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RESUME 

Résumé  

 

Les hélicoptères sont largement utilisés pour des besoins civils et militaires. Les atouts des Appareils 

à Atterrissage et Décollage Vertical sont nombreux : capacité d’atterrissage et de décollage vertical, 

vol stationnaire et mobilité dans toutes les directions, … Cependant, parmi d’autres limites, les 

configurations classiques ont une vitesse limitée à environ 300 km/h. Dans ce cadre, les hélicoptères 

grande-vitesse ont été créés. Dotés de rotors et/ou d’aile de portance supplémentaires, ces 

configurations permettent de décharger le rotor et d’augmenter l’efficacité aérodynamique de 

l’appareil. Cependant la multiplication d’éléments tournants génère une augmentation des 

interactions qui peuvent mener à une perte de performance, voire à des situations de vol critiques. 

Ainsi, cette thèse propose d’étudier expérimentalement les interactions rotor/propulseur en fonction 

des conditions de vol pour les hélicoptères hybrides, dont l’Eurocopter X3 et l’Airbus Helicopters 

RACER sont des exemples. A ce jour, des études numériques ont été menées, mais les phénomènes 

d’interaction complexes ne sont pas entièrement retranscrits. De plus, peu de données expérimentales 

sont disponibles.  

Dans ce cadre, cette étude expérimentale est menée pour souligner l’influence du paramètre 

d’avancement, de la vitesse de rotation du propulseur et de sa position sur les performances des rotors. 

Les essais sont conduits sur une maquette à l’échelle 1/7,7 du Dauphin 365N dotée d’un propulseur 

dont la position est modifiable dans les trois directions. L’ensemble de la campagne est conduit dans 

la soufflerie de grande dimension L2 de l’ONERA.  

Des mesures d’efforts et de champs de vitesse ont mis en avant l’absence d’interactions directes 

rotor/propulseur à grande vitesse. En vol stationnaire, cependant, le propulseur est entièrement 

immergé dans le sillage rotor, ce qui génère une augmentation de sa traction. A faible vitesse, l’hélice 

est partiellement immergée dans le sillage rotor. Dans ce cadre, une translation du propulseur vers la 

queue de l’appareil génère une augmentation des interactions et des performances du propulseur. 

L’absence de bénéfices observés lors de la translation verticale ou latérale de l’hélice a aussi été 

soulignée. Enfin, la faible influence des interactions du propulseur sur le rotor a été montrée pour 

l’ensemble des configurations de vol. 

 

Mots-clefs : hélicoptère, hélicoptères grande vitesse, interactions aérodynamiques, interactions 

rotor/rotor, interactions rotor/propulseur 

 

  



 

 

Abstract 

 

Helicopters are widely used for civil and military needs. The assets of the rotorcrafts are numerous: 

vertical take-off and landing, hovering and mobility in all directions … However, amongst other 

limitations, the conventional configurations have a speed limited of about 300 km/h. In this context, 

the high-speed helicopters were created. Equipped with additional rotors and/or lifting devices, these 

configurations allow to unload the rotor and to increase the aerodynamic efficiency of the aircraft. 

However, the multiplication of rotating elements generates an increase of the interactions that can 

lead to a loss of performances, and even to critical flight situations. Thus, this thesis proposes to 

experimentally study the rotor/propeller interactions depending on the flight conditions for compound 

helicopters, of which the Eurocopter X3 and the Airbus RACER are examples. To date, numerical 

studies have been conducted but the complex phenomenon could not be transcribed entirely. In 

parallel, only few experimental data is available.  

In this context, this experimental study is led to underline the influence of the advance ratio, of the 

rotational velocity of the propeller and of its position on the performances of the rotors. The tests are 

conducted on a 1/7.7 scale Dauphin 365N equipped with a propeller whose position is modifiable in 

all three directions. The entire campaign is conducted in the ONERA large-size L2 wind tunnel. 

Efforts and velocity fields measurements highlighted the absence of direct rotor/propeller interaction 

at high speed. In hover, however, the propeller is entirely immersed in the rotor wake, which generates 

an increase of its performances. At low speed, the propeller is partially immersed in the rotor wake. 

In this context, a translation of the propeller towards the tail of the helicopter leads to increased 

interactions and propeller thrust. The absence of benefits consequent to the vertical or lateral 

translation has also been shown. Finally, the negligibility of the interactions of the propeller on the 

rotor have been highlighted for all the flight configurations. 

 

Key words: helicopter, rotorcraft, compound helicopter, high speed helicopter, aerodynamic 

interactions, rotor/rotor interactions, rotor/propeller interactions 
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GLOSSAIRE 

 

ADAV Avion à Décollage et Atterrissage Vertical (VTOL en anglais) 

AoA Angle of Attack (ou Angle d’Attaque) 

AFCS  Automatic Flight Control System 

AG25 Action Group 25 

BLI Boundary Layer Ingestion 

CCH Coaxial Compound Helicopter 

CFD Computational Fluid dynamics 

CHARME CHallenge AéRothermoMEcanique 

CIRA Centro Italiano Ricerche Aerospaziali (Centre Italien de Recherche 

Aérospatiale) 

DAAA Département Aérodynamique, aéroélasticité, acoustique 

DLR Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt (Centre allemand pour 

l'aéronautique et l'astronautique) 

DNS Direct Numerical Simulation 

ELV Expérimentation et Limite de Vol 

ENSAM Ecole Nationale Supérieure d’Arts et Métiers 

ESC Electronic Speed Controller 

FFT Fast Fourier Transform 

FM Figure of Merit 

GARTEUR Group for Aeronautical Research and Technology in Europe 

H2T Hélicoptères Hélices et Turbomachines 

HCH Hybrid Compound Helicopter 

LES Large Eddy Simulation 

NTUA National Technical University of Athens (Université polytechnique nationale 

d'Athènes) 

ONERA Office National d’Etudes et de Recherches Aérospatiale 

PIV Particle Image Velocimetry (ou Vélocimétrie par Image de Particules) 

Polimi Politecnico di Milano 

RACER RApid and Cost-Effective Rotorcraft 

(U)RANS (Unsteady) Reynolds Averaged Navier Stokes 



 

 

RFSV Reverse Flow Starting Tourbillons 

TEV Trailing Edge Tourbillons 

VFS Vertical Flight Society 

VTOL Vertical Take-Off and Landing (ADAV en français) 

 

 

  



 

 

 

NOMENCLATURE 

 

A Surface du disque rotor (m²) 

𝐴𝑏 (ou S) Surface des pales (m²) 

b Nombre de pales 

c Corde de pale (m) 

𝐶𝑃 Coefficient de pression 𝐶𝑝 =  
𝑃 − 𝑃𝑠

1
2⁄  𝜌𝑉𝑖𝑛𝑓²

=  
𝑃 − 𝑃𝑠

𝑃𝑇 − 𝑃𝑠
 

𝐶𝑝
,  Coefficient de puissance 𝐶𝑝

, =
𝑃

𝜌𝐴𝑏(𝛺𝑅)3
 

𝐶𝑄 Coefficient de couple 
𝐶𝑄 =

𝑄

𝜌𝐴𝑏(𝛺𝑅)2𝑅
= 𝐶𝑃 

 

𝐶𝑇 Coefficient de traction 
𝐶𝑇 =

𝑇

𝜌𝐴𝑏(𝛺𝑅)2
 

 

FM Figure de Mérite 
𝐹𝑀 =

𝐶𝑇
3/2

√2
⁄

𝐶𝑝
,  

P Pression (Pa) 

𝑃𝑠 Pression statique (Pa) 

𝑃𝑇 Pression totale (Pa) 

Q Couple (N.m) 

R Rayon du disque rotor (m) 

𝑉𝑖𝑛𝑓  Vitesse d’avancement (m/s) 

𝑉𝑏𝑙𝑎𝑑𝑒 
Vitesse locale de l’écoulement vue par la 

pale au bord d’attaque (m/s) 
𝑉𝑏𝑙𝑎𝑑𝑒 =  Ω𝑟 − 𝑉𝑖𝑛𝑓sin (𝜑) 

𝑉𝑡𝑖𝑝 
Vitesse de l’écoulement vue par le bout 

de pale au bord d’attaque (m/s) 
𝑉𝑡𝑖𝑝 =  Ω𝑅 − 𝑉𝑖𝑛𝑓sin (𝜑) 

β Angle de battement vertical (°) 𝛽 =  𝛽0 + 𝛽1𝑐cos (𝜔𝑡) + 𝛽1𝑠sin (𝜔𝑡) 

𝛽0 Conicité du rotor (°)  

𝛽1𝑐 Basculement longitudinal (°)  

𝛽1𝑠 Basculement transversal (°)  

δ Angle de traînée (°) δ =  δ0 + δ1𝑐cos (𝜔𝑡) + δ1𝑠sin (𝜔𝑡) 



 

 

𝛿0 Terme stationnaire (°)  

𝛿1𝑐 Terme en quadrature (°)  

𝛿1𝑠 Terme en phase (°)  

θ Angle de pas (°) 𝜃 =  𝜃0 + 𝜃1𝑐cos (𝜔𝑡) + 𝜃1𝑠sin (𝜔𝑡)  

𝜃0 Pas collectif (°)  

𝜃1𝑐 Pas cyclique latéral (°)  

𝜃1𝑠 Pas cyclique longitudinal (°)  

μ Paramètre d’avancement μ =
𝑉𝑖𝑛𝑓

ΩR
 

ρ Masse volumique (kg/m3) 

σ Solidité  σ =
A

Ab
 = 

bc

πR
 

𝜑 
Angle azimutal (°) 

90° à droite sens pilote  
 

ψ Angle de dérapage (°) 

