation secondaire . L'increment d'assiette en tangage de
3 degres est encore base sur une etude des donnees mentionnee ci-dessus . Cette
procedure suit de pres la procedure homologuee dont fait etat le manuel de vol de
Fokker pour le F-28 .

b. Vitesse anemometrique constante. Ce cas est proche d'une procedure
frequemment utilisBe dans le cas des avions de cette classe, dont le pilote,
s'efforce pendant la montee initiale de maintenir la vitesse A laquelle il a quitte
le sol, augmentee d'un certain increment, les 10 noeuds utilises dans la
modelisation etant une valeur typique .
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Figure 2 : C. et C. d'une aile propre

c . Angle d'attaque constant . Bien que n'dtant pas dans le r6pertoire normal du
pilote, puisque les informations n6cessaires ne se trouvent g6n6ralement pas dans
le poste de pilotage, ce mode op6ratoire repr6sente probablement la fagon la plus
efficace de placer 1'avion en mont6e initiale . II ne figure ici que pour les
comparaisons de limites de performances et n'est pas destin6e A dvoquer le
comportement rdel d'un pilote .

MODELISATION AERODYNAMIQU E

Puisque, du fait meme de sa nature, cette enquete devait essentiellement porter sur
le comportement de 1'avion pendant le d6crochage et apr6s celui-ci, une attention
particuliere adt6 port6e A la mod6lisation satisfaisante des caract6ristiques de I'avion dans
cette r6gion de son domaine de vol . Il a fallu aussi mod6liser 1'effet de sol avec une
certaine pr6cision et en inf6rer une estimation raisonn6e des effets A la fois sur la portance
et sur la trainde d'une aile contaminat6e . Le mod6le a d t6 6labor6 au moyen de donndes
tir6es de la Rtsftsrence 1 et aussi des experiences en soufflerie de Fokker. La m6thode de
d6termination des caract6ristiques d'une aile propre en effet de sol et hors de celui-ci a
d'abord consistd A recourir aux techniques d'adaptation des graphes, ce qui a permis
d'obtenir la courbe CL/a d'une aile hors effet de sol avec 18 degrrss de volets, puis de
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mettre cette courbe en m6moire avec non pas 1'angle d'attaque de r6fdrence mais un angle
d'attaque effectif bas6 sur la hauteur de 1'avion et une courbe d'interpolation de l'effet
de sol figurant dans la R6f6rence 1 . La courbe pour des angles inf6rieurs A 13 degr6s a
W tir6e directement de la R€f6rence 1 tandis que la g6n6ralisation des rapports r6sulte
de l'interpolation des donn6es de soufflerie : la courbe garde son allure mais perd de
1'ampleur dans le cas des volets A 18 degr6s de braquage . Les courbes r6sultantes de
1'aile contamin6e se trouvent dans la figure 1 . Pour la mod6lisation de la sortie des volets
jusqu'A 25 degr6s, un increment simple, lui aussi bas6 sur les donn6es de la RWrence 1,
a 6 t6 utilis6 .

Figure 3 : CZ et C . d'une aile contamin6e

La courbe de 1'aile contamin6e adtb tir6e de trois sources : la courbe de 1'aile
propre pour de tres faibles angles d'attaque, un trac6 de la perte de portance due au givre
blanc tel qu'il est indiqud dans la Rdfdrence 1, et les donn6es de soufflerie . Les memes
techniques que celles qui ont 6t6 d6crites ci-dessus ont 6t6 utilistses . Les dernieres
courbes utilisees sont celles de la figure 2 . S'il peut paraitre se presenter comme un
ensemble de donnees plutot sporadiques pour modtsliser un r6gime critique aux fins de
cette etude, ce travail a le mdrite d'etre bas6 sur les faits et de s'appliquer sp6cifiquement
A 1'aile du F-28 . De plus, il s'appuie sur une importante assise theorique quant A 1'allure
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des courbes utilistses, et meme quant A leur ampleur, particulibrement A la suite des
travaux de Jones et Williams[11] et de Cebeci[12] . Des renseignements suppl6mentaires,
tir6s A la fois des essais en soufflerie et des essais en vol, sont A mettre au cr6dit de
Zierten et Hill[13] . Bien que les travaux dont il est ici question aient renvoy8 aux avions
~ dispositifs hypersustentateurs de bord d'attaque, la tendance gtsnrsrale et les donnees
specifiques relatives au d6clenchement de vibreur de manche ont 6t6 utilisees .

Train6e

Un premier examen des donn6es disponibles sur le F-28 a montr6 que la traYnde
serait d'une importance essentielle dans ces simulations . D8s lors que, meme contamin6e,
1'aile engendre un C. de valeur raisonnable, I'avion s'acc6lere jusqu'A une vitesse
suffisamment 6lev6e pour pouvoir voler. Ce r6sultat ne sera cependant pas obtenu si -la
trainde devient si forte que les r6actetus ne produisent pas une pouss6e suffisante pour
permettre A 1'avion de gagner de la vitesse apr~s la rotation . Pour que le decollage
r6ussisse, il faut encore que 1'avion acc6l6re apres avoir quitt6 le sol, afin de compenser
la diminution de C. A un angle d'attaque donnb tandis qu'il sort en montant de 1'effet de
sol . Les estimations de la courbe de train6e ont, elles aussi 6t6 tir6es d'une combinaison
de donn6es provenant les unes de la base de donntses de Fokker et les autres de la
soufflerie de cette soci6t6 . Les effets de la contamination de 1'aile ont la meme origine .
Les figures 1 et 2 montrent aussi les trac6s de la polaire de train6e utilis6e dans la
simulation, ainsi que leurs rapports avec q et a.

Degre de contamination de 1'aile

Puisqu'il est impossible de d6terminer la forme exacte de la contamination de
1'aile dans le cas de 1'accident de Dryden, on a consid6r6 que 1'aile etait ou non
contamin6e au-delA de l'dtat critique . Cette d6marche binaire aboutit A la forte probabilite
d'une contamination critique . Elle a 6 t6 pr6conis6e par Jones[14] il y a 53 ans, et
largement corroboree par Abbott et Von Doenhoff[15] ainsi que par Hoemer[16] . 11 y a
cependant divers degr6s de contamination, une partie de 1'aile pouvant etre contaminne
et 1'autre pas . C'est ce que soutiennent certains t6moins . Cela btant, le coefficient de
contamination utilises dans la simulation ne fait qu'interpoler les capacitrss de portance de
1'aile de fagon proportionnelle entre 1'dtat de propret6 et celui de contamination . Cette
mani6re d'envisager le probleme aboutit A une courbe Cja comportant deux maximums
distincts pour ces conditions intetmddiaires de contamination qui peuvent ou non se
produire en r6alit6. Du moins montre-t-elle effectivement une diminution des possibilit6s
de rendement proprotionntse aux r6sultats expos6s par Walters[17] et dans les travaux
pr6c6demment cites de Cebeci ou de Zierten et Hill : ceci est consid6r6 comme donnant
une We suffisante et realiste de la degradation de rendement due A la contamination de
1'aile .
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Panne de rkacteur

Le mod'ele de Wagner tient compte d'une possibilitd de panne de r6acteur pendant
la tentative de d6collage, ce qui est envisag6 par souci de ne rien n6gliger, et non parce
qu'il existe un doute quelconque sur le bon fonctionnement des groupes turborlacteurs
dans le cas de cet accident . Alors que tous les r6cits des t6moins s'accordent A admettre
qu'il y a eu une augmentation de puissance peu avant le dernier d6jaugeage, tr8s peu font
dtat d'une r6duction de puissance pendant le dttcollage . Le pilote de m6tier qui 6tait assis
au droit de 1'entrase d'air n'en a pas signal6e . La panne de r6acteur adtd mod6lis6e par
r6duction instantan6e de la pouss6e A la moiti6 de sa valeur nominale, assortie d'une
augmentation de train6e correspondant A la r6sistance de Pair dynamique du rrsacteur en
panne et au braquage de la gouverne de direction n6cessaire pour garder la maitrise en
direction .

LA MATRICE DE MODELISATIO N

Une fois que la mod8lisation a 6td r6alis6e et valid6e (section 5), une matrice des
cas A reproduire a6t6 d6tetmin6e empiriquement . Dans tous les cas, la configuration de
refdrence a 6td celle d'un avion au poids de 63 500 lb, produisant toute sa pouss6e
nominale, avec 18 degr6s de volets et une V, de 122,5 kt . La rotation nominale s'est
effectu6e A une cadence initiale en tangage de 3 degr6s par seconde en vue d'une assiette
recherch6e de 10 degr6s, suivie d'une autre rotation A la cadence de I degr6 par seconde
pour atteindre une assiette en tangage de 13 degrds apre's d6jaugeage, c'est-a-dire
conforme A la proc6dure pr6conis6e par Fokker . Aprt;s quoi, trois param6tres ont 6t 6
modifi6s comme pr6sentant pour cette 6tude un int6ret primordial : 1'6paisseur de la
n6vasse, le pourcentage de contamination de 1'aile contamin6e et la valeur de V,. Ces
essais ont 6t6 effectues en utilisant A la fois la technique nominale de rotation d6crite
ci-dessus et le «sc6nario de Dryden>> prec6demment d6crit en ender . Les cadences de
rotation nominale (3 degr6s par seconde) et rilduite (2 degr6s par seconde) ont 6 t8 utilisees
pour la rotation initiale . L'ensemble des conditions de 1'essai 6tait le suivant :

a . Epaisseur de la n 6vasse. 0, 0,1, 0,2, 0,3 et 0,4 pouces .

b. Rapport de contamination. De 0 et 50 A 100 p . 100, par paliers de 1 p . 100 .
Quand ce rapport donnait des r6sultats ambigus, des limites 6taient d6finies par
1'ex6cution d'essais spdciaux avec un rapport plus fin .

c. Vitesses de rotation. 117,5, 122,5 (valeur nominale) et 127,5 kt.

d. Cadences de rotation . 3 et 2 degres par seconde .
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PRIkSENTATION DES RESULTATS