Ω 
Vitesse de rotation (rad/s) 

Si une confusion est possible, les vitesses de rotation seront notées Ω𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟 et Ω𝑝𝑟𝑜𝑝 

 

 

  



 

 

 

Nomenclature pour la balance aérodynamique du rotor principal 

 

X Force axiale (N)  

Y Force latérale (N)  

Z Force de portance (N)  

L Moment de roulis (N.m)  

M Moment de tangage (N.m)  

N Moment de lacet (N.m)  

Xbar Coefficient de force axiale Xbar = 
100.𝑋

1

2
𝜌𝑆𝜎(𝑅𝛺)2

 

Ybar Coefficient de force latérale Ybar = 
100.𝑌

1

2
𝜌𝑆𝜎(𝑅𝛺)2

 

Zbar Coefficient de portance Zbar = 
−100.𝑍

1

2
𝜌𝑆𝜎(𝑅𝛺)2

 

Lbar Coefficient de moment de roulis Lbar = 
100.𝐿

1

2
𝜌𝑆𝜎𝑅(𝑅𝛺)2

 

Mbar Coefficient de moment de tangage Mbar = 
100.𝑀

1

2
𝜌𝑆𝜎𝑅(𝑅𝛺)2

 

Nbar Coefficient de moment de lacet Nbar = 
100.𝑁

1

2
𝜌𝑆𝜎𝑅(𝑅𝛺)2

 

 

 

Nomenclature pour la balance aérodynamique du propulseur 

 

Fx Force de traction (N)  

Fy Force latérale (N)  

Fz Force latérale (N)  

Mx Moment axial (N.m)  

My Moment latéral (N.m)  

Mz Couple résistant (N.m)  

  



 

 

 

1 

 

  



 

 

 

 

 

2 

 

1. Introduction  

1.1. Contexte 

L’intérêt croissant envers les Appareils à Décollage et Atterrissage Vertical (ADAV, ou VTOL 

[Vertical Take-Off and Landing] en anglais) pour des usages militaires et civils, pousse les centres 

de recherche et entreprises du secteur à travailler sur le perfectionnement de ces aéronefs. Grâce à 

leur capacité de vol stationnaire, ces configurations sont capables d’atterrir dans des zones peu 

accessibles ou de petites dimensions, et participent au décongestionnement des aéroports. 

Contrairement à son homologue à voilure fixe, l’hélicoptère peut aussi effectuer des déplacements 

dans toutes les directions, y compris latéralement et à reculons si besoin. Dans ce cadre, les 

hélicoptères sont utilisés pour des missions variées : lutte anti-char et anti-aéronefs, appui des troupes 

au sol, transport de passagers et de matériel aussi bien civil que militaire, lutte contre les incendies, 

évacuation des personnes en détresse dans tous les milieux (terre, mer ou montagne), reconnaissance 

de terrain, ou recherche et secours de personnes par exemple. 

 

Cependant, les configurations classiques présentent des limites importantes : vitesse 

maximale limitée, chargement acceptable faible, autonomie limitée, pilotage complexe, inconfort des 

passagers notamment en raison de nuisances sonores et vibratoires, etc… Les principales limites des 

configurations conventionnelles sont rencontrées à grande vitesse : des zones à portance négative sont 

observées sur la pale reculante, et des problèmes de compressibilité et de décrochage sont mesurés 

sur la zone avançante. Ces variations importantes génèrent une augmentation de la trainée du rotor et 

donc une perte de performance aérodynamique.  

 

Dans ce cadre, les hélicoptères grande vitesse, également appelés hélicoptères hybrides ou 

composés, ont vu le jour. Dotés de rotors ou d’ailes de portance supplémentaires, ces configurations 

permettent le découplage des fonctions de propulsion et de sustentation. Cette propriété permet 

différents phénomènes :  

1. Le déchargement et ralentissement du rotor principal menant à une augmentation de ces 

performances aérodynamiques ;  

2. L’augmentation des capacités de poussée à grande vitesse, et conséquemment de la vitesse 

maximale atteignable. Alors que la vitesse des hélicoptères conventionnels est limitée à 

environ 300 km/h, ces nouvelles configurations peuvent atteindre des vitesses supérieures 

à 500 km/h ; 

3. L’amélioration des fonctions d’anti-couple, facilitant le pilotage et les capacités de vol 

stationnaire et à faible vitesse.  

 

Plusieurs configurations de ces hélicoptères ont été développées depuis le début du XXe siècle 

: les montages équipés d’ailes de portance simples, les configurations dotées de propulseur de queue, 
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les tilt rotors composés de deux rotors basculants montés sur une aile de portance qui combinent les 

caractéristiques des hélicoptères et des avions, les configurations tandem munies de deux rotors 

alignés dans l’axe de vol de l’appareil, ou encore les hélicoptères coaxiaux dotés de deux rotors 

superposés contrarotatifs. Cette étude se concentre sur l’hélicoptère hybride composé d’une aile de 

portance sur laquelle sont montés deux propulseurs latéraux. Des exemples de cette configuration 

sont le X3 et le RACER de Airbus Helicopters (Figure 1.1). La première configuration a atteint une 

vitesse de 472 km/h en vol de croisière en 2014. Le RACER, quant à lui en construction, est destiné 

à un vol de croisière à 400 km/h.  

 

   

Figure 1.1 – Airbus Helicopters X3 (gauche) et RACER (droite) 

 

Ferguson et Thomson [1] – [4] ont proposé des études afin de comparer les performances des 

hélicoptères conventionnels à celles des configurations coaxiales et hybrides. Ces études numériques 

ont permis d’évaluer la dynamique de vol, la manœuvrabilité et les performances (puissance 

nécessaire en vol, endurance, distance atteignable, et plafond de vol stationnaire) des différentes 

configurations en fonction des conditions de vol. Ces écrits ont démontré les performances de la 

configuration hybride qui offre un compromis entre la conservation des qualités de vol stationnaire 

et l’efficacité à grande vitesse. Ce montage voit aussi sa puissance nécessaire au vol diminuée en 

comparaison des autres hélicoptères grande vitesse, tout en ayant une finesse et une autonomie 

augmentée. Enfin, l’ajout de propulseurs latéraux facilite la manœuvrabilité en vol stationnaire grâce 

à un anti-couple optimisé. 

 

Cependant, la multiplication d’éléments tournants complexifie grandement les interactions 

aérodynamiques autour des appareils. Ces interactions peuvent générer des pertes d’efficacité 

aérodynamique, une augmentation de la consommation de carburant de l’appareil, et être à l’origine 

de situations critiques pour l’appareil.  

 

Dans ce cadre, des études ont été menées afin de caractériser les interactions aérodynamiques 

des hélicoptères grande vitesse pour différentes conditions de vol. Boisard [5]–[7] a conduit une 

analyse numérique des interactions aérodynamiques rotor/propulseur sur une configuration similaire 

au X3. L’auteur a investigué les interactions aérodynamiques rotor/propulseur au moyen de deux 

outils numériques (URANS et ligne portante), et étudié les performances de traction et de puissance 
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aérodynamique en fonction du paramètre d’avancement. Ceci a permis de déterminer l’influence des 

interactions sur les éléments tournants, de visualiser l’évolution des sillages et de déterminer le 

chargement du rotor en fonction de la vitesse d’avancement. Cette étude a aussi souligné la validité 

des deux approches numériques. Toutefois, cette étude entièrement numérique n’a pas permis de 

retranscrire complètement les phénomènes physiques observés expérimentalement. De plus, le 

modèle utilisé ne prend en compte que les parties tournantes, laissant de côté l’influence du fuselage, 

de l’aile ou de la queue de l’appareil. 

 

D’un autre côté, T. Stokkermans [8] a conduit une thèse sur l’étude de l’aérodynamique des 

propulseurs dans des écoulements dominés par les interactions, en proposant une application pour les 

véhicules aérospatiaux de nouvelle génération. L’auteur a comparé plusieurs configurations 

d’hélicoptère en se basant sur le RACER d’Airbus Helicopters, et a étudié numériquement et 

expérimentalement les interactions entre les composants de l’hélicoptère : rotor, aile, propulseur, 

fuselage, nacelle. Cette étude a démontré les performances du montage utilisé, et identifié l’influence 

de chaque composant sur les performances de l’hélicoptère. Cette étude a aussi souligné la 

configuration de vol idéale pour cet appareil, ainsi que la validité du code URANS utilisé. Cependant, 

la thèse de Stokkermans se concentre sur le modèle d’Airbus Helicopters doté d’une aile fermée 

(composée d’une aile supérieure et d’une aile inférieure), et n’est pas transposable aux hélicoptères 

ayant des ailes ouvertes (comprenant une aile simple) tels que l’Eurocopter X3. De plus, cette 

approche expérimentale ne propose pas de visualisation de champ de vitesse sur le montage complet. 

 

En résumé, des modèles numériques ont été développés pour décrire les interactions 

aérodynamiques rotor/propulseur en fonction de conditions de vol, avec notamment des effets de la 

vitesse d’avancement ou de l’angle d’incidence du vent. Certaines études expérimentales partielles 

ont aussi permis d’identifier le fonctionnement du rotor isolé, ou de comprendre les interactions 

rotor/fuselage, rotor/aile ou rotor/queue par exemple. Cependant, bien que de nombreux travaux aient 

été menés numériquement pour quantifier les interactions entre les différents composants des 

hélicoptères grande vitesse, aucune base de données expérimentale n’est disponible pour l’étude du 

modèle complet. L’influence de la position du propulseur n’a pas non plus été étudiée, que ce soit 

numériquement ou expérimentalement. De plus, la validité des données numériques nécessite d’être 

validée par des mesures. 

 

C’est donc ce qui justifie cette étude : elle consiste à identifier expérimentalement en 

soufflerie les interactions aérodynamiques entre le rotor principal et le propulseur pour les 

hélicoptères grande vitesse en fonction des conditions de vol et de la position du propulseur. 
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1.2. Objectifs 

Les objectifs de cette étude sont multiples. Tout d’abord, ce travail vise à quantifier l’influence des 

interactions sur la traction des rotors en fonction des conditions de vol, à savoir le paramètre 

d’avancement et la vitesse de rotation de l’hélice.  

 

Cette thèse a aussi pour objectif d’illustrer, de manière expérimentale, le développement de 

l’écoulement autour de l’appareil en fonctions de la vitesse d’avancement de l’appareil. En couplant 

les mesures d’efforts et de champs de vitesse, cette étude a donc pour but de souligner l’influence du 

développement des sillages des éléments tournants sur leurs performances en fonction des conditions 

de vol. 

 

Le troisième objectif de cette thèse est d’identifier l’influence de la position du propulseur sur 

le développement de l’écoulement autour du montage, et sur les performances des rotors. Pour ce 

faire, l’hélice propulsive est mue selon les trois directions. Cette modification de l’emplacement du 

propulseur est l’un des apports principaux de la thèse : que ce soit expérimentalement ou 

numériquement, aucune étude sur l’influence de la position du propulseur n’a été conduite à ce jour.  

 

La mise en place de prises de pression sur le fuselage permet aussi l’étude de l’influence des 

interactions sur le corps de l’hélicoptère en fonction des conditions de vol et de la position du 

propulseur. Ce sujet est le troisième objectif de ce travail de recherche.  

 

Enfin, cette étude permet de confronter les résultats expérimentaux aux calculs numériques 

dans l’objectif de vérifier la validité des modèles numériques utilisés.  

 

Il a été choisi de ne pas installer d’aile sur le montage afin de concentrer l’étude sur les 

interactions directes entre les éléments tournants. Cette simplification permet aussi de comparer les 

résultats expérimentaux aux données numériques obtenues sur les rotors isolés. De plus, l’absence 

d’aile autorise le déplacement du propulseur, ce qui permet de répondre au troisième objectif de ce 

travail de thèse. L’influence des interactions sur la queue de l’appareil n’est pas non plus regardée 

pendant cette étude. 

 

1.3. Environnement contractuel 

L’étude des performances aérodynamiques des hélicoptères prend aujourd’hui une place importante 

dans la recherche européenne. Ainsi, cette étude prend part dans le développement de deux projets de 

grande envergure : CHARME (CHallenge AéRothermoMEcanique) et GARTEUR AG25 (Group for 

Aeronautical Research and Technology in EURope - Action Group 25). 

 

CHARME est un projet français regroupant Airbus Helicopters et l’Office National d’Etudes 

et de Recherches Aérospatiales (ONERA) autour de l’étude du comportement aérodynamique des 



 

 

 

 

 

6 

 

voilures tournantes, et de leurs interactions avec leur milieu (fuselage et queue). Ce projet a pour but 

de sécuriser ces appareils tout en maximisant leurs performances. Des études numériques sont 

largement menées, mais peu de données expérimentales sont aujourd’hui disponibles. La thèse 

présentée a donc pour rôle de constituer une base de données la plus complète possible sur le sujet, 

et de conforter et compléter les résultats numériques. 

 

Des études telles que le projet européen GoAhead [9] ont été menées pour 1) étudier 

numériquement et expérimentalement les performances de l’hélicoptère conventionnel, et 2) 

souligner les interactions principales, notamment rotor/fuselage ou rotor/queue. Cependant, peu 

d’intérêt a été porté à l’étude des interactions rotor/rotor. C’est dans ce cadre que le groupe de travail 

GARTEUR AG25 rassemble des acteurs allemands (DLR et université de Stuttgart), italiens (CIRA 

et Polimi), grecs (NTUA), britanniques (université de Glasgow) et français (ONERA) autour de 

l’étude des interactions rotor/rotor pour les hélicoptères grande vitesse et les multi rotors. Cette thèse 

prend une part importante dans ce groupe de travail en fournissant des données expérimentales, avec 

notamment la caractérisation du propulseur isolé et du montage complet pour différentes positions de 

propulseur. 

 

Ce travail est financé par l’ONERA et la région Hauts-de-France. 

 

1.4. Méthode 

Pour répondre à ces objectifs, des essais sont menés dans la soufflerie de grande dimension L2 de 

l’ONERA de Lille, capable de réaliser des études allant jusqu’à 19 m/s. Les mesures sont effectuées 

sur une maquette du Dauphin 365 N à l’échelle 1/7,7 ainsi qu’un propulseur latéral monté sur un banc 

permettant une translation selon les trois axes.  

 

L’étude expérimentale est articulée en quatre phases principales : 

1) La caractérisation des performances du propulseur en fonction de la vitesse de vent et de 

l’angle de dérapage. Cette première étude permet aussi la validation du montage et le choix 

de l’hélice utilisée pour la suite de cette étude ; 

2) L’étude du rotor isolé ; 

3) L’analyse des interactions sur le montage complet en fonction du paramètre d’avancement 

et de la vitesse de rotation de l’hélice ; 

4) L’examen des interactions rotor/propulseur en fonction de la position du propulseur pour 

différentes vitesses d’avancement et de rotation de l’hélice. 

 

Pour l’ensemble de ces phases, les performances du rotor et du propulseur sont quantifiées 

grâce à des balances et des accéléromètres. Des mesures de champ de vitesses sont réalisées sur le 

montage complet, lors des phases 3 et 4. Ces mesures PIV (Particule Image Velocimetry, ou 



 

 

 

7 

 

Vélocimétrie par Image de Particules) ont pour objectif de comprendre la nature des écoulements mis 

en jeu, et finalement d’expliquer les variations d’efforts et de vibrations observées entre les 

configurations de vol étudiées. Enfin, des mesures de pression sont réalisées sur le fuselage pour 

souligner l’influence des interactions sur le corps de l’appareil. 

 

Deux outils numériques développés à l’ONERA ont été utilisés pour étudier numériquement 

les voilures tournantes : elsA (CFD URANS) et PUMA (ligne portante). HOST, un ensemble logiciel 

développé par Airbus Helicopters, le DLR et l’ONERA, a aussi été utilisé lors de l’étude du rotor 

principal. Bien que ces méthodes offrent de nombreux avantages, elles sont sujettes à des 

approximations notamment géométriques. D’un autre côté, les essais proposent une approche 

physique idéale mais comprennent des incertitudes importantes et présentent des limites de faisabilité, 

de représentativité et ne donnent pas accès à l’intégralité du champ aérodynamique. Outre les 

incertitudes de mesure, les effets de parois et de dard par exemple peuvent être mis en avant. 

 

Ainsi, sur l’ensemble de l’étude, les mesures expérimentales sont comparées aux résultats 

numériques. L’objectif est d’obtenir des résultats plus complets et de maximiser les retombées de ces 

travaux. Une première approche numérique assurera des calculs préparatoires pour établir le 

programme d’essais et faciliter la prise en main du banc expérimental. Une comparaison des résultats 

expérimentaux et numériques permettra de valider la chaine de mesure mise en place d’un côté, et 

d’évaluer la validité des modèles utilisés d’autre part. Les mesures expérimentales permettront au 

besoin de compléter les outils numériques pour augmenter leur efficacité. Ce processus itératif a 

plusieurs avantages : 1) la simulation numérique met en lumière les cas les plus importants et/ou 

problématiques pour privilégier ces essais et éliminer les cas risqués pour la maquette, et 2) les 

données expérimentales permettent l’ajustement des approches numériques notamment pour la prise 

en compte des effets de sol ou d’installation. Les données numériques sont donc utilisées en support 

lors de l’analyse des résultats expérimentaux, qui restent au cœur de ce manuscrit. 

 

1.5. Démarche 

A la suite de cette introduction, un état de l’art du domaine de la recherche est présenté dans le 

chapitre deux. L’objectif de ce chapitre est de positionner ces travaux par rapport à l’état actuel des 

connaissances. Pour ce faire, un historique succinct de l’évolution des hélicoptères est présenté avant 

de détailler le fonctionnement des hélicoptères conventionnels. L’objectif de cette section est de 

présenter les modes de fonctionnement des appareils, et de souligner les efforts et les interactions 

principales prenant place sur les montages classiques. Les hélicoptères grande vitesse ainsi que leurs 

principales forces et limites sont ensuite présentés. L’accent est particulièrement mis sur la 

configuration hybride qui fait l’objet de cette étude.  

 

L’objectif du troisième chapitre est de présenter le dispositif expérimental utilisé. La maquette 

d’hélicoptère et le propulseur sont présentés, puis les moyens de mesures et les incertitudes liées sont 

détaillés. Une présentation de la soufflerie de grande dimension L2 est aussi conduite. Enfin, une 
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présentation succincte des outils numériques utilisés est proposée, notamment dans l’objectif de 

souligner l’importance de coupler les deux approches. L’objectif de ce chapitre est donc de mettre en 

avant les caractéristiques du matériel et des outils utilisés afin de mettre en perspective les résultats 

présentés dans la suite du développement.  