Les premiers traces des figures 4 a 6 visent a faire la lumiere sur certains des
effets de la contamination, prec6demment ddcrite, des surfaces portantes et de la piste .
La figure 4 montre l'effet de la n6vasse sur la piste et celui de la contamination de 1'aile
sur les distances de decollage, a la fois jusqu'au point de rotation etjusqu'a celui de
dejaugeage. On peut voir que si la presence de la n6vasse modifie sensiblement la
distance necessaire pour atteindre V, la contamination de 1'aile a tres peu d'effet, presque
tous les traces des distances parcourues avant rotation se superposant . Tel n'est
assurement pas le cas pour la distance parcourue au dejaugeage . Comme le degre de
contamination des ailes augmente, la distance supplEmentaire a parcourir avant de pouvoir
quitter le sol augmente tr8s rapidement par suite de 1'augmentation marquee de la trainee
produite aux grands angles d'attaque par I'aile contaminee . Cette caracteristique est le
propre d'une situation dans laquelle toutes les consequences d'une perte de rendement ne
peuvent se mesurer qu'au moment ou 1'avion effectue sa rotation; avant celle-ci, la
diminution d'acceleration est peu supCrieure a ce qui pourrait etre attribue a une couche
de nevasse . La figure 5 sert a en indiquer les raisons . Elle montre qu'au fur et a mesure
de 1'augmentation du degrd de contamination, meme en 1'absence de nevasse, la distance
que 1'avion doit parcourir entre V, et le point de dejaugeage n'augmente que lentement
jusqu'a l'arrivee a un «coude» remarquable (numdriquement, juste au-dessus de 0,6 fois
le rapport de contamination) . L'avion se trouve alors au CZ11,u de 1'aile contaminee, voire
au dela, sous son angle de rotation de 10 degres et il lui faut engendrer la portance
necessaire par augmentation de vitesse et non pas de C . Avec les faibles valeurs
d'acc6leration possibles une fois que la trainee augmente du fait de la contamination de
1'aile, une distance excessive doit avoir ete parcourue pour atteindre ce r6sultat . Un effet
secondaire peut etre constate dans la meme figure en examinant le trac6 de Theta (assiette
de I'avion) . Tout d'abord, des augmentations moderees de Theta au moment du
dejaugeage sont suffisantes pour compenser la perte de C. due a la contamination, mais
un point est atteint, a environ 0,58 fois le taux de contamination, ou la cadence
d'augmentation de Theta s'accelere de faqon remarquable . Ceci est en rapport avec la
diminution des possibilites de creation de portance de 1'aile qui a ete signalee
precedemment (voir figure 2) .

Les deux traces suivants de cette section sont au point crucial de cette enquete .
Ils montrent qu'il est possible de definir en fait de combinaisons de la hauteur de n6vasse
et du facteur de contamination deux conditions limites qui peuvent aboutir chacune a des
resultats catastrophiques lots d'une tentative de d8collage . Par condition limite on entend
ici un rapport constant entre le degr6 de contamination et la hauteur de n6vasse sur la
piste, rapport qui fait qu'un d6collage est r6ussi ou non, comme le montre la figure 3 .

I



220 Annexe 4

DYNAMIQUES DE VOL DU F-28 Section 4- Mod6lisation en differe

Dans les deux figures 6 et 7, plusieurs
limites sont indiquees pour diverses
valeurs de V, et de cadence de rotation ;
elles devraient etre interpret6es isolement
selon la figure 3 .

La figure 6 montre une limite
valant pour une situation dans laquelle
1'avion refusera tout simplement de
quitter le sol sur la distance disponible et
depassera 1:'extrdmite de la piste . Elle
montre aussi que toute diminution de la
vitesse de rotation aura une consequence
d'efavorable sur les performances
possibles . A des degres un peu moindres

Contamination
ccoiss.v,ro

Haut=

80

D$COLLAGE IMPOSSIBLE

\\\\\\\\~\\\\
DCOll.AGE R$USS I

il\\lll
de nEvasse croi5sanw

Figure 3 : Un trace des conditions limites

des deux facteurs, une autre limite a ete constatee, qui d6finit une situation dans laquelle
1'avion s'enl8verait bien de la piste mais refuserait de monter hors de 1'effet de sol et
retoucherait celui-ci (figure 7) . Cette limite existait pour tous les cas de vitesse de
rotation et de cadence de rotation ; elle est mentionnee pour indiquer les effets que la
variation des divers param8tres de pilotage de l'avion ont sur son emplacement . Quand
cette condition a ete satisfaite, il a .etC possible, en procedant a de subtils changements de
1'a technique de pilotage supposee apres le premier dejaugeage (par exemple en fait de
cadence de tangage ou de rEaction du vibreur de manche) de faire en sorte que le mod'ele
vole sur des distances considerables a tres basse altitude . Pour ce faire, le pilote devait
cependant aller aux limites des possibilites humaines .

Le dernier ensemble de figures de la presente section sert a illustrer les effets et
les ph8nomenes precedemment observes dans le cours de ce texte . La figure 8a, b et c
donne une premiere We des effets generaux d'une augmentation du facteur de
contamination . La vitesse de rotation etait ici de 122,5 kt et 1'epaisseur de la n6vasse de
0,25 po. A 65 p. 100 de contamination, l'avion s'eloigne en volant normalement, a 68 p .
100 il s'enfonce apres le dejaugeage initial, en raison a la fois de la perte de portance
avec la hauteur et de la reaction du pilote au vibreur de manche, mais ensuite il s'eloigne
en montant . A noter que 1'echelle du trace de la hauteur atteinte montre qu'apres
6 500 pieds de parcours (500 pieds apres 1'extremite de la piste)1'avion n'est encore qu'a
10 pieds . En 7c, la contamination etant alors fixee a 69 p . 100, 1'avion retouche la piste
puis il en franchit 1'extremite . La serie de la figure 9a, b et c montre qu'une fine
gradation du niveau de contamination cree de subtiles differences dans les reactions de
1'avion . Cette serie de traces porte sur une couche de nevasse beaucoup moins epaisse
(0,10 po) et sur une vitesse de rotation de 127,5 kt, avec increment . La figure 9a montre
qu'avec une contamination de 82,3 p . 100 l'avion s'eloigne en volant malgre deux
dEclenchements du vibreur de manche, alors qu'avec 82,4 p . 100 de contamination 1'avion
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ne depasse jamais 5 pi, et finit par retoucher la surface environ 1 100 pi apri ;s 1'extr6mitd
de la piste. Avec un suppl6ment de contamination de 0,1 p . 100 le r6sultat est un bond
sur courte distance et un d6passement de piste . Finalement, la figure 10a et b montre la
remarquable sensibilit6, pr6c6demment not6e, au comportement suppos6 du pilote . La
seule diff6rence entre ces deux essais est que 1'angle de remise en ligne de vol apres
rotation, A la suite du premier bond, est de deux degr6s inf6rieur en 9b A ce qu'il est en
9a, la derni8re technique aboutissant A un second d6jaugeage avec mont6e initiale en d6pit
d'un degr6 de contamination tr8s 61ev6 .

Les r6sultats pr6sentls ici, notamment les deux ensembles de conditions limites,
donnent d penser qu'il existe une combinaison d'9paisseurs de n9vasse et de degres de
contamination de l'aile pouvant faire aboutir des trajectoires d'avion du genre djcrit par
les t9moins d un accident comme celui de Dryden .
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Figure 4 Effet de la contamination et de la n6vasse sur la distance nbcessaire pour
atteindre V, et V .
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Figu re 5 Effet de la contamina tion de I'aile sur la distance n6cessaire pour atteind re V,
et V. avec mprEsentation de l'effet de «coudeN It I'angle limitati f de cabrage du fuselage
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Figure 6 Divers tracds de limites des diverses valeurs de V, et de cadence de rotation pour
le cas d'un d6passement de piste
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Figure 7 Divers trac6s de limites pour le cas de re bond
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ANNEXE A DE LA SECTION 4
SITUATIONS DES MODELES NUMERIQUES

TABLE DES SYMBOLE S

C. coefficient de portance, avion complet, 18 ° de volet s
CZ. comme ci-dessus, mais avec 1'aile compl6tement contaminde
C.w Cz effectif d'une aile t6moin contamin6e
Cx coefficient de trainee d'une aile propre
SCx incr6ment de C,, d"u A la contamination de 1'aile
CxW C. effectif d'une aile t6moin contamin6 e
c facteur de contamination de 1'aile (0 A 1)
d €paisseur de contamination de la piste (po)
F. train6e (force exprim6e en lb)
e constante de Neper
h hauteur (pi)
Ku param6tre d'interpolation de 1'effet de sol
Fz portance (force exprim6e en lb )
m poids (lb)
q. pression dynamique de 1'atmosph6re (IhpV' lb pi')
qa pression dynamique de la n6vasse (lb pi2 )

q cadence de tangage (degres par seconde)
s laplacien
t temps
to temps de refdrence
T poussee du r6acteur (lb force)
u vitesse sur 1'axe des X
V vitesse totale (pi/sec)
V, vitesse de rotation calcul6e
W poids (force exprimde en lb )
SW augmentation de poids due A la contamination
w vitesse sur l'axe des Z
w largeur des pneumatiques

angle d'attaque (par rapport au fuselage), en degres
angle de trajectoire de vol (en degr6s)
pression statique des pneumatiques
erreur
assiette en tangage (en degr6s)
densit6 de 1'air
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Indices

a
b
c
e
n
max
train principal
train avant
ref
s
T
tot
0

a6rodynamique
fuselage
command6
effectif
cycle it8ratif
valeur maximal e
relatif au train principal
relatif A la roue avan t
valeur de rdf6rence au moment du d6jaugeage
n6vasse
vrai
total
valeur de r6f6rence (en contexte)

94
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AJUSTEMENT DE POIDS POUR LA CONTAMINATIO N

(I1 suppose une r6partition uniforme d'un contaminant d'une densit6 de 0,85 sur la partie
contaminde de toutes les surfaces horizontales jusqu'A une 6paisseur de 0,3 po . La
contamination du fuselage West pas envisag6e .)

SW = 1117 c

W=W+SW

COEFFICIENTS AERODYNAMIQUES

Obtenir C. et C. dans les conditions dont il s'agi t

Nota : Les coefficients CZ et C. sont determinds au moyen de courbes provenant de la
base de donnees de simulation de Fokker pour un cas de vol avec 18 ° de volets hors
effet de sol (HES) . Les courbes relatives A 1'effet de sol sont calculdes en d6terminant
of, (alpha effectif) d'apres le d6placement du Czm,,, dans 1'effet de sol et hors effet de sol
et en notant que le CZ° est A 5,3 degrds pour le F-28, a, dtant fonction du parametre
d'interpolation de 1'effet de sol . Ainsi :

K~ = e°-1e (approximation du param8tre de Fokker )

a~ _(a + 5,3)(1 + 0,271~,) - 5,3 1 a, <_ 19,9 (limite arbitraire)

Calculer C.