 

 

L’objectif du chapitre quatre est de caractériser aérodynamiquement les interactions 

aérodynamiques entre les éléments tournants dans une configuration similaire à celle du X3. Dans ce 

cadre, la première partie du chapitre est consacrée à la caractérisation du rotor isolé en veine afin de 

1) identifier les commandes à imposer pour les différents cas de vol, et 2) élaborer une base de 

données du comportement du rotor principal en fonction des conditions de vol. Le deuxième objectif 

est d’identifier les variations d’efforts sur le montage complet en fonction des conditions de vol. Pour 

ce faire, le paramètre d’avancement et la vitesse de rotation de l’hélice sont modifiés sur une large 

gamme. En comparant les données des voilures isolées aux mesures sur le montage complet, cette 

étude souligne l’influence des interactions sur les éléments tournants. L’objectif suivant est 

d’identifier les sources de variations d’efforts observées. Pour ce faire, des mesures de champs de 

vitesses sont réalisées afin de visualiser le développement de l’écoulement en fonction des conditions 

de vol. Enfin, le dernier objectif de ce chapitre est d’identifier l’influence des interactions 

rotor/propulseur sur le corps de l’hélicoptère. Pour ce faire, des prises de pression sont installées sur 

le fuselage de la maquette, et des mesures sont réalisées pour l’ensemble des conditions de vol 

étudiées. 

 

L’objectif du chapitre cinq est de caractériser les interactions aérodynamique rotor/propulseur 

en fonction de la position du propulseur. Dans ce cadre, la position du propulseur est modifiée dans 

les trois directions, et les résultats sont comparés à ceux obtenus dans la configuration nominale 

étudiée en détail dans le chapitre précédent. Une nouvelle fois, des variations de paramètre 

d’avancement et de la vitesse de rotation du propulseur sont réalisées afin d’identifier l’influence de 

ces facteurs sur les performances du montage pour les différentes configurations. Des mesures 

d’efforts sont réalisées sur les deux rotors afin de quantifier l’influence des interactions sur les 

performances des rotors. Dans la même démarche que celle utilisée dans le chapitre cinq, des mesures 

de champ de vitesse sont réalisées dans plusieurs configurations afin d’illustrer l’influence de la 

position du propulseur sur le développement de l’écoulement autour du montage. Enfin, les prises de 

pression mises en place sur le fuselage permettent de souligner l’influence des interactions sur le 

corps de l’hélicoptère pour les différentes configurations testées. 

 

 Dans le dernier chapitre, une conclusion est proposée afin de résumer les résultats de ces 

travaux. L’objectif principal est de mettre en parallèle les caractérisations isolées avec les mesures 

sur le montage complet afin de souligner l’influence des interactions sur les performances des 

éléments tournants et sur le développement de l’écoulement pour différentes configurations de vol. 

Enfin, les limites de cette étude et des pistes de continuité sont évoquées. 
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Enfin, les annexes de cet écrit présentent en détail la caractérisation des performances 

aérodynamiques de l’hélice propulsive isolée. L’objectif premier est d’identifier en soufflerie 

l’influence des paramètres de vol sur les efforts et vibrations résultants. Pour ce faire, la vitesse et 

l’orientation du vent incident ainsi que la vitesse de rotation du propulseur sont modifiées, et deux 

hélices différentes sont testées. Cette étude permet ainsi de prévoir le comportement de l’hélice en 

fonction du vent amont afin de préparer la caractérisation du montage complet. Le second objectif de 

ce chapitre est de valider les gains de performances et de qualité de mesure résultants de l’adaptation 

du montage par l’ajout d’un cône de bout d’hélice et d’un carénage. La dernière partie de ce chapitre 

est consacrée à la comparaison des résultats expérimentaux avec les résultats issus du code basé sur 

une approche de ligne portante. L’objectif de cette comparaison est double : 1) valider les signaux 

acquis, et éventuellement apporter les corrections nécessaires pour assurer la justesse des mesures 

lors de la campagne sur le montage complet, et 2) vérifier la justesse de l’approche numérique utilisée 

et des hypothèses de calcul formulées. Enfin, les programmes d’essai réalisés lors des différentes 

campagnes expérimentales ainsi que les communications faites dans des conférences internationales 

et dans des journaux sont présentés.  
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2. Domaine de la recherche 

2.1. Historique 

N’étant pas doté d’ailes ou d’autre moyen de planer, l’Homme imagine dès le XVIIIe siècle des 

machines volantes plus ou moins réalistes. Après de nombreux échecs et le développement de 

planeurs, le premier avion motorisé, développé par les frères Wright, décolle le 17 décembre 1903. 

A cette même époque, les scientifiques s’intéressent aux hélicoptères dans le but d’accéder à des 

zones étroites et d’assurer des vols stationnaires ainsi que des atterrissages et décollages verticaux. 

Cependant, comparé aux appareils à ailes fixes, le design des hélicoptères est plus complexe et les 

avancées sont plus lentes, principalement en raison d’un manque de stabilité et d’une demande en 

puissance trop importante pour les technologies disponibles.  

 

Compte tenu de ces manques, des hélicoptères plus complexes ont été développés. Au début 

des années 1900, l’ingénieur russe Igor Sikorsky met au point le premier prototype d’hélicoptère 

coaxial doté de deux rotors contrarotatifs superposés. En 1910, son compatriote Konstantine Antonov 

crée un modèle coaxial muni en plus d’une hélice de queue propulsive. Le premier appareil à voilure 

tournante décolle en 1916 grâce à Raùl Pateras-Pescara de Castelluccio (Figure 2.1, gauche). 

Cependant, pour l’ensemble des configurations développées au début du XXe siècle, la dominance 

des vibrations et des interférences fortes empêchent les aéronefs de voler. C’est ainsi que le premier 

hélicoptère contrôlable ne voie le jour qu’en 1935 grâce à un montage coaxial développé par le 

Breguet Dorand Gyroplane Laboratoire (Figure 2.1, droite).  

 

  

Figure 2.1 - Premiers hélicoptères de l'histoire de l'aviation 

Modèles de Raùl Pateras-Pescara de Castelluccio (gauche) et de Breguet Dorand Gyroplane Laboratoire (droite) 

 

Dès les débuts de l’aviation, les hélicoptères grande vitesse ont prouvé leurs capacités et leur 

adaptabilité aux besoins aussi bien civils que militaires, mais la question des interactions 

aérodynamiques entre les éléments rotatifs a rapidement été soulevée et reste aujourd’hui clé dans 

l’amélioration des performances des appareils.  

 



 

 

 

13 

 

Avant la crise sanitaire de la COVID-19 dont les impacts à long terme ne sont pas encore 

connus, les activités de transports aériens civils augmentaient en moyenne de 5 % chaque année. En 

raison de la capacité limitée des aéroports qui se retrouvent surchargés, les hélicoptères présentent 

une alternative intéressante au transport civil grâce à leur capacité de décollage et d’atterrissage 

verticaux. Les hélicoptères sont aussi largement utilisés dans le milieu militaire pour des missions 

variées : reconnaissance de terrain, lutte anti-char, anti-sous-marine ou anti-aérienne, recherche et 

sauvetage, appui aux équipes au sol, transport de troupe et de matériel… Les services médicaux, la 

sécurité civile, la police et la gendarmerie font aussi appel à ces appareils pour assurer la sécurité et 

l’assistance. Les principaux fabricants sont aujourd’hui Airbus Helicopters (anciennement 

Eurocopter), Lockheed (anciennement Sikorsky Aircraft Corporation), ou Bell pour n’en citer que 

quelques-uns. 

 

Pour toutes ces applications, les hélicoptères ont des besoins en performance et en efficacité 

accrus que les configurations classiques ne peuvent entièrement satisfaire. Par exemple, la vitesse des 

configurations conventionnelle est limitée à environ 350 km/h en raison des phénomènes de 

compressibilité prenant place sur la pale avançante du rotor. La principale solution pour augmenter 

la vitesse maximale est de ralentir le rotor principal, ce qui ne peut être obtenu qu’en déchargeant le 

rotor principal à grande vitesse par l’ajout de propulseur ou d’éléments de portance supplémentaires. 

C’est dans ce cadre que cette thèse propose d’étudier expérimentalement les interactions 

aérodynamiques entre le rotor et le propulseur pour les configurations hybrides. 

 

Pour présenter le sujet dans son contexte et afin de mieux comprendre les efforts 

aérodynamiques en jeu, une présentation détaillée du fonctionnement de l’hélicoptère est réalisée. 

Les interactions principales seront exposées. Les configurations grande vitesse les plus utilisées sont 

ensuite présentées et illustrées : du tilt rotor à l’hélicoptère coaxial en passant par l’aile de portance, 

les atouts et faiblesses de chaque montage seront identifiés. 

 

2.2. Fonctionnement de l’hélicoptère classique 

Le giravion est défini comme un appareil volant dont la sustentation est assurée par des voilures 

tournantes. Ces appareils sont capables de produire de la poussée sans vitesse d’avancement, ce qui 

se traduit par une aptitude à effectuer des vols stationnaires ainsi que des atterrissages et décollages 

verticaux. L’hélicoptère est le giravion le plus connu, mais d’autres formes telles que les girodynes 

ou autogyres existent.  

 

2.2.1. Les efforts en jeu 

Comme le montre la Figure 2.2, l’hélicoptère en vol est soumis à son poids ainsi qu’à des efforts 

latéraux causés notamment par les vents extérieurs ou des interactions avec d’autres objets dans le 

voisinage proche. La mise en mouvement horizontale entraîne l’apparition d’une force de traînée. 
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Pour contrer ces efforts, des forces de portance ou sustentation (selon l’axe 𝑧) et de propulsion (�⃗�) 

sont générées par le rotor. L’efficacité aérodynamique de l’appareil est optimale lorsque le ratio 

portance/traînée, appelé finesse, est maximal.  

 

 

Figure 2.2 – Schéma du torseur aérodynamique de l’hélicoptère en vol 

 

La sustentation de l’appareil est assurée grâce au principe d’action/réaction. En effet, la forme 

de l’aile permet de dévier l’écoulement vers le bas au bord de fuite, ce qui génère de la portance par 

l’application du théorème de la conservation de la quantité de mouvement.  