1,1a~(13

Cz = 0,52508 + 0,10672o1 - 0,0003387at2

1,213,0Sa~( 1 5

CL = -235,18 + 50,024a, - 3,4957a~2 + 0,08097a,3

1,3a~?1 5

Cz = 60,6598 - 9,7969a. + 0,535888a.2 - 0,0097648a,'

1,4 ae ) 17, 5

Cz = 0,99
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Dans le cas d'une aile entiPrement contamin6e, un paramkre Cu est calcul6 de fa~on
que :

2,1a, ( 5

C. C,

2,25,05a~(9

C~~ = 3,8156 - 1,5516ab + 0,27697c c.'

2,39,0 :5 a~( 1 5

CZ~ = 5,5399 - 1,0486a~ + 0,079142a .2 - 0,0019817a1'

2,4 15,0

CZ , = 0,99

Par sommation de ces deux coefficients

CzN,=Cz-c(Cz-Cz)

Pour evaluer Cip la m6 thode de calcul de C. est la suivante

3,1ae<_13, 0

C. = 0,0405 + 0,0235 + (0,04760 - 0,21(~)CzWZ

3,2 13,0 ( a~ S 14,9

C. = 0,46097 - 0,072393a, + 0,0042269a~2

3,3 ae ) 14, 9

CI = -3,5630 + 0,42198aa - 0,01086a~ 2

Dans le cas de 1'aile contaminee, une valeur de 8C= est calcul 6e d'apres la table et
par interpolation lin 6aire et la valeur

Cx,,, = C= + CSCx



Simulateur de vol 23 7

DYNAMIQUES DE VOL DU F-28 Section 4 - Mod6lisation en diff6rd 97

est kvalu 6

F.

FORCES DE LA DYNAMIQUE DES FLUIDE S

Fx, _

FxW = 0,2(F= - W)

sih)0,0FxW= 0

Calculer la trainde due A la n6vasse

F. _

f(w) _

wjn v,;wiwl _

Fxsmt =

si0)Oo+ 1

Fxsmt = 4Fxs o-min principal

Train6e totale

Fxta

Poussee des r6acteurs

CxAxdf(w )

2wd[(S + d)/w - ((S + d)/w)2]

2,1(W - F)/W

2,4(P - FZ)/P

4Fxs o-am principal + 2 Fxs train .v.m

Fxx + Fxw + FxS

T = 19592 - 17,75(V.r/1,69)

MODELISATION DU PILOTAG E

COURSE AU SOL

qn = q. = 0,0
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Oo = -2,0

ROTATION (commence quand VT ) V)

Normale

O, = 10,0

ee=0. - O

q, = ee 1 3,81 ? q,

Lente

q . = ee 1 1,9 Z q.

La rotation est excessive

Si (0 >_ 10,0).(q, = 0,0) to = t

La rotation est normale

si (t - to) >_ 1,5 0, = 12,0

APRES LE DEJAUGEAG E

si (ho ) 0,0).(ha, = 0,0)

0c.,=(X

V.f = VT

Alpha constant

Ee=a,.r- a

q , = Ee

Normal (increment Theta)

O, = 13,0
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q, =0, -O

Vitesse const ante

Ee=V"-V.f

q. = 0,5ee

REACTION AU VIBREUR DE MANCHE

La r6action au vibreur de manche suppose un retard de 0,8 seconde apres
d6clenchement (en supposant un temps de reconnaissance de 0,5 seconde et 0,3 seconde
de retard neuromusculaire), mais de 0,4 seconde seulement avant la fin, en supposant un
temps de reconnaissance de 0,1 seconde pour un pilote alert6 .

si a z 11,4 ssk VRA I

si (ssko = VRAI) .(sskn.9 = VRAI) q , = -2,0

si (sske_5 = FAUX) q. = qc

DANS TOUS LES CAS (On ne laisse pas 1'avion d6c6lerer sans intervention du pilote)

Si (Vi(n) ( Vj(o.j)'(q, ) 0,0) q. = -0,5

EQUATIONS DE LA ROTATION

qe = 1 . 5

q, (s + 1,5)

0 = 1 q~dt + Oo

tg"'(h/k)

a=0-~,

EQUATIONS DE CINEMATIQUE (AXES DE FUSELAGE )

m = W/32,1 8

6 = (T + Fzsin(a) - Fxcos(a) - Wsin(O))/m - qv
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(FZcos((x) + Fsin(a) - Wcos(O))/m + qu

u d d t

w = *dt

VT = f(u2 + wZ)

It = ucos(O) + wsin(O)

d = I kdt

wcos(O) - usin(O)

R = -t

h = I fldt

Nota : dans tous les cas

I xdt est approchd comme F,(x(o_,) + x(o)/2 &

ou 8 = 0,1 seconde
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DYNAMIQUE DE VOL DU F-28
SECTION 5

VALIDATION DE LA MODELISATION DU FOKKER F-2 8

INTRODUCTION

Dans le cadre de 1'enquete men€e sur 1'accident du Fokker F-28 C-FONF A 1'a6roport
de Dryden, un mod6le informatique diff6r6 a etd construit pour d6tetminer les effets de la
contamination de 1'avion et de la piste sur les performances de cet avion au decollage . Le
mod6le a etB realis8 d'aprPs une base de donn6es de simulation fournie par les constructeurs .
Au meme moment, les enregistrements r6els du FDR (enregistreur de donnees de vol) de ce
meme avion Etaient disponibles pour 21 decollages qu'il avait effectues pendant le mois de
fBvrier 1989 (1'accident s'est produit en mars) .

Puisque le FDR a ete detruit dans 1'accident et qu'il n'y a, de ce fait, aucune donnee
numerique disponible sur la trajectoire de l'avion avant l'impact, il a paru d'une importance
essentielle que le mod6le utilis6 pour 1'enquete soit valide aussi rigoureusement que possible .
A cette fin, les enregistrements existants de FDR ont dt8 analys8s et compards aux rdsultats
de moddlisation dans les memes conditions . Apres un lEger ajustement du mod'ele, la
concordance dtait g6n6ralement tres serrEe ; c'est ce qui est ddcrit en detail dans la section
suivante.

DONNEES DE L'ENRECISTREUR DE DONNEES DE VO L

Pour en utiliser les donnees existantes afin de valider la simulation, il a d'abord fallu
confirmer la cohBrence intrinsbque des enregistrements du FDR, puis acquerir le sens de leur
qualite ou de leur precision . Quatre des parambtres FDR ont et8 d'un interet primordial dans
la d8termination du comportement de l'avion sur la piste . Ce sont :

La vitesse indiquEe Vi [kt ]
La poussee [exprimee en pourcentage (p . 100)]
L'assiette en tangage (O)[d6finie en degrds]
L'accdl8ration longitudinale (A,) [en nombre de 'g' ]

Pour chaque decollage, le poids de l'avion, 1'altitude topographique de I'aeroport, la
tempdrature ambiante et le vent du moment etaient connus .

Les relation s

Les relations entre les parametres ci-dessus peuvent etre tout A fait complexes si on
laisse l'avion se comporter A sa guise selon tous ses degr8s de liberte, si bien que pour
simplifier le processus d'analyse cet exercice ne porte que sur la course au decollage jusqu'A
la rotation, celle-ci non comprise . Dans ces conditions, la libert8 des mouvements de rotation
de l'avion en tangage, en roulis et en lacet est effectivement limitee, ce qui facilite les
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termes h comparer . Dans ces conditions, les relations peuvent etre exprim€es comme
suit :

R = (A, - sin(O))g (1)

V = .,r it dt (2 )

V; = Vf6 + Vw (3)

V = (V; - VN,)/da (4)

z = Tn,.f poids (5 )

T.~, = pouss 6 e - train6e (6)

Dans ces relations, z est 1'acc6l6ration le long de la piste, 'g' 1'acc6l6ration de la
gravitd, V; la vitesse 6quivalente (6troitement li8e A la vitesse indiqu6e mais differente de
celle-ci), V est la vitesse vraie de 1'inertie par rapport A la Terre, V, la composante de
vitesse parall'ele A 1'axe longitudinal, positive pour un vent debout, 6 la densit6 relative
de 1'air et T_,, la pouss6e nette. Ces 6quations se recoupent suffisamment pour permettre
une r6currence justifiant la validation . II est tenu pour acceptable que 1'6quation (1) soit
une approximation et se use dans sa forme compl8te

ii/g = (A= - sin(O)) • cos(O) - (AZ + cos(O)cos((D)) • sin(O )

(ou A. est 1'acc6ldration verticale de 1'axe de 1'avion et 0 1'angle d'inclinaison)
1'amplitude limit6e de 0 quand 1'avion est sur la piste (de -2 A 0,5 degr6s) en rendant le
second terme si petit et cos(O) etant si proche de 1'unit6 que cette approximation se
justifie pour la simplicit6 du raisonnement .

Interprktation des enregistrements de FD R

Le param6tre du FDR le plus difficile A traiter a 6t6 celui de la poussde, qui dtait
exprimb en pourcentage mais pour lequel nous n'avions a priori aucune relation avec la
pouss6e produite par les relacteurs . Comme pendant les d6collages normaux la poussee
6tait affich6e lentement (la dur6e d'affichage allant parfois jusquI 10 secondes), il etait
extremement important, non seulement de comprendre la relation entre le param6tre
enregistr6 et la poussee r6elle, mais de rendre le mod6le capable d'accepter les memes
conditions d'affichage de la pouss6e que 1'avion A 1'occasion de chaque d6collage. Il a
aussi 6 t 6 not6 que le param8tre poussde atteignait diff6ientes valeurs maximales pour
chaque decollage .
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Pour obtenir une relation entre le param6tre pouss6e et la poussde effective, il a
6 t6 admis par hypothese que chaque ddcollage 6tait effectu6e avec la pouss6e normale de
ddcollage, c'est-A-dire 19 500 lb force . L'examen des imprimantes de FDR a r6 vel 6 les
valeurs maximales d'accdl6ration (en utilisant 1'6quation (1) pour calculer z), la valeur
de V ; A ce point a 6 t6 estim6e au moyen des Equations (2) et (3) et la tra7in6e totale de
1'avion estim6e par 1'6galit 6

Trainde = F,qS + (poids - portance) p

Dans cette 6galit6, C. le coefficient de train6e, provient de la base de donn6es de Fokker,
(q) est la pression dynamique A V;, (S) la surface alaire de r6f6rence et p le coefficient
hypothdtique de frottement pendant que 1'avion roule. Ainsi a-t-on pu recourir aux
6quations (5) et (6) pour estimer une valeur de pouss6e en ce point . La valeur de V; a
dgalement servi A calculer la d6croissance de pouss6e due A la vitesse (environ 17 lb par
noeud) qui a dt6 appliqu6e A la pouss6e de mod6lisation obtenue au meme point . Puisque
le point d'acc6leration maximale 6tait toujours obtenu A de tr8s faibles vitesses, telles que
la train6e a6rodynamique 6tait toujours faible (de l'ordre de 150 lb, pour une pouss6e
normale des r6acteurs de 19 500 Ib), la sensibilit6 de cette proc6dure aux erreurs est trCs
faible dans le mod'ele a6rodynamique . Les diffdrences entre les valeurs de pouss@e du
FDR et celles du mod6le pourraient donc etre tenues par hypoth8se comme dclips6es par
d'autres facteurs (rendement non nominal des r6acteurs de 1'avion, estimations erronrses
de p, differences dans les valeurs enregistr6es d'Ax 'ou de O ou inexactitude de
1'hypothese de d6part selon laquelle toute la puissance nominale a 6 t6 utilisde) . En fait,

la concordance a g6n6ralement 6t6 tout A fait satisfaisante et une correction mineure de
p, qui est pass6 de 0,02 A 0,022,6 a dt6 suffisante pour l'obtenir avec une dispersion
raisonnable .

Cette methode ayant permis d'acqu6rir une certaine confiance dans les
enregistrements de FDR, la meme technique a alors servi A calculer la pouss6e rdelle entre
le d6but d'enfoncement des manettes et l'obtention de la valeur maximale de ce parametre
pour divers cas de d6collage choisis parmi 1'ensemble complet. Le crit8re de choix a d t6
qu'une 6tude de la vitesse (une fois que la sonde andmomdtrique s'est mise A fonctionner
tout i; fait normalement) devrait rEv6ler un effet du vent aussi faible que possible, ce qui
limite les erreurs dans 1'application des 6quations (3) et (4) par suite de l'ind6termination
des variations de Vw,. Les donn6es r6sultantes ont montrd une corr6lation lindaire
remarquablement bonne entre la pouss6e et le param8tre pouss6e, 1'analyse de regression
aboutissant A la relation :

6 Tr6s pauvre, la documentation sur le frottement au mulage a donn6 des gdndralit6s
telles que «µ peut varier de 0,02 sur une piste ou un pont d'envol i; 0,05 sur un champs
gazonn6 bien tenu>>, si bien que cette correction n'est en aucune faqon excessive .
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T = Tmu(-0,55464 + 1,56045T ;,d)

Dans cette relation, Tmu est la pouss6e nominale complete et Ti,, le rapport entre la valeur
du parametre de poussee enregistt6 et sa valeur maximale pour le decollage dont il s'agit .
Cette valeur de pouss6e (T) a servi aux validations restantes .

Comparaisons des pro6ls de vitess e

Puisque 1'exercice de modelisation avait exclusivement pour but d'examiner les
effets de la contamination ~ la fois sur la course au decollage et sur le comportement du
F-28 apres son dejaugeage, il est apparu que le dernier stade de validation du modele
devait consister en une comparaison complete des profils de vitesse du FDR et de ceux
du modele. Cependant, il a d'abord fallu effectuer un demier controle de la modelisation
par comparaison de la vitesse indiquee du modele A celle du FDR pour diverses
valeurs de poids et de vent. Deux petits trac6s, ceux des figures 1 et 2, montrent la
vitesse indiquee du FDR et les integrations d'acceleration longitudinale corrigde, ainsi que
la valeur de vitesse indiquee du modele . Ceci permet de constater qu'un appariement tres
serre a ete rCalise et il conviendrait d'e noter que le modele sur lequel ce travail est bas6
ne s'est ecarte en aucune faqon des donnees fournies par le constructeur, tandis que la
pouss8e mod8lisee etait celle d'un reacteur standard. La concordance extremement serree
qui a ete constatee suffit A justifier la confiance qui s'attache aux dernieres comparaisons
effectuees .

Les figures 3, 4, 5 et 6 montrent que les correlations sont completes entre la
vitesse indiquee du FDR, les accelerations integrdes du FDR et les resultats obtenus par
la modelisation. On peut constater que le trace de vitesse propre s'ecarte
considerablement de la lin8arite au-dessous de 100 kt mais que dans tous les cas les trois
parametres aboutissent finalement au meme resultat . La figure 6 est d'un interet
considerable . Ce cas de decollage a 6te signale comme s'etant deroule par vent nul,
quoique les courbes ne se superposent pas, comme on peut le constater d'apres les
figures 6, 10 et 15 ; les deux traces de vitesse, de poussee et d'acceleration s'ecartaient
en fonction de 1'augmentation de duree . Ceci indiquait une erreur dans un rapport
quelconque de vitesse plutot que dans 1'estimation de la poussee. L'hypothese d'un
decollage sur la lancee a permis d'obtenir dans ce cas des courbes qui coYncident tres bien
avec les traces des figures 6 (symbole en losange), 11 et 15 (symbole carre plein) .
L'hypothese d'un decollage sur la lancBe est seduisante du point de vue de I'analyse car
elle aboutit exactement A un resultat souhaite : supprimer la discordance liee A la vitesse
entire le FDR et le mod'ele, puisqu'elle sert simplement a deplacer la vitesse de 1'inertie
sur la courbe de temps sans en changer 1'allure, tandis qu'elle modifie la pente de VZ en
fonction du temps, comme le montre la figure 16 .
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Comparaisons d'accel6ration et de pouss6e

Les figures 12 A 15, relatives A 1'acc6 l dration, et 7A 11 relatives aux estimations de
pouss6e, montrent aussi que les concordances sont probablement aussi serrbes qu'on peut
raisonnablement 1'esp6 rer en utilisan t des donn6es de ce genre .

RESUME

Les tracds fournis dans ce document suffisent A montrer qu'il existe une
concordance tres serr6e entre les performances enregistr6es du C-FONF et celles du
mod'ele math6matique r6alise. Ceci 6tant, 1'auteur est tries confiant que les resultats de
la mod6lisation representeront honnetement et avec pr6cision le comportement de base de
1'avion dont il s'agit dans son 6tat normal .
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1) D6collage n° 12, V; + 1/s(A=)
vent nul net
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Figure 1 Vitesse prop re, A. FDR et corr6lation du mod6 le

D6collage n° 13, V; + 1/s(Ax )
vent net : 2 kt (arri8re)
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Figure 2 Vitesse an6mom6trique, A. FDR et correlation du mod6 le
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Ddcollage n° 6, V; + 1/s(A,)
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Figure 3 Comparaison des vitesses entre FDR et mod6 le

Ddcollage n° 8, Vi + 1/s(A, )
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Figure 4 Comparaison des vitesses entre FDR et mod6le
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Figure 5 Comparaison des vitesses entre FDR et mod'ele
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Figure 6 Comparaison des vitesses entre FDR et mod8l e
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DYNAMIQUES DE VOL DU F-28
SECTION 6

DEBAT ET CONCLUSION S

SIMULATIONS DYNAMIQUES

Les simulations dynamiques ont d6montr6 que 1'augmentation de la course au d6collage
et le court segment de vol pourrait avoir 6 t6 le nesultat des conditions testdes dans ces
simulations .

Une augmentation de la course au d6collage de l'ordre de 500 A 700 pieds sera la
cons6quence d'une accumulation sur la piste de d6collage, d'environ 0,15 pouces de
n6vasse dans le cas de l'avion F-28 Mk 1000 mis en oeuvre dans ces conditions . Il en
r6sultera une augmentation du temps n6cessaire pour effectuer la rotation, 1'avion etant
plus cabrrt au dejaugeage.

Le segment correspondant au parcours effectud en vol est plus difficile A ddfinir avec
nettet6, la trajectoire de vol 6tant elle-meme mal d6finie, et parce que nous n'avons pas
la moindre connaissance de la mani6re dont le pilote comptait s'y prendre alors qu'il
tentait d'executer le d6collage . Cependant, les rd-cits des t6moins montrent que le
parcours effectud en vol 1'a 6 t6 A une altitude absolue limit6e A moins d'une envergure
d'aile, ce qui donne A penser que 1'avion n'a jamais montes au-dessus de 1'effet de sol .
La trajectoire horizontale est mat6rialisee par la prdsence des arbres sectionn6s et
1'emplacement de l'espave . D'apr6s ces donn6es, les simulations avec des degrds mod6res
de contamination de 1'aile ont abouti aux segments de vol qui, d'une fagon g6n6rale,
correspondaient aux descriptions que les t6moins ont faites de la trajectoire de Dryden .

Il est probablement significatif que pendant ces essais avec la contamination des ailes de
mod6ree A 6levde, le vibreur de manche n'ait cess6 de fonctionner . D8s qu'il se
manifeste, cet avertissement declenche habituellement une r6action conditionn6e par
1'entrainement de la part du pilote qui a appris A se servir de cette indication comme

moyen d'approcher de la portance maximale quand il y a lieu de le faire . Avec la
d6gradation des performances de 1'aile par la rugosit6, ce dispositif peut induire en erreur
s'il est utilisd au cours d'une tentative d'optimisation de la portance puisque lors du
d6clenchement du vibreur de manche 1'aile peut avoir ddjA d6pass6 le CZ maximal possible
en cas de contamination . Il conviendrait aussi de noter que l'utilisation du d6clenchemenr
du vibreur de manche comme indication des possibilit6s de portance maximale doit etre
essentiellement une proc6dure A court terme, car meme avec 1'aile propre cette m6thode
ne permet pas de tirer parti de la finesse optimale de 1'avion et n'est donc pas pr6conis6e
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au cours d'une mont6e prolong6e. Cependant, un pilote n'a g6n6ralement' pas d'autres
indications A sa disposition et 1'on peut seulement s'attendre de lui qu'il rdagisse comme
il a 6t 6 entrain6 A le faire .

SIMULATIONS NUMtRIQUE S

Les simulations num6riques descrites en d6tail dans la section 4 ont triis largement
corrobor6 des constatations faites dans le simulateur Fokker . Ceci montre qu'il est
possible de considErer la simulation comme un moyen de reconstituer assez fidirlement
le comportement prdvu d'un F-28 en vol r6el .

De plus, la moddlisation en diff6rts a compl6t6 les exercices de simulations dynamiques
en ce qu'elle a permis aux enqueteurs d'dtudier de faqon tr8s rdaliste un grand nombre
de cas, dans un laps de temps relativement court. En particulier, elle a permis de dEfinir
deux cas limites dangereux de tentatives de dtscollage avec des ailes contamin6es, qui
auraient Fun et 1'autre abouti A une catastrophe. Plus pr6cis6ment, la region situ6e entre
les limites repr6sente une large gamme de situations dans lesquelles la n6vasse et la
contamination des ailes auraient pu donner lieu A une trajectoire du genre de celle dont
les t6moins de 1'accident de Dryden ont fait 6tat .