 

La seule différence entre les voilures tournantes et les voilures fixes, est que les voilures 

tournantes sont capables de générer de la portance en l’absence de vitesse relative de l’appareil par 

rapport au sol : la mise en rotation du rotor engendre l’apparition d’un vecteur vitesse sur la pale qui 

permet la création d’une force de portance. Pour permettre à l’hélicoptère de voler, cette force de 

portance doit être au moins égale au poids de l’appareil. 

 

Les trois moments jouent un rôle important sur la stabilité et le contrôle de l’appareil : le roulis 

(ou roll en anglais), le tangage (pitch), et le lacet (yaw). Afin de contrebalancer le moment de lacet 

crée par la mise en rotation du rotor, un élément anti-couple doit être mis en place. Pour les 

configurations classiques, cette fonction est principalement assurée par un rotor de queue. Certaines 

configurations d’hélicoptère peuvent s’affranchir de la nécessité d’un rotor de queue par l’utilisation 

de rotor coaxiaux (rotors contrarotatifs superposés) ou tandem (deux rotors alignés). Pour les 

hélicoptères grande vitesse, cela peut également se faire par l’adjonction de deux propulseurs 

latéraux. Cette étude étant centrée sur cette dernière configuration, la fonction anti-couple des 

propulseurs latéraux sera étudiée plus en détail (§2.3.6). 
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Le pilotage du rotor principal est assuré par l’ajustement de deux commandes pour compenser 

ces efforts : le pas collectif qui contrôle l’intensité de la force de portance, et le pas cyclique qui en 

détermine la direction. Le pas collectif est contrôlé par la modification de la distance entre le plateau 

fixe (bleu) et le plateau tournant (rouge) de la tête du rotor (Figure 2.3). Ce contrôle permet de changer 

simultanément l’angle de pas de l’ensemble des pales sur l’ensemble du tour rotor.  

 

Le pas cyclique associe deux composantes : le pas cyclique latéral, et le pas cyclique 

longitudinal. Ce paramètre est contrôlé en modifiant l’angle entre le plateau fixe et le plateau tournant. 

Le pas cyclique permet de contrôler l’angle de pas local des pales. Grâce à ce contrôle, l’angle de pas 

de chaque pale est modifié sur un tour rotor pour assurer l’équilibre longitudinal et latéral de l’aéronef.  

 

 

Figure 2.3 - Tête rotor 

 

La modification des pas collectifs et cyclique influe grandement sur les performances du rotor. 

Ainsi, pour avancer, le pilote doit incliner l’hélicoptère afin que la force générée par le rotor ait une 

composante axiale. La vitesse d’avancement dépend alors du degré d’inclinaison. L’ajout d’hélices 

pour le vol d’avancement permet ainsi de conserver la planéité du rotor principal, et donc de 

maximiser ses performances aérodynamiques en limitant sa trainée. 

 

Pour répondre à ces besoins, les hélicoptères conventionnels sont composés de différents 

éléments (Figure 2.4) :  

 



 

 

 

 

 

16 

 

 

Figure 2.4 - Schéma des principales composantes d'un hélicoptère 

(source : www.explainthatstuff.com) 

 

0. Un corps, appelé cellule, qui comprend le fuselage (ici représenté en gris) et le train 

d’atterrissage ; 

 

1. Des pales de rotor, généralement entre 2 et 8 pour les configurations classiques ; 

 

2. Un moyeu de rotor sur lequel s’accrochent les pales ; 

 

3. La tête rotor est généralement articulée, ce qui permet la mobilité des pales (Figure 2.5). 

L’articulation de pas permet une adaptation de l’angle d’attaque en fonction du mode de 

fonctionnement pour ajuster la traction du rotor, l’angle de battement annule le moment 

de flexion en bout de pale et compense la dissymétrie latérale de portance causée par les 

côtés avançant et reculant, et l’articulation de traînée autorise une oscillation horizontale 

afin d’annuler le moment de flexion crée au pied par les forces de Coriolis. Ces 

articulations et leurs équations caractéristiques sont détaillées lors de l’étude du montage 

complet (§4) ; 

 

4. Un lien qui relie le plateau oscillant supérieur aux pales pour assurer le pilotage de 

l’appareil ; 

 

5. Un plateau oscillant supérieur ; 

 

6. Un plateau oscillant inférieur. Comme présenté dans la Figure 2.6, la modification de la 

distance verticale ou de l’angle entre ces deux plateaux influe respectivement sur les pas 

collectifs et cycliques ; 

 

7. Des arbres de transmission de puissance entre le groupe moteur et les rotors ; 

 

http://www.explainthatstuff.com/
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8. Un turbopropulseur, sa boite de vitesse, son ensemble de transmission, et les servitudes 

liées (circuit de carburant, circuit hydraulique et circuit électrique). De nouvelles 

configurations offrent des montages électriques ou hybrides, mais aucun modèle n’a été 

produit à grande échelle à ce jour ; 

 

9. Un rotor de queue assurant la fonction d’anti-couple. 

 

 

Figure 2.5 - Schéma de la tête rotor  

(Source : /www.lavionnaire.fr/HelicoRotor.php) 

 

 

 

Figure 2.6 - Articulations des pales d'un hélicoptère  

 

Les commandes de vol sont assurées par des pédales et leviers, et des outils d’avionique 

situent l’aéronef dans son milieu. Une description détaillée de la composition et du fonctionnement 

des hélicoptères a été rédigée par R. Raletz dans son ouvrage Théorie élémentaire de l’hélicoptère 

[10].  
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2.2.2. Les modes de vol de l’hélicoptère 

Du fait de son adaptabilité, l’hélicoptère est doté de plusieurs modes de fonctionnement caractérisés 

par des écoulements distincts. Le vol stationnaire, propre aux hélicoptères, est défini par la capacité 

à se maintenir dans les airs sans support et sans se déplacer. Dans cette configuration, le rotor est 

entraîné à vitesse constante et la portance des pales reste identique sur l’ensemble du tour rotor. La 

puissance nécessaire au vol (𝑃𝑟𝑒𝑒𝑙,𝑠𝑡𝑎𝑡) est comparée à la puissance idéale sans pertes (𝑃𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙,𝑠𝑡𝑎𝑡) 

pour calculer l’efficacité aérodynamique des hélicoptères à travers la Figure de Mérite (FM).  

𝐹𝑀 =
𝑃𝑖𝑑𝑒𝑎𝑙,𝑠𝑡𝑎𝑡

𝑃𝑟𝑒𝑒𝑙,𝑠𝑡𝑎𝑡
  

 

 En utilisant les coefficients aérodynamiques, Leishman [6] montré que la figure de mérite peut 

être calculée : 

 

𝐹𝑀 =

C𝑇,𝑟𝑒𝑒𝑙
3/2

√2
⁄

𝐶𝑃,𝑟𝑒𝑒𝑙
=  

C𝑇,𝑟𝑒𝑒𝑙
3/2

√2  𝐶𝑃,𝑟𝑒𝑒𝑙

  

 

 𝐶𝑇 le coefficient de traction, 𝐶𝑃 le coefficient de puissance et 𝐶𝑄 le coefficient de couple sont 

des grandeurs clés pour quantifier les performances d’un hélicoptère. Ces coefficients sont définis 

comme : 

 

𝐶𝑇 =
𝑇

1
2 𝜌𝐴𝑏(𝛺𝑅)2

=  
𝑇

1
2 𝜌𝜎𝐴(𝛺𝑅)2

 

 

𝐶𝑃 =
𝑃

𝜌𝐴𝑏(𝛺𝑅)3
 

 

𝐶𝑄 =
𝑄

𝜌𝐴𝑏(𝛺𝑅)3𝑅
= 𝐶𝑃 

 

 Avec 𝑇 la traction aussi notée 𝐹𝑧 (en N), 𝑃 la puissance nécessaire au vol (en W), 𝑄 le couple 

résistant du rotor principal (en N.m), 𝜌 la masse volumique de l’air (en kg/m3), 𝐴𝑏 la surface des pales 

(en m²), 𝐴 la surface du disque rotor (en m²), 𝜎 la solidité définie comme 𝜎 =  𝐴𝑏/𝐴, 𝛺 la vitesse de 

rotation du rotor (en rad/s), 𝑅 le rayon du disque rotor (m). Ainsi, 𝐶𝑃,𝑟𝑒𝑒𝑙 comprend les effets induits 

ainsi que l’ensemble des phénomènes non idéaux causés par la viscosité. La figure de mérite est 

généralement de l’ordre de 70 % à 80 % pour les hélicoptères conventionnels. 
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L’hélicoptère est aussi capable d’effectuer des vols verticaux, utilisés lors des phases 

d’atterrissage et de décollage principalement. Ce mode permet à l’appareil d’accéder et de se poser 

dans des zones restreintes, souvent inaccessibles aux avions.  

 

Le vol d’avancement, ou vol en translation, est caractérisé par une composante du vecteur 

vitesse horizontale non nulle. Deux zones se distinguent alors sur le disque rotor (Figure 2.7) : la zone 

avançante et la zone reculante. En effet, la vitesse locale dépend du positionnement de la pale sur le 

disque rotor. En supposant que 𝜑 = 0° est situé au niveau du nez de l’appareil et 𝜑 = 90° à gauche 

sens pilote, la vitesse locale perçue par la pale sera calculée à l’aide de la formule suivante : 

 

𝑉𝑏𝑙𝑎𝑑𝑒 =  Ω𝑟 − 𝑉𝑖𝑛𝑓sin (𝜑) 

 

Avec Ω la vitesse de rotation du rotor (en rad/s), 𝑟 la distance entre le centre du rotor et le 

point considéré (en m), et 𝑉𝑖𝑛𝑓 la vitesse d’avancement de l’appareil (en m/s).  

 

 

Figure 2.7 - Zones avançantes et reculantes du disque rotor en vol d'avancement 

 

La zone reculante est la plus difficile à contrôler. Le vecteur vitesse (𝑉𝑏𝑙𝑎𝑑𝑒) est dans la même 

direction que l’écoulement extérieur (𝑉𝑖𝑛𝑓), ce qui peut faire apparaître des zones de vitesses 

négatives à grande vitesse d’avancement. Par conséquent une portance négative peut être observée 

dans le second quadrant (90° ≤  𝜑 ≤ 180°), ce qui favorise le décollement de couche limite et 

l’apparition de zones de décrochage. L’émergence de tourbillons aux limites de l’écoulement inverse 

et en bout de pale complexifie grandement les écoulements autour de l’appareil. Le déséquilibre 

engendré par l’ensemble de ces phénomènes participe à la création du moment de roulis de 

l’hélicoptère, ainsi qu’à l’émergence d’une force verticale descendante. De plus, l’application de 

force extérieure ou l’élargissement du cercle d’inversion modifient le centre de pression du rotor, ce 

doit être compensé par une modification de l’angle de pas par le pilote.  

 

Dans la zone avançante, les pales évoluent dans une direction opposée à l’écoulement 

extérieur. A grande vitesse, des zones de décollement et des problèmes de compressibilité et d’ondes 

de choc peuvent être rencontrés. La vitesse de rotation doit donc être bornée, ce qui limite la vitesse 
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maximale d’avancement de l’hélicoptère. Les différences constatées entre la pale avançante et 

reculante sont d’autant plus marquées que la vitesse d’avancement ou que le chargement des pales 

sont importants. 

 

Outre ses capacités de vol stationnaire et d’avancement, l’hélicoptère doit aussi être en mesure 

d’assurer un atterrissage d’urgence en cas de panne moteur grâce à l’autorotation Le mode 

d’autorotation est caractérisé par une force créée par le flux ascendant au centre du disque, entraînant 

la mise en rotation du rotor et un ralentissement de la vitesse de chute de l’appareil. Grâce à une 

descente contrôlée, l’autorotation permet à l’hélicoptère d’effectuer un atterrissage d’urgence. 

Cependant, lors du fonctionnement en autorotation, une distribution non-uniforme des efforts produit 

un déséquilibre de l’hélicoptère qui doit être compensé par le pilote. 

 

Le vortex ring state est un exemple de l’importance des interactions des écoulements lors du 

fonctionnement de l’appareil. Il se produit lors d’une descente lente, la vitesse verticale avale est 

inférieure à la vitesse induite par le rotor, ce qui engendre une inversion de la vitesse du flux d’air 

sous le rotor. Un anneau tourbillonnaire se forme alors autour des pales, et isole le rotor du flux d’air 

extérieur. Cet état entraîne un décrochage du rotor, qui rend le contrôle de l’appareil impossible. Ce 

mode de fonctionnement doit être évité en modifiant la vitesse de rotation du rotor ou en ajoutant une 

composante horizontale à la vitesse.  

 

En conclusion, les hélicoptères sont des appareils très complets qui permettent d’assurer une 

grande variété de mission grâce à une grande adaptabilité. Cependant, la complexité des mécaniques 

de la machine ainsi que les interactions aérodynamiques compliquent le pilotage et augmentent les 

risques en vol. Le paragraphe suivant a donc pour objectif d’identifier les principales interactions 

autour des hélicoptères conventionnels afin de comprendre les challenges soulevés par les nouvelles 

configurations. 

 

2.2.3. Les interactions principales 

Avant de lister les différentes interactions, il est important de comprendre le développement du sillage 

en fonction de la vitesse de l’hélicoptère. Comme le montre la Figure 2.8, le corps de l’hélicoptère 

est entièrement immergé dans le sillage du rotor en vol stationnaire. En augmentant le paramètre 

d’avancement, le sillage rotor est repoussé vers la queue de l’appareil. 

 

L’étude du développement du sillage rotor en fonction du paramètre d’avancement étant au 

cœur de cette thèse, une présentation plus détaillée des phénomènes principaux sera conduite lors de 

l’analyse des résultats (§4 et §5). 
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Figure 2.8 - Développement du sillage rotor en fonction de la vitesse d'avancement  

Estimation issue du calcul CFD sur le rotor isolé 

 

Comme le montre la Figure 2.8, les interactions rotor/fuselage sont majeures à basse vitesse. 

Ces interactions créent des contraintes sur le fuselage ainsi qu’une force descendante qui doit être 

compensée par une augmentation de la poussée du rotor. De plus le fuselage bloque partiellement le 

développement du sillage du rotor, ce qui modifie l’angle d’attaque local sur les pales suite à 

l’augmentation de l’effet induit du sillage. Les interactions rotor/fuselage engendrent donc une perte 

de portance locale tout en faisant émerger un besoin en portance plus important que pour le rotor 

isolé. A grande vitesse, ces interactions sont négligeables. 

 

Les interactions entre le rotor et la queue de l’appareil sont plus importantes pour des vitesses 

élevées. Ces interactions unidirectionnelles, couplées à l’influence du capot moteur et de la cheminée, 

entraînent une modification de l’angle d’attaque sur le rotor de queue et font apparaître des instabilités 

importantes appelées tail-shake [11], [12]. Le tail-shake compromet le contrôle de l’appareil, 

augmente les vibrations et diminue les performances globales de l’appareil. L’augmentation de la 

vitesse ou de la charge du rotor principal augmentent ces interactions et leurs effets. 

 

Le fuselage augmente aussi l’instabilité de l’écoulement entrant dans le rotor anti-couple. 

L’insertion de l’hélice de queue dans un fenestron permet de limiter l’influence des interactions sur 

les performances. 

 

Enfin, les tuyères du moteur sont à l’origine d’interactions thermiques avec le fuselage et la 

queue de l’hélicoptère. Comme le montre la Figure 2.9 présentant des études menées au DLR, ces 

interactions peuvent être limitées par conception jusqu’à n’engendrer qu’une légère modification de 

l’écoulement entrant du rotor de queue.  
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Figure 2.9 - Visualisation des échappements du moteur ([13]) 

 

Les interactions de tourbillons de bout de pales présentent aussi un défi [15]. Les tourbillons 

sont causés par un différentiel de pression entre l’intrados et l’extrados des pales. En fonction des 

conditions de vol, les tourbillons crées par une pale peuvent impacter jusqu’aux deux pales suivantes 

comme l’illustre la Figure 2.10. Ces interactions provoquent une variation brutale de l’incidence 

locale de la pale, induisant de fortes fluctuations de charges et de moments.  

 

Ces interactions entraînent un décrochage au niveau de l’impact des tourbillons des pales 

précédentes à droite sens pilote de l’appareil. Des décrochages au bord de fuite sont observés dans le 

troisième cadran, et des bulles de décollement de petites longueurs apparaissent au bord d’attaque 

dans le quatrième quadrant. L’étude détaillée de l’influence des interactions pales tourbillon a 

cependant souligné que le décrochage est supprimé par ces interactions dans le cas où le disque rotor 

est fortement chargé [15]. 

 

 

Figure 2.10 - Simulation des tourbillons de bout de pale [15] 
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Des interactions aérodynamiques peuvent également apparaitre lorsque l’hélicoptère vole à 

très faible altitude. Il est communément admis que ces effets de sol [16]–[18] se manifestent pour une 

altitude inférieure à 3 rayons rotor. Ces effets traduisent des interactions importantes entre le flux 

d’air circulant autour de l’appareil et le sol, et augmentent lorsque l’appareil se rapproche du sol. 

Comme le montre la Figure 2.11, ces interférences génèrent une déviation de l’air au niveau du sol 

tout en engendrant des zones de vitesse élevées au niveau du sol. Cette accélération de l’écoulement 

à la surface du sol entraîne un soulèvement des particules autrement appelé « Brown out » en raison 

de la perte de visibilité résultante. Des zones de recirculation d’air importantes sont aussi observées. 

 

Ces interactions réduisent la traînée induite et augmentent la poussée verticale, diminuant la 

puissance nécessaire au vol pour des situations de vol en effet de sol. La diminution de la vitesse 

autour de l’appareil atténue aussi l’apparition de turbulences et de tourbillons de bout de pale, ce qui 

augmente l’efficacité de l’appareil. Ces effets positifs sont maximisés au-dessus de surface planes et 

lisses.  

 

L’effet de sol, et plus généralement les interactions entre l’hélicoptère et son environnement, 

sont maximales lorsque la distance entre l’appareil et l’obstacle est comprise entre un et deux rayons 

du rotor. De plus, l’augmentation de la masse de l’appareil engendre une augmentation du chargement 

des pales, et donc des vitesses plus importantes dans le sillage, ce qui contribue à augmenter les 

interactions. 

 

 

Figure 2.11 - Flux d'air simplifié avec (gauche) et sans (droite) effet de sol 

 

2.2.4. Fonctionnement de l’hélice propulsive 

L’hélice propulsive mise en place présente des caractéristiques similaires. Pour des raisons de 

simplicité de pilotage, l’angle de pas de l’hélice est fixe. Ainsi, les performances sont mesurées en 
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regardant principalement les variations de traction et de couple résistant. Lors de la phase 

préliminaire, les efforts latéraux sont aussi regardés mais la précision de la balance utilisée ne permet 

pas de conclure. De même, les vibrations du banc support sont analysées afin de mettre en avant les 

éventuelles altérations des mesures causées par des effets de résonance.  