Les r6sultats des simulations num6riques permettent gdndralement de constater que plus
la vitesse de rotation est dlev6e et plus la cadence de rotation est lente, plus grande est
la probabilite qu'une tentative de d6collage soit couronn6e de succ6s . Cette constatation
est exactement ce qu'on attendrait d'une evaluation technique des consequences de la
contamination des caractdristiques de 1'avion . Le conseil donn6 dans le manuel du F-28
corrobore cette constatation .

ANALYSE GENERALE

Cette d6claration souleve imm6diatement au sujet de cet accident deux questions qui
m6ritent d'etre commentees ici dans la mesure ou elles ont trait A une tentative de
decollage dans les conditions dont il s'agit . Il n'est pas du tout probable que le pilote de
ligne moyen poss8de les connaissances thdoriques suffisantes pour etre ~ meme d'dvaluer
en ddtail les effets de ces genres de contamination sur le comportement de son avion . En
rdalit6, il n'est pas possible de proc6der A ce genre d'dvaluation sous l'inspiration du
moment quand on est d6j A dans le poste de pilotage . La seconde question concerne la
connaissance qu'avait le pilote de 1'6tat ext6rieur de son avion dans ces genres de

' A noter cependant que contrairement A la plupa rt des actuels avions de transport, le
Fokker F-28 est F.quiprs d'un indicateur Wangle d'attaque .
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condition. Encore une fois, cette connaissance d6pend d'une certaine fagon des
dimensions et de la forme des avions de cette classe . Tout bien considdre, il est soit tres
difficile, soit impossible pour 1'6quipage, une fois boucl6 au siege en vue du d6collage,
de proc6der A un examen direct de 1'aile . Dans le F-28, environ 50 p . 100 de celle-ci
peut etre vue obliquement de la fenetie du poste de pilotage, en faisant un effort sp6cial,
alors qu'en ouvrant cette fenetre et en se penchant A 1'ext8rieur cette aile peut etre vue
toute enti6re . Les systbmes automatiques de dr{tection de givrage qui existent
actuellement sont congus pour d6tecter et annoncer une accumulation de glace en vol
plutot qu'une accumulation au sol caus6e par les prrscipitations ou la formation de givre
les effets des deux sortes de givrage de cellule sont tout i1 fait diff6rents .

AUTRES FACTEURS

DWrioration de la peinture du bord d'attaque de I'ail e

Selon certains rapports, la peinture du bord d'attaque de 1'aile du F-28 accidentE
pr6sentait des stries et d'autres indices d'une d6t6rioration notable . L'6paisseur de la
peinture du bord d'attaque de 1'avion a 6 t6 mesur6e : elle a 0,016 pouces et se compose
de 3 ou 4 couches . Cette question aW portrse i; l'attention du groupe de Fokker chargE
de 1'adrodynamique. Ce groupe a d6clar6 que si 1'6tat d6fectueux de la peinture
n'amdliorait sans aucun doute pas le rendement de 1'aile, son effet sur le coefficient de
portance maximale et sur 1'angle d'attaque au d6crochage n'a pas W consid6t-4- comme
tirant ~ cons6quence .

La question se pose de savoir si la ddt6ri oration de la peinture du bord d'attaque aurait
pu contribuer dans une mesure quelconque A faire adhdrer A I'aile un contaminant
quelconque . A ce jour, aucune r6ponse forme ll e ne peut etre donn6e A cet 6gard .

CONCLUSIONS

11 est difficile, quand on nsdige un rapport de cette nature, de se pr6occuper suffisamment
de la s6mantique ou de 1'dtymologie des termes employ6s . Ainsi en va-t-il souvent pour
qui oeuvre dans une discipline particuli8re, ou un mot commun rNoit un sens pr6cis ou
particulier plus limitatif que dans la langue ordinaire . Nous avons employd plusieurs fois
le mot «cause» et des expressions telles «la cause de 1'accident» . 11 importe de se
rappeler que nous employons ce mot dans un sens tres technique, pour indiquer une suite
d'dvdnements qui donneraient ou pourraient donner lieu A une trajectoire de vol semblable
A celle dont il est question dans le cas de Dryden . La «cause» A laquelle nous faisons
allusion d6finit un ensemble de conditions mat6rielles ou techniques qui aboutissent A un
r6sultat direct et pr6visible (c'est-it-dire que nous d6crivons une relation causale) . Ces
conditions ne sont pas en elles-memes, au sens commun du terme, la cause de I'accident,



Sintulateur de vol 257

DYNAMIQUES DE VOL DU F-28 Section 6 - Conclusions 11 7

mais simplement 1'aboutissement d'une tentative faite par un pilote de decoller dans un
avion tres contamine .

II faut se rappeler que les conclusions du rapport de ce sous-groupe exposent les causes
possibles de la trajectoire de vol de l'accident de Dryden . 11 importe absolument de se
rappeler que les hypothPses enum&ees au debut de ce rapport doivent etre clairement
gardees d I'esprit dans l'analyse finale de cet accident. Le present rapport ne traite ue
de ce qui touche d l'aerodynamique et au pilotage de l'avion dans le cas de cet accident
et postule qu'il n'y a eu AUCUN autre facteur qui pourrait avoir ete en rapport avec
1'accident . Il n'est pas douteuir que de graves pannes des circuits de I'avion, ou d'autres
facteurs qui ne sont pas mentionnes dans ce rapport et qui ne sont pas envisages dans
cette simulation, pourraient aussi avoir donne lieu d un profil de vol aboutissant d un .
accident, soit seuls soit en s'ajoutant d ce qui est connu de la contamination de 1'aile .

Avec ces mises en garde A 1'esp rit, nous sommes prets A declarer que

1 . Les trajectoires dont les temoins ont fait etat, de meme que le «scenario de
Dryden» base sur leurs recits, sont materiellement possibles d'un point de vue
technique .

2. Le rendement aerodynamique du F-28 de 1'accident de Dryden a
incontestablement ete deteriore par la contamination des ailes dont ont pane les
temoins se trouvant A bord de 1'avion . Cette conclusion est basee sur la
connaissance de la sensibilite des surfaces portantes de 1'avion A la contamination
et sur notre analyse du deo de la contamination des ailes d'apres les
temoignages . Le travail effectue par Fokker dans sa soufflerie, les connaissances
generales de 1'aerodynamique de 1'avion et les analyses des autres accidents de
F-28 et d'avions comparables corroborent manifestement la conclusion 'selon
laquelle la contamination des ailes a deteriore la portance et augmente la trainee
de 1'avion accidente .

3 . L'augmentation de la distance parcourue au sol jusqu'au point de dejaugeage
signale aurait pu etre due aux facteurs suivants, consideres isolement ou
ensemble :

a) petites accumulations de nevasse sur la piste

b) choix d'une vitesse de rotation superieure A la normale

4 . Un autre facteur ayant contribue A 1'augmentation de la distance parcourue au
sol avant le dejaugeage a ete la vitesse la plus 6levee et (ou) 1'assiette en tangage
plus cabree qu'il fallait avoir pour dejauger du fait de la contamination de 1'aile .
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Ceci aurait augment6 la longueur de la course au d6collage jusqu'au point de
d6jaugeage, toutes choses asgales par ailleurs . Ceci 6tait du au temps
suppl6mentaire n6cessaire pour atteindre la vitesse voulue et (ou) pour cabrer
1'avion jusqu'A ce qu'il atteigne une assiette de d6jaugeage plus importante . Dans
le cas du F-28 de Dryden, A la vitesse de d6jaugeage, de l'ordre de 130 noeuds,
chaque seconde suppl6mentaire pendant la rotation augmentait la course au sol
d'environ 200 pieds .

5 . L'6tat de d6t6rioration de la peinture du bord d'attaque de 1'aile n'a
probablement pas eu d'influence directe sur les caract6ristiques a6rodynamiques
de 1'avion . Cependant, 1'effet de la peinture d6t6rior6e ou les caracteristiques
d'adh6rence des contaminants sur le bord d'attaque sont inconnus mais pourraient
avoir constitu6 le cas 6ch6ant un facteur d'importance mineure sur la quantit6 de
contaminants qui est rest6 sur 1'aile .

6. La simulation et le travail analytique effectu6s par ce groupe ont defini un
ensemble de conditions, en fait de niveaux de contamination de 1'aile et de la
piste, qui, seules, aoutraient avoir donn6 lieu au profil de 1'accident .

7 . Sans les donn6es FDR et CVR, sans les pilotes eux-memes, et sans une
description math6matique des niveaux de contamination de 1'aile et de la piste, on
ne peut PAS avancer de faqon formelle que la contamination de 1'aile ou de la
piste ont seuls, caus6 1'6crasement de 1'avion .
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RESUME

Un essal en soufflerie a permis d'evatuer les effets de la rugosite repartie sur I'extrados of
de to formation de givre sur le bord d'attaque d'un modele alle-helice b moteur.

Dans le cas du modete non propuise, il a ete conclu que la rugosite reduisait la pente de
portance of la parlance maximale dite de I'ordre de 30 d 50 p. 100, compte tenu du calibre des
particules rugueuses of du nombre de Reynolds . Le bord d'attaque est particulierement sensible
a de telles perturbations, cependant, la diminution de la rugosite sur une petite partie de la partie
avant permettaif de rendre 8 I'aile une bonne part de so performance d'origine .

Avec le fonctionnement du moteur et I'accroissement de la pression dynamique du souffle
d'helice, il y a augmentation de la pente de portance of de la portance maximale ; cependant,
cot avantage est annule si la surface de I'aile devient rugueuse . En soustrayant les reactions
d'helice, on a conclu que le souffle d'helice etait responsable de la moitie de I'augmentation de
la portance et entroinoit une reduction de la trainee sur la surface lisse . II y a cependant
annulation de la reduction de trainee lorsque I'aile devient rugueuse, ce qui indique que la
degradation de performance de I'aile causee par la rugosite est sensiblement superieure en
presence d'un souffle d'helice, en comparalson d'une aile non propulsee .

L'accumulation de givre sur le bord d'attaque entraine d'importantes pertes de portance
de m@me nature et augmente la trainee de forme, quolqu'une comporaison des deux types de
contamination demontre que le givre accumule sur le bord d'attaque entroine une reduction
moindre de la pente de parlance avant qu'il y oit decollement aerodynamique . Pour les deux
types de contamination, le nombre de Reynolds rev2t une importance certaine of permet de
mettre I'accent sur la necessite d'effectuer des essais 8 une echelle proche de la pleine
grandeur.

Liste des symboles

L
1

Cr Coefficient de po rt ance - pV2S"'

2
D

1
CD Coefficient de trainee - PV 2S.

2
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M

C,n Coefficient de moment -pV2S" C

2

c Corde de I'aile

Sw Surface alaire

TP
CTP Coefficient de traction d'helice

pN~D°

NP
C, P Coefficient d'effort normal d'helice pjTD°

CmP Coefficient du moment de tangage d'helice

1
C~ Coefficient d'effort de corde -pV2S,,,

2

Cw Coefficient de trainee parasite ( non propulse)

Cu, Cp, . Cm, Coefficients de I'aile sans reaction d'helice

C, Coefficient d'aspiration du bard d'affaqu e

D Diametre de I'helic e

N Vitesse de rotation d'helice (RPS)

MP

pN~D5

Cc

V
J Rapport d'avance d'helice ND

k Dimension des particules de rugosffe

INTRODUCTIO N

Recemment, les accidents d'avion causes par de mauvaises conditions atmospheriques
comme la pluie verglaGante ou la neige ant attire I'attention sur la degradation des surfaces
aerodynamiques. L'un des plus recents accidents impliquant un aeronef 8 reaction Fokker F-28,
mk 1000, et qui a fait I'objet d'une commission d'enquete au Canada, a surtout mis en evidence
la degradation des surfaces en question causee par la contamination des ailes par le givre et la
neige . Les renseignements contenus dons le present document, proviennent en partie de

2
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I'enquete effectuee pour la Commission d'enqu9te sur I'ecrasement d'un avian d'Air Ontario 6
Dryden (Ontario) le 10 mars 1989. (Reference 10) . L'8tude des effets de la rugosite uniforme sur
les profils alaires demontre clairement qu'il y a decrochage premature, que la perte de parlance
maximale pout s'elever 8 50 p. 100 (compte tenu du nombre de Reynolds) et que la trainee de
forme atteint de ties hauts niveaux b des angles d'attaque inferieurs 6 I'angle de decrochage
normal pour une aile lisse.

L'effet de la rugosite d'extrados sur de vials aeronefs est cependant mains blen connu ;
il existe un bon nombre d'accldents d'aeronefs anterieurs relies ta I'envol clans des conditions
verglagantes ainsi que plusieurs accidents recents, y compris I'accident de I'aeronef F-28 d'Air
Ontario, Impliquant des aeronefs b ailes en fleche, qui ant permis de mettre ce probleme en
evidence . Ces situations ant permis d'observer que le decollement aerodynamique rapide et le
decrochage etaient en general causes par la contamination des ailes par le givre et la neige .
La rupture d'ecouiement s'accompagnait non seulement d'une perte de portance et d'une
augmentation de la trainee, mais egalement du flechissement de I'aile occasionne par la
separation aerodynamique sur le panneau exterieur et par le calage des bouts d'aile qui survient
avant le calage de I'aile mediane. Les donnees experimentales provenant d'essais simules sur
la contamination de I'extrados des ailes en fleche d'un aeronef-navette type ant confirme les
soupGons suscffes par I'experience en vol et ant egalement demontre qu'il se produisait une
importante modification do compensation sur I'aeronef lui-meme .

La figure (la) du document (1) illustre, pour divers profils bidimensionnels, la perte de
portance maximale et la reduction de I'angle d'attaque necessaire pour obtenir la portance
maximale, qui resultent d'une contamination simulee par la gelee blanche . II se prodult
egalement d'importantes augmentations de la trainee qui sont egalement attribuables b la
trainee de forme apres separation et decrochage . Le document (2) fait egalement etat d'essais
en soufflerie effectues anterieurement et portant sur les effets que pout avoir la rugosite de
I'extrados sur la portance maximale des profils conventionnels . Les donnees Indiquent que la
perte de parlance maximale est en relation critique avec le nombre de Reynolds ainsi qu'avec
la dimension des particules de rugosite . Par exemple, pour un nombre de Reynolds superieur 6
10 millions (normal pendant le decoilage) la perte de portance ma,ximale avoisine 50 p . 100 de
la valeur du profil lisse . En comparaison, pour des nombres de Reynolds normaux se rapportant
aux essais en soufflerie 8 basso vffesse, la perte de portance maximale est de beaucoup
inferieure, ce qui met en evidence le danger d'effectuer des essais de contamination d'une aite
ailleurs que sur I'aeronef lui-meme. II existe peu ou pas de donnees correspondantes se
rapportant aux profils supercritiques modemes.

La trainee de i'aile augmente egalement en fonction de la rugosite de la surface . C'est
Ib une consequence de I'accroissement du frottement sur le rev@tement en presence d'un
ecoulenient non decolle, mais cola est surtout d"u 8 I'accrofssement de la trainee de forme apres
separation prematuree . Si les particules de rugosite depassent de la sous-couche laminaire qui
se trouve sous la couche limite turbulente de I'ecoulement attache, il resulte un frottement accru
sur le revetement et par consequent un accroissement de la turbulence . L'augmentation du
nombre de Reynolds aggrave cot effet et accroit la possibilife de separation surtout b proximife
de la partie avant, etant donne que la sous-couche devient plus mince . Cela pourrait sans doute
expliquer les plus grandes pertes de parlance maximale qui ant lieu lorsque le nombre de
Reynolds est eieve .

Si I'epaisseur de la rugosite est Importante par rapport 6 la sous-couche Iaminaire (comme
cola est possible en cas de pluie verglaGante ou d'accumulation de givre) la trainee frontale des
particules determine la force tangentlelle moyerine; alors leur forme, leur orientation et leur
distribution prennent de I'importance ; par consequent, I'accroissement de la turbulence et la

3
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dispersion dons la couche limite plus haute entraineront une separation dei'6coulement et un
d6crochage pr6matur6s.

Les a6ronefs b h6lice dont le souffle d'h6lice passe sur I'extrados, semblent moins sensibles
aux effets de contamination de I'extrados, en comparafson des a6ronefs types b ailes en flE)che .
Cola s'explique en portle par les effets de la fldche qui r8dulsent la pente de portance de I'aile,
compar6 b une aile droite ainsi qu'aux effets du souffle d'h811ce qui augmentent la charge 8
I'envergure . accroissent la pente de portance de I'aile et retardent la s6paration d'6coulement
lorsque I'angle d'attaque est prononc6 . Par cons6quent, I'angle de cabrage au d6collage d'un
a6ronef 8 h6lice avec ales droites sera sans doute moins prononc8 que dons le cas d'un aeronef
b ailes en fidche 6quivalentes qui ne b6n8ficle pas de I'actlon du souffle d'h6lice ; dans ce cas,
il se peut qu'il n'y aft pas de decrochage pr6matur6.

Nonobstant cefte comparaison apparemment b6n6fique, I'a6ronef b h6lice pout subir
d'importantes pertes de portance et un accroissement prononc8 de la trainee s'il y a s6paration
prbmaturbe d'bcoutement lorsque I'extrados est contamin6. La figure lb du document (1) se
rapportant au mod6le de soufflerie de t'a6ronef b turbopropulseur Fokker F-27, indique cependant
que I'on pout s'attendre 8 des pertes moins Importantes de la portance maximale dons le cas
d'une aile contaminbe, compar6e aux r6suftats d'essais des proflls illustr6s 8 la figure (1a) . II en
r6sulte une r6duction correspondante de I'angle d'attaque critique qui est peu importante et
pout 6tre positive dons certains cos; on I'attribue aussi b une modification importante de la
configuration aile-souffle d'h6lice Cu d6crochage. On ne salt pas dons quelte mesure le souffle
d'hblice pout demeurer attach8 8 la surface de I'aile mais ii pout influencer la configuration
globale au d6crochage m6me lorsque le givre rend cette surface rugueuse .

Compte tenu de to nature inconnue des interactions complexes qui existent entre la
couche IimRe de I'aile, le souffle d'hdlice et la rugosit6, et compte tenu 6gatement du manque
de donn6es exp6rimentales, on a d6cid6 d'utiliser le mod6le demi-a11e et h8lice lllustr6 au
document (3) afin d'obtenir certaines donn(;es pr6Iiminalres sur les effets de la rugosM d'extrados
en pr6sence d'un souffle d'h6lice et sur les effets de la modification du bard d'attaque par les
formes courantes d'accumulation de givre en vol . Ces donn6es auront une utilit5 IimMe pour la
conception des aeronefs ou le calcul des performances, la configuration du modble ne
correspondant pas 8 la disposition des 6I6ments d'un a6ronef 8 h6lice actuel ; par alileurs, le
nombre de Reynolds btait peu blevb (Re = 1 3 million).

MODELE

La disposition g6nerale du mod6le 8 demi-aile rectangulaire sans fleche est illustr6e 8 la
figure 2 . L'aile, de profil NACA 4415, n'6tait pas fl6chie et comportait un volet ordinaire 6
30 p. 100 de corde qui se prolongeait Is long de la demi-alle . L'allongement g6om6trique 66taft
de 4,85 . Lin fuseau-moteur renfermant un moteur 8 induction refroidi 8 eau de 20 hp 6tait mont6
sous la voilure b environ une longueur de corde au-dessus du plancher . L'hNice 8 quatre pales
se trouvoit une distance egale 3 70 p . 100 de corde 8 I'avant du bord d'attaque et comportait
un m6canisme de r6glage du pas . Cette h6lice de deux pieds BtaiF du m@me modole que celles
qui avalent 6t6 utilisees au cours des enquOtes indiqur,es dons les documents (3) et (4) . Les
rapports pertinents font aussi etat des caract6ristiques pleinement a6rodynamiques de I'hblice
isolee ainsi que des effets d'interf6rence du moddle d'aile. La g8ometrie connexe de I'h6lice est
la suivante :
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Helic e

Diametre 2,0 pl
Nombre de pales 4
Coefficient de plenitude 0,12 7
Section de pale a 0,75R serie 65 (conception Cl = 0,7 )

L'ensemble du modele, figures (2a) et (2b), a ete monte sur la balance de soufflerie a
I'emplacement equivalent 6 30 p . 100 de corde . Le moteur d'helice etait maintenu dans un
fuseau-moteur fin mais ne disposait pas d'une balance de poussee ni d'une balance d'effort
normal distinctes . La balance de soufflerie pouvait ainsi mesurer les effets combines des reactions
de I'aile et de I'helice .