 

2.3. Les hélicoptères grande vitesse 

Au cours des 70 dernières années, le design des hélicoptères a beaucoup évolué pour accompagner la 

hausse de la demande aussi bien militaire que civile. A partir de la seconde guerre mondiale, il est 

devenu primordial de développer des hélicoptères plus rapides, capables de transporter des 

chargements plus importants, adaptés aux différentes missions et facilement manœuvrables. 

L’ensemble de ces critères ont pour but d’améliorer l’efficacité des hélicoptères, notamment en 

augmentant leur capacité de survie en missions militaires, tout en limitant les coûts de production et 

de fonctionnement. Dans ce cadre, les hélicoptères grande vitesse dont plusieurs configurations sont 

détaillées ci-dessous ont vu le jour. 

 

2.3.1. Bénéfices de l’ajout d’aile ou de rotor 

Les hélicoptères sont aujourd’hui reconnus pour leur fonction de vol stationnaire et de vol vertical, 

mais ont des capacités limitées notamment en termes de vitesse maximale. La vitesse d’avancement 

est bornée par différents phénomènes :  

1. Lorsque la vitesse de rotation du rotor est trop importante, la vitesse en bout de pale 

devient transsonique. Cette caractéristique entraîne des ondes de choc et des phénomènes 

de compressibilité sur les pales avançantes du rotor, et impacte grandement les propriétés 

aérodynamiques de l’appareil ; 

 

2. L’asymétrie de l’écoulement sur le rotor est augmentée avec la vitesse d’avancement. A 

grande vitesse, la zone d’inversion de l’écoulement devient trop importante du côté 

reculant du rotor, ce qui crée une perte de portance et de propulsion importante.  

 

3. Il est nécessaire d’incliner l’appareil afin de le faire avancer. Dans ce cadre, des angles 

importants sont observés lors de vols à grande vitesse. 

 

Pour faire face à ces limites, des montages ont été ajoutés pour décharger et pouvoir ralentir 

le rotor à grande vitesse. Les fonctions de propulsion et/ou de portance sont alors prises en charge par 

une aile et/ou des rotors supplémentaires. Outre l’augmentation de la vitesse maximale de l’appareil, 

ces nouvelles configurations augmentent le chargement utile acceptable tout en améliorant 

l’adaptabilité des appareils aux différentes missions. Les effets de compressibilité et l’asymétrie de 
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l’écoulement sur le rotor sont atténués. La diminution de la vitesse de rotation du rotor limite aussi 

les interactions entre le rotor et les éléments fixes de l’appareil, à savoir le fuselage ou la queue.  

 

Cependant, ces bénéfices doivent être mis en perspective avec les inconvénients apportés, à 

savoir l’augmentation de la masse et de la complexité mécanique de l’appareil, l’accroissement de la 

puissance nécessaire au vol, ou les interférences aérodynamiques avec les éléments supports par 

exemple. La puissance totale étant limitée par la puissance nominale des moteurs embarqués, il est 

important de maximiser les performances de l’hélicoptère notamment en limitant les pertes de 

puissance par interférences. 

 

La première configuration hybride a été pensée dans les années 1900 par Igor Sikorsky (Figure 

2.1), puis de nombreuses autres configurations hybrides ont vu le jour à travers les décennies. Après 

des avancées encourageantes jusqu’aux années 1960, les hélicoptères compounds ont été mis de côté. 

Aujourd’hui, plusieurs solutions ont été proposées pour augmenter l’efficacité des hélicoptères tout 

en conservant les qualités de vol stationnaire. Grâce à l’évolution des technologies et des besoins 

aussi bien civils que militaires, ces solutions ont gagné en attrait ces dernières années et ont été 

largement étudiées et comparées. Ainsi, Roche [19] a détaillé l’influence de chaque composant sur 

les performances de l’hélicoptère, et a souligné les forces et les faiblesses de différentes 

configurations (classiques, tilt rotors, hybrides et aile).  

 

Ce chapitre n’a pas pour but de détailler l’ensemble des hélicoptères qui ont été produits, mais 

de présenter les principaux atouts et limites de chaque configuration. Ormiston [20] propose un 

catalogue détaillé des appareils hybrides et tiltrotors développés ou en cours de développement. Il 

souligne les faiblesses de ces configurations à faible vitesse, en proposant des recommandations 

d’axes de recherche pour les améliorer. 

 

2.3.2. Ajout d’une aile 

L’une des installations les plus simples pour décharger le rotor est d’installer une aile fixe créant de 

la portance lors des phases d’avancement [21] – [25]. Particulièrement efficace à grande vitesse, l’aile 

assure jusqu’à 95 % de la portance totale de l’appareil, ce qui diminue la vitesse de rotation du rotor 

jusqu’à 30 %. Cette caractéristique minimise la traînée induite du rotor jusqu’à 30 %, et les différences 

entre les zones reculantes/avançantes ainsi que les effets de compressibilité [26]. D’un autre côté, 

l’aile accroît la stabilité de l’appareil, et facilite son pilotage tout en augmentant la charge acceptable. 

Ce montage maximise donc l’endurance de l’appareil et les performances en vol d’avancement, avec 

une puissance nécessaire au vol à grande vitesse réduite d’environ 25 %. 

 

Des exemples d’hélicoptères avec aile sont le Lockheed AH-56 Cheyenne, développé à la fin 

des années 1960 pour élargir la flotte de l’armée américaine, ou le McDonnell XV-1 

« Convertiplane » qui a vu le jour dans les années 1950 et a atteint une vitesse de 325 km/h en 1956. 
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Outre l’ajout d’ailes latérales, la spécificité du Convertiplane vient du remplacement de l’hélice de 

queue par une double queue symétrique terminée par une aile pour assurer la stabilité de l’aéronef.  

 

Cet appareil a aussi la particularité d’être doté de deux modes de fonctionnement : en mode 

« avion » le rotor principal fonctionne en autogyre et l’avancement est obtenu par l’hélice située à 

l’arrière du fuselage. Dans ce mode de fonctionnement, la mise en place d’un anti-couple n’est pas 

nécessaire. En mode « hélicoptère », le fonctionnement est proche de celui de l’hélicoptère hybride 

qui sera détaillé dans le §2.3.5. 

 

    

Figure 2.12 - Lockheed Cheyenne AH-56 (gauche) et McDonnell XV-1 Convertiplane (droite) 

 

Cependant, l’ajout d’une aile augmente considérablement la masse de l’appareil et la traînée 

induite du corps de l’appareil est jusqu’à 25 % plus importante. De plus, le dimensionnement du rotor 

doit être repensé car 1) son ralentissement entraîne une augmentation du chargement des pales, et 2) 

des interactions aérodynamiques importantes prennent place [27]. L’interaction principale concerne 

le sillage du rotor qui induit une force verticale descendante sur l’aile placée directement en dessous. 

La modification de l’angle d’incidence de l’écoulement diminue la portance de l’aile et doit être 

compensée par une poussée plus importante, ce qui génère une augmentation de la puissance 

nécessaire au vol à basse vitesse. Ces interactions sont maximales sous la pale avançante du rotor, et 

engendrent une perte d’efficacité locale du rotor.  

 

Cependant les interactions rotor/aile diminuent avec la vitesse d’avancement jusqu’à 

n’engendrer que 1 % de pertes à vitesse de croisière, où une légère augmentation locale de la poussée 

du rotor au-dessus de l’aile est observée. Des études paramétriques [28], [29] ont ainsi montré que la 

part idéale de portance assurée par le rotor est de 6 % à 8 % quelle que soit la surface de l’aile.  

 

En conclusion, cette configuration accroit les performances de l’aéronef à grande vitesse, mais 

compromet la qualité de vol stationnaire et à basse vitesse. Ces limites peuvent être soulevées en 

remplaçant les ailes fixes par des ailes à incidence variable équipées de volets afin d’augmenter la 

traction et de diminuer la puissance nécessaire à chaque situation de vol.  
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2.3.3. Tilt rotors et hélicoptères tandem 

Le tilt rotor (Figure 2.13) est un véritable hybride entre un hélicoptère et un avion. Grâce à ses hélices 

orientables, l’appareil fonctionne comme un hélicoptère classique doté de deux rotors sustentateurs à 

basse vitesse. L’orientation des propulseurs permet d’ajouter une composante horizontale à la vitesse. 

Une fois les propulseurs placés dans un plan horizontal, l’aéronef est assimilable à un avion : l’aile 

assure la portance de l’appareil, et les hélices génèrent la propulsion.  

 

Grâce à cette capacité, le tilt rotor est l’ADAV atteignant les vitesses les plus élevées tout en 

ayant une charge utile bien supérieure aux hélicoptères conventionnels, ce qui rend ce montage idéal 

pour les missions longues. Par exemple, le Bell V-280 Valor, dernier tilt rotor développé pour l’armée 

américaine, atteint des vitesses allant jusqu’à plus de 560 km/h avec une endurance inégalée. La 

NASA a aussi développé un tilt rotor de grande dimension dont l’objectif est de remplacer les avions 

classiques sur des vols régionaux [30], [31]. Le LCTR2 (Large-Civil Tilt Rotor 2) est ainsi optimisé 

pour transporter 90 passagers sur plus de 1800 km à une vitesse de 550 km/h. 

 

Cependant c’est aussi la configuration la plus complexe et la plus coûteuse, aussi bien à la 

conception qu’à l’utilisation avec une puissance nécessaire au vol jusqu’à trois fois supérieure à celle 

des hélicoptères classiques. Des interactions fortes apparaissent aussi entre les rotors et l’aile pour 

toutes les conditions de vol [32]. De plus, ses performances basse vitesse sont fortement dégradées 

[33], ce qui rend le tilt rotor peu adapté pour les missions comprenant de longues périodes de vol 

stationnaire. 