METHODE EXPERIMENTALE

L'aile etait inclinee selon un angle d'attaque variant de 6 a 26 degres . On n'a pu realiser
un decrochage complet ni une rupture d'ecoulement 6 ['aide de ce modele, sans doute a cause
des effets de I'allongement geometr(que peu eleve, du nombre de Reynolds et de to
configuration demi-modele . On a cependant pu obtenir une parlance maximale qui a servi a
comparer les effets de la rugosite . La parlance, la trainee et le moment de tangage ant ete
mesures sur la balance de souffierie . Le moment de tangage a ete mesure a un emplacement
situe a environ 30 p. 100 de corde . Les efforts mesures comprennent la reaction d'helice qui se
compose de la poussee, de I'effort normal et du moment de tangage . Le nombre de Reynolds
mesure pendant I'essai etait de 1,3 million (23 millions pour I'aile sans moteur).

La poussee statique d'helice a ete mesuree sans vent sur la balance de souffierie . Dans
les conditions d'essai souhaitees on a pu modifier la poussee en reglant le pas de I'helice a une
valeur qui correspondait a peu pres au coefficient de poussee au decollage d'un aeronef a
turbopropulseur type . Avec vent, et sous pression dynamique de 25 Ib/pi2, et en fonction d'un
regime d'helice de 3 000 t/min, le coefficient de traction CrP a ete evalue a portir des donnees
du document (5) a 0,115. La traction d'helice et I'effort normal se modifient en fonction de
I'incidence; la variation de ces quantites, utilisees dons une autre partie du present rapport a
egolement ete calculee a partir des donnees du document (5) .

RUGOSITE SIMULEE

La rugosffe a ete imitee grface a des particules de carborundum reparties un'rformement
sur diverses parties de la corde. On a utilise des particules de trois calibres differents : soit 150
(0,0041 po), 80 (0,0083 po) et 46 (0,0165 po) . Ces calibres correspondent a des rugosites
moyennes d'environ 0,03 po, 0,06 po et 0,11 po respectivement sur une aile d'aeronef grandeur
normale ayant une corde de 10 pi . Les rapports hauteur de rugosite/corde pour cet essal etaient
de 0A00227, 0,000461 et 0,000916 respectivement . De plus, un papler de verre commercial a gros
grains (particules de calibre 50) a ete fixe a to surface de I'alle . La hauteur de rugosite et to
concentration de ce papier etaient jugees sensiblement superieures aux particules de calibre
normal appliquees a to main.

A I'origine, les particules ont ete appliquees sur I'extrados a partir de la region de stagnation du
bord d'affaque jusqu'a ['axe de charniere des volets . Cependant, comme on a decouvert que
seule la partie avant de to corde etait sensible aux changements, la majeure partie de I'essai a
ete executee en tenant compte uniquement des premiers 25 a 30 p . 100 de corde avec rugosite
et les resultats qui figurent clans le present rapport portent sur une couverture de 30 p . 100. La
densite d'application ne variait pas et n'a pas ete calculee precisement .
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En plus de la rugosite repartie, des formes representant I'accumulation de gelee blanche et de
givre ont ete fixees au bard d'affaque . Les formes ressemblaient a celles du document (6) of sont
illustrees a la figure (2c) .

PRESENTATION DES RESULTAT S

Aile non propulsee

Les donnees portant sur I'aiie non propuisee enoncent les effets de divers calibres de particules
(46, 80 et 150) deposees sur I'extrados et d'un papler de verre a gros grains fixe aussi a l'extrados .
La repartition le long de la corde correspond a environ 30 p . 100 . On a aussi effectue des essais
.a I'aide d'un nombre de Reynolds plus eleves (2,3 millions) mais uniquement pour I'aile non
propuisee .

La figure 3 illustre le comportement de Cl, Cd of Cm dons le cas d'une aile non propulsee lisse
et contaminee par les particules de calibres normaux et pour un nombre de Reynolds de
1,3 million, of par un papier de verre a gros grains pour un nombre de Reynolds de 2,3 millions .
Le principal effet de la contamination de I'aile est d'entrainer la reduction de la pente de
portance et de la portance maximale de I'ordre de 20 a 25 p . 100 pour un nombre de Reynolds
de 1,3 x 106, et des pertes plus elevees pour des nombres de Reynolds egalement plus eleves .
L'angle d'attaque a parlance maximale (lisse) est de 20 degres, cot angle se reduit a environ
15 degres quand I'extrados est contamine .

La trainee augmente egalement a des angles d'attaque inferieurs au decrochage of
d'importantes augmentations de la trainee de forme ont lieu au moment de la separation
d'ecoulement. En general ces pertes, surtout a portance maximale, augmentent a mesure
qu'augmente la grosseur des particules, les pertes maximales ayant lieu quand le papier de verre
est fixe a I'aile (figure 3a) . La portance diminue a mesure que le nombre de Reynolds augmente,
comme I'Indique le document (2) et cola se produit egaiement au cours du present essai . L'effet
de la rugosite sur le moment de tangage etait peu Important pour des angles d'attaque inferieurs
au decrochage, il semble qu'il y aft un leger depiacement en cabre du Cm par rapport a la
courbe a, of son ampleur augmente legerement a mesure qu'augmente la grosseur des
particules . L'utilisation du papier de verre rugueux avec un nombre de Reynolds eleve augmente
legerement le cabrage du nez .

Les parametres les plus importants semblent 9tre le calibre des particules de rugosite et
le nombre de Reynolds, cependant, on a observe que lorsqu'une petite partie (15 p . 100) du bord
d'attaque est nettoyee, la parlance of la trainee do I'aile reprennent une valeur proche de la
valeur de performance lisse, cependant, le moment n'est pas completement retabii .

Aile propulsee

Avec les pales installees et reglees a un angle permettant une poussee au decollage, on
a foit fonctionner I'helice avec vent debout et un rapport d'avancement de 1 A . Ce rapport etait
beoucoup plus eleve qu'un rapport d'avancement type au decoliage, cependant, c'etait la la
seule faron d'obtenir un coefficient de traction eleve etant donne les limites de tension of de
temperature du moteur . Comme il a ete indique precedemment, les efforts d'h6lice Wont pas
ete mesures separement, mais tant la poussee que 1'effort normal ant ete deduits a partir des
donnees distinctes sur I'helice inscrifes dons les documents (3) of (5) afin d'effectuer des analyses
plus poussees de ces resultats .
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La figure (4) illustre les effets de la poussee d'helice sur la portance, la trainee et le
moment de tangage sur une aile lisse non propulsee en fonction d'un nombre de Reynolds de
1 3 million . Un essai avec un nombre de Reynolds plus eleve n'a pas ete possible pour I'aile
propulsee, etant donne es limites du moteur . L'utilisation du mofeur et I'interaction du souffle
d'helice qui en resulte ant entraine un accroissement d'environ 25 p . 100 font de la pente de
portance que de la portance maximale et I'angle de decrochage a augmente d'environ
4 degres. La polaire de trainee est deportee d'une valeur qui correspond d I'effort de poussee
plus la poussee sur le bard d'attaque produite par une aspiration accrue . L'equivalent de trainee
de la traction d'helice estimative a une valeur d'environ 0,085 qui, lorsqu'elle est soustraite de
I'effort total de I'aile b a portance zero, semble produlre une trainee ou une poussee d'aile
negative . Cot effet, connu sous le nom d'ueffet Squlrep, a deJb ete cRe (document 7) et est
attribuable aux efforts du tourbillon d'ecoulement dons le souffle d'helice .

Le moment de tangage dons la figure (4c) demontre un accroissement de la tendance
ou cabrage attribuable aux effets de I'helice et de I'ecoulement du souffle d'helice . La pente
de la courbe du moment de tangage par rapport b a augmente en fonction de I'augmentation
de la puissance, et au-del8 de la portance maximale il y a un important deplacement en pique
du moment de tangage. Ce changement important est attribuoble surtout 8 I'effort normal
d'helice qui agit autour du centre de rotation de la voilure (figure 2) .

Effets de la rugosite - aile propulse e

Lorsque Ion rend I'extrados de I'aile rugueux, il semble qu'il y aft perte de la pente de
portance et de la portance maximale d'environ 25 b 35 p . 100 compte tenu de la dimension des
particules (figure (5)) . En realite, on perd les avantages de la parlance paripropulsion qui resulfent
de I'action du souffle d'helice. La trainee augmente egalement b cause de la separation
prematuree d'ecoulement; il y a de plus augmentation de la trainee parasite 8 parlance zero
entrainee par la rugosite et un accroissement de la pression dynamique dons le souffle d'helice .
L'effet de la rugos'rte sur le moment de tangage de I'aile est peu eleve si les angles d'attaque
sont inferieurs au decrochage (a < 10°) mais le moment a une plus forte tendance vers le pique
b mesure qu'augmente la grosseur des particules de rugosite .

La fixation du papier de verre rugueux deteriore davantage la performance de I'aile propulsee
lorsque le nombre de Reynolds est de 1,3 million. La portance maximale diminue quelque peu,
tout comme la pente de portance, bien que I'angle de decrochage n'est pas bien defini . La
trainee augmente egalement lorsque la portance s'approche de zero mais le moment de
tangage ne change pas de faGon significative quoique la tendance vers le pique se poursuft .

On a compare les polaires de trainee de I'aile avec et sans moteur afin de demontrer les effets
relatifs 8 la rugosite (figure 6) . Les graphiques demontrent clairement que la rugosffe, surtout
lorsqu'elle atteint des proportions equivalentes au papier de verre, d un effet beaucoup plus
marque sur la trainee de I'aile propulsee que sur I'aile non propulsee en ecoulement uniforme .
Les courbes de parlance demontrent un degre de degradation des performances b peu pres
equivalent entre I'aile propulsee et I'aile non propulsee . Le changement du moment de tangage
semble mains accentue orsque I'aile est propulsee et s'accompagne d'une augmentation de
la pente (Cm par rapport 8 alpha) et d'un leger deplacement en cabre .

Afin de simuler I'action de nettoyage du souffle d'helice, une partie de la rugosite a ete enlevee
pies de I'emplacement d'helice . Cola a entraine une legere amelioration de la performance .
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Caracterisfiques aile-souffle d'helic e

Afin de distinguer les forces qui se rapportent d I'helice de celles qui se rapportent 8 1'ensemble
de I'aile, et pour comparer les caracteristiques d'une aile non propulsee 8 celle d'une aile
baignee par un souffle d'heiice, les donnees pertinentes Isolees ant ete evaluees 8 partir du
document (5) et de la (figure 7) et ant ete retirees des donnees d'equilibre de souffierie, comme
suit :

Cy=Cz -(2/J2) (D2/S„) [Csina+C,cosa]

Cp.=Co-(2/ 12Y`) ( D'/s„) ( Crcosa+C, sina )

C,,.=C,- (2/,Y') (D=/S„) [C,(
X) +C,. ( y)

+C,(
D) ]

C c c

(1)

(2)

(3)

On n'a tente aucune correction des donnees d'helice pour tenir compte de ['obstruction
geometrique et de la deflexion vers le haut de I'alle ; on constate cependant que les
commentoires du document (8) et les donnees experimentales du document (4) semblent
indiquer qu'il s'agit 18 d'influences ayant une Incidence peu eievee .

Les caracteristiques de I'aile lisse propulsee sans reaction d'helice sont illustrees 6 la figure
(8). La courbe de portance est illustree entre les courbes lisses 8 I'aile propulsee et 8 I'aile non
propulsee, ce qui indique que I'action du souffle d'helice fournit Pa la portance maximale et d la
pente de parlance environ la moitie de I'accroissement de la parlance en propulsion .

La polaire de trainee, (figure 8) presente une diminution appreciable de trainee b cause
de I'effet d'ecoulement du souffle d'helice surtout aux valeurs inferieures de C , (< OA) . A
portance pres de zero I'aile produit en fait une poussee . Cola est attribuable 8 I'effet de
tourbillon du souffle d'helice (document 7), I'aile servant de redresseur d'ecoutement . II faut
accepter un tel resultat avec quelques reserves, etant donne qu'aucune mesure directe de la
poussee d'helice ou de 1'effort normal d'helice n'etaR disponible .

II semble que le moment de tangage tend vers le pique lorsque I'effort d'helice est annule
puisque ni la poussee ni I'effort normal n'apportent quoi que ce salt (figure 8c) . II semble evident
que I'action du souffle d'helice produit une pente mains accentuee du Cm par rapport a la
courbe a et un moment en pique plus accentue, en comparaison d'une aiie non propulsee . Le
document 4 donne une explication partielle de cette modification, que I'on attribue 6 des
modifications de la distribution de pression le long de la corde sur I'endroit de I'aile ou circule le
souffle d'helice .

Action du souffle d'helice - rugosit e

La perte de rendement causee par la rugosite repartie, dons le cas de I'interaction aile-
souffle d'helice, semble plus importante que la perte de rendement d'une aile non propulsee en
ecoulement un'rforme regulier . Cola pout resulter du coefficient de traction eleve relle 8 I'essai
et de I'augmentation subsequente de la pression localisee sur I'aile . A la figure (9), on pout
observer la portance, la trainee et le moment relies 8 I'aile non propulsee et 8 I'aile plongee dans
le souffle d'helice . Cette figure presente egalement une zone limite ombree qui indique la
variation de trainee causee par I'augmentation de la rugosite dans chacun des cos ; presentes.
Les zones ombrees dans les deux graphiques representent la perte maximale occas(onnee pa r
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la rugosite repartie reliee 8 des grains de diverses grosseurs, y compris I'application du papier de
verre grossier. La trainee negative produite sur I'aile 6 une portance approchant zero (figure 9b)
est b toute fin pratique annulee par la contamination de to partie avant et de I'extrados de I'aiie .
Par contre, I'oile non propulsee subit une perte de trainee legerement inferieure en presence de
rugosite . Face 6 un coefficient de portarice Cis d'environ 0,36, la trainee est nulle sur I'aile
propulsee lisse . Pour des valeurs de portance plus elevees, la trainee augmente rapidement et,
b la longue, depasse celle de I'aile non propulsee puisque I'effort de poussee le long de
I'ecoulement s'annule et que la portance est reduite d'un montant egal 6 1'effort normal de
I'helice . L'accroissement de la rugosite dons ces deux cos; augmente egalement la trainee,
surtout avant le decrochage .

En general, I'helice fournit un effort instable au moment de tangage (c'est-8-dire en
cabre) . Par consequent, I'annulation des efforts d'helice rend le Cm plus negatif et diminue to
pente du Cm par rapport 6 la courbe a. En comparaison d'une aile lisse, I'aile rugueuse subit des
modifications mains importantes au moment de tongage (figure 9) . L'action du souffle d'helice
sur I'oile lisse produit une courbe de moment de tangage (Cms par rapport 6 a) legerement plus
stable comparee b celle de I'aile non propulsee . L'application de la rugosite dons ces deux cas
entraine une perte de stabilite illustree par les courbes de moment de tangage .

Accumulation de givre sur le bord d'attaque

En plus de ceux que l'on a effectues sur I'extrados de I'aile enduit d'une surface rugueuse
un'rforme, d'autres essais ant ete effectues sur un bord d'attaque modifie pour imiter
I'accumulation de givre blanc et de verglas (figure 2) . Les donnees de la figure (10) se rapportant
6 I'aile non propulsee indiquent que des modifications oussi substantielles du profil du bard
d'attaque entrainent des pertes de parlance maximale de l'ordre de 30 8 50 p . 100 . Par ailleurs,
il faut tenir compte du nombre de Reynolds et b ce titre on obttent une reduction de la portance
maximale de 15 b 20 p . 100 lorsque ce nombre ougmente 6 2,3 millions. Ces modifications du
bord d'attaque produisent egalement d'importants changements du moment de tangage,
surtout lorsque le nombre de Reynolds est eleve .

Dons le cas de I'aile propulsee, la pente de portance of la parlance maximale
augmentent mais la performance de I'aile est nettement en-deQb de la normale of les polaires
de trainee indiquent une trainee elevee pour tous les coefficients de parlance . La figure (11)
illustre une comparaison entre la contamination uniforme et une accumulation sur le bard
d'attaque de givre blanc epais, pour les polaires de trainee et tes moments de tangage de I'aile
propulsee givree . Le givrage du bord d'affaque entraine une reduction mains Importante de la
pente de parlance avant decrochage mais les pertes de parlance sont plus serieuses apres .

La figure (11d) illustre I'action du souffle d'helice sur la parlance de I'alle et sur la trainee
pour une accumulation moyenne et importante de givre blanc sur le bord d'attaque. Comme
c'est le cas pour la rugosite repartie, la contamination du bard d'attaque par le givre annule
nettement tes avantages du tourbillon d'ecoulement qui provient du souffle d'heiice .

Effort de corde et aspiration du bord d'altaqu e

Le rendement reel d'un profit ou d'une aile depend de la production de pressions
negatives le long du bord d'attaque et la creation Tune force d'aspiration qui permet d'orienter
normalement la force aerodynamique par rapport au vent relatif . Le calcul du coefficient d'effort
de corde C. of du coefficient d'aspiration du bard d'attaque C, permet d'etablir le degre
d'efficacitt de la parlance .
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On pout calculer C. et C, a pa rtir de donnees experimentales, selon les modalites suivantes :

C , =CpCosa - C~Sina (4)

et pour les angles a(gus

C,-CD. -C. (5)

On pout egalement calculer C, et CD a partir du rapport polaire/trainee parabolique (document
9) . La figure 12a illustre le rapport qui existe entre le coefficient Co d'une aile non propuls6e et
I'effort de corde C. , et les effets de rugosite repartie sur ces deux parametres. II semble que la
rugosite alt un effet plus intense sur la trainee que sur I'effort de corde .

Les valeurs correspondantes du coefficient d'aspiration du bard d'attaque dons le cas
d'une ate non propuls6e demontrent egalement les effets de la contamination . Sous le point de
decrochage, la contamination du bord d'attaque no diminue pas de fa(;on importante le C. mais
ce dernier diminue soudalnement lorsque la portance maximale est atteinte.

La figure (12c) illustre 1'effort de corde par rapport au coefficient de portance dons le cas
d'une aile propuls6e comportant du givre et de la rugosite sur le bord d'attaque, mais dont les
efforts d'helice ant ete annules . L'accumulation du givre tend a diminuer I'effort du bord
d'attaque pour des valeurs inferieures de Cr,, mais la rugosiFe repartie semble avoir un effet plus
marque lorsque le coefficient de portance est plus 6lev6e .

CONCLUSION S

(1) Le principal effet de la rugosite repartie sur I'extrados d'une aile non propuls6e consiste
a reduire la pente de portance et la portance maximale de 30 a 50 p . 100, compte tenu de
I'ampleur de la rugosite, du nombre de Reynolds et dons une moindre mesure de la superficie de
la rugosite .

(2) L'ampleur de la Porte de portance maximale augmente en fonction du calibre des
particuies et aussi on fonction du nombre de Reynolds; les essais sur les ailes rugueuses devraient
etre effectues en fonction du nombre de Reynolds le plus eleve possible .

(3) La rugosite augmente la trainee parasite a portance zero et entraine un decrochage
premature qui produit un Important accroissement de la trainee de forme .

(4) Le bord d'attaque est un endroit particulierement sensible a la rugostte repartie, peu
importe la dimension des particules ; il s'ensuit une augmentation sensible de la trainee et une
reduction correspondante de I'aspiration du bard d'attaque a des angles d'attaque en-deGa du
decrochage. Au contraire, I'annulation de la rugosite sur une petite partie du bord d'affaque
amene des performances Presque egales a celles d'une aiie lisse .

(5) Si I'aile est propuls6e et lisse, I'action du souffle d'helice augmente la pente de portance
et la portance maximale de 25 p . 100, pour des coefficients de poussee appropries aux conditions
de decolloge. Si I'aile est rugueuse, la portance maximaie diminue d'un toux de plus de
25 p . 100, ce qui entraine un rendement de portance queique peu en-deGa de celui d'une aile
non propuls6e mais lisse . Cola pout etre important en cas de panne de moteur, I'aile contaminee
subira une Porte accrue de portance maximale .
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(6) On a tente d'isoler I'action du souffle d'helice sur I'aile en soustrayant I'effort d'helice
estime. En comparant la performance d'une aile propulsee 8 celle d'une aile non propulsee, on
a observe que la rugosite produlsait des pertes legerement superieures sur I'aile soumise au souffle
d'helice .

(7) La perte de portance engendree par I'accumulafion de givre blanc ou de verglas sur le
bord d'attaque d'une aile peut atteindre 50 p . 100 mAme si I'aile est propulsee, et est sensible au
nombre de Reynolds . La diminution de portance maximale est superieure en presence de givre
blonc epais que lorsqu'il y a rugosite repartie sur I'aite .
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