 

     

Figure 2.13 - Bell Boeing V-22 Osprey (gauche) et Bell V-280 Valor (droite) 

 

D’un autre côté, l’hélicoptère tandem (Figure 2.14) présente des performances intéressantes à 

basses et grandes vitesses [34]. Cette configuration est principalement utilisée en tant qu’hélicoptère 

cargo car sa charge admissible est considérablement supérieure aux autres configurations. Les deux 

rotors contrarotatifs alignés permettent une stabilité longitudinale maximale, et un anti-couple 

naturel.  
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Comparés aux hélicoptères classiques, les configurations tandem demandent une puissance 

inférieure en vol stationnaire mais créent des effets de sol plus importants [35]. Contrairement aux 

autres configurations, les interférences de l’hélicoptère tandem sont majeures à grande vitesse : lors 

des vols d’avancement, les flux créés par le rotor avant sont aspirés par le rotor arrière. En cas de 

chevauchement, ces interactions engendrent une augmentation des performances du rotor avant (si 

celui-ci est situé au-dessus du rotor arrière) et une perte de traction et de couple du rotor arrière. Dans 

ce cas, des variations asymétriques de chargement des pales ainsi qu’une augmentation de la vitesse 

axiale et une accélération des sillages de bout de pales sont observées sur le rotor arrière. Les 

interactions engendrent aussi une fusion des tourbillons des rotors avant et arrière, créant des 

tourbillons présentant une vorticité et un diamètre plus important. Ces interférences peuvent être 

limitées en augmentant la distance entre les rotors au prix d’un encombrement plus important, ou en 

surélevant l’un des deux rotors. Des tourbillons liés au cisaillement sont aussi observés, 

principalement sur le rotor arrière malgré des vitesses horizontales inférieures à celle générées par le 

rotor avant. 

 

  

Figure 2.14 - Bristol Type 192 Belvedere (haut, gauche), Boeing CH-47 Chinook (droite) 

 

Certaines configurations proposent de coupler des rotors tandems avec une aile pour 

augmenter les capacités de vitesse, de masse et d’endurance de l’hélicoptère. En effet, la NASA a 

développé un hélicoptère tandem capable de transporter jusqu’à 120 passagers sur une distance de 

2200 km à une vitesse de 650 km/h (Figure 2.15).  Comme pour les configurations à aile de portance 

simple, le rapport idéal de partage de la portance entre les ailes et le rotor a été étudié [36] : les 

performances de l’aéronef sont maximisées lorsque le rotor assure 6.8 % de la portance en vol 

d’avancement. Cette étude a aussi montré que les qualités de vol stationnaire du montage restent 

excellentes avec une figure de mérite de 0,73. 
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Figure 2.15 - Hélicoptère tandem à forte charge admissible (NASA) 

 

Les tilt rotors et les hélicoptères tandems sont composées de deux voilures tournantes de 

grande dimension qui entraînent une augmentation de puissance de vol, et des transmissions 

complexes. Pour les deux configurations, les interactions aérodynamiques rotor/rotor sont 

considérées faibles si la distance entre les deux éléments tournants est supérieure à 1,1 diamètre. A 

cette condition, le tilt rotor est le montage qui présente le moins d’interférences rotor/rotor. 

 

En vue de minimiser les interférences entre le sillage rotor et la voilure, les hélicoptères 

tiltwing ont été développés dès les années 1960 (Figure 2.16 gauche) mais n’ont jamais été produites 

à grande échelle. Avec le gain d’attrait des dispositifs électriques, de nouveaux appareils attirent 

aujourd’hui les regards (Figure 2.16 droite). Ces configurations électriques permettent de maintenir 

les capacités de vol stationnaire, tout en diminuant considérablement la trainée de l’appareil et les 

coûts de maintenance par rapport aux hélicoptères classiques. L’inclusion de l’aile dans le sillage des 

propulseurs permet de gagner en efficacité grâce à un recollement forcé de l’écoulement.   

 

Les hélicoptères électriques offrent cependant une autonomie limitée, ce qui justifie la 

recherche en cours autour des configurations hybrides thermiques/électriques : les phases de vol 

stationnaire ou vertical sont alimentées par l’énergie électrique, tandis que les moteurs thermiques 

assurent de la propulsion en vol d’avancement. Destinées à des missions de sauvetage, ces nouvelles 

configurations sont quatre fois plus rapides que les ambulances routières tout en diminuant les coûts 

d’opération de 10 % par rapport aux secours routiers. 

 

      

Figure 2.16- Canadair CL-84 (gauche) et Dufour Aerospace aErO3 (droite) 
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2.3.4. Hélicoptère coaxial  

De la comparaison de la manœuvrabilité à l’étude des performances en passant par les dynamiques 

de vol, les configurations classiques, coaxiales avec hélice de queue et hybrides ont été étudiées et 

largement comparées par K. Ferguson et D. Thomson [1]–[4]. 

 

La configuration coaxiale (Figure 2.17) est composée de deux rotors superposés contrarotatifs. 

Comparé aux configurations classiques et hybrides (HCH, Hybrid Compound Helicopter), 

l’hélicoptère coaxial (CCH, Coaxial Compound Helicopter) peut atteindre des vitesses plus 

importantes, et offre une finesse optimale à grande vitesse. Le CCH offre une manœuvrabilité 

exemplaire et une endurance accrue. L’étude menée par Ramasamy [37] en vol stationnaire a montré 

que ce montage améliore les performances du rotor supérieur de 9 %. Malgré une prise de position 

certaine et un manque de données publiques, des séries de tests menées par Sikorsky ont aussi 

souligné les performances de ces nouvelles configurations [38], [39].  

 

Cependant, ce gain de performance se fait au prix d’une demande en puissance accrue en vol 

d’avancement : les interactions rotor/rotor génèrent une augmentation de 20 % de la puissance 

nécessaire comparée à celle de deux rotors isolés. Le rotor inférieur présente une puissance majorée 

de 50 %, tout en ayant une diminution des performances nominales allant de 5 à 30 % en fonction 

des régimes de fonctionnement. Cette configuration compromet aussi les performances basse vitesse, 

ce qui la rend inapte à la réalisation de missions comprenant beaucoup de phases de vols stationnaires.  

 

    

Figure 2.17 - Kamov Ka-50 (gauche), et Kamov Ka-32A-12 (droite) 

 

2.3.5. Hélicoptère hybride 

La configuration hybride, ou full compound, est au centre de l’étude présentée dans ce manuscrit. Ce 

montage est constitué de propulseurs latéraux montés sur une aile (Figure 2.18). Compte tenu du sujet 

de l’étude, des références détaillées aux résultats issus de la bibliographie seront fait dans le 
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développement de ce manuscrit (§4). Cette section a donc pour objectif de présenter succinctement 

le fonctionnement des hélicoptères hybrides et les limites de ces appareils.  

 

De par les avantages qu’il présente, à savoir l’augmentation de la vitesse atteignable et de la 

manœuvrabilité entre autres, ce montage a été étudié aussi bien numériquement 

qu’expérimentalement [40], [41]. La première configuration hybride a été pensée par Konstantine 

Antonov en 1910 : le rotor principal, alors constitué de pales triangulaires, assure la sustentation et la 

direction de l’appareil tandis que des hélices latérales assurent la propulsion. Cependant cet appareil 

n’a jamais décollé en raison d’une puissance nécessaire au vol trop importante. Dès les années 1960 

un intérêt particulier a ainsi été porté à ces configurations, comme le montre l’étude expérimentale 

menée par l’U.S. Army Aviation Materiel Laboratories [42] qui s’intéresse aux interactions entre les 

voilures tournantes et avec les parties fixes du montage. Cette configuration est très efficace à 

moyenne et grande vitesse, comme le montre le record de vitesse fixé à 472 km/h par le X3 en juin 

2013. Un historique détaillé de l’évolution des hélicoptères hybrides a été proposé par Robb [43] et 

Hirschberg [44]. 

 

Cette section présente dans un premier temps les études menées sur des configurations dotées 

d’une aile classique. La deuxième partie est consacrée aux configurations dotées d’une ailé fermée, à 

savoir que le propulseur est supporté par une aile inférieure et une aile supérieure. Comme nous le 

verrons, la forme de l’aile a une influence non négligeable sur les performances du montage.  

 

   

Figure 2.18 - Airbus Helicopters RACER (gauche) et Eurocopter X3 (droite) 

 

Pour les configurations semblables au X3, l’aile assure jusqu’à 90 % de la sustentation et les 

hélices assurent l’intégralité de la propulsion à grande vitesse. Ainsi, la trainée et la puissance 

nécessaire au rotor sont minimisées pour ce cas de vol [45]. Dans cette configuration de vol, les 

interférences rotor/aile et rotor/propulseur sont négligeables. Cependant, le chargement de la pale 

avançante du rotor est soumis à des variations importantes et une portance négative apparait en bout 

de pale pour compenser le moment de roulis. Ces variations amplifient les angles de battements et les 

déformations structurelles liées [46]. Ce montage permet aussi un anti-couple très efficace, et offre 

une manœuvrabilité inégalée. Comparé aux configurations classiques et tilt [47], les hélicoptères 
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hybrides offrent des performances intermédiaires alliant l’efficacité à grande vitesse à de bonnes 

capacités de vol stationnaire. 

 

Cependant, les HCH à ailes classiques sont soumis à des interactions très importantes à basse 

vitesse [1]. L’aile et l’hélice étant alors situées dans le sillage du rotor, elles influent sur le 

développement de l’écoulement et modifient les performances du rotor qui assure alors l’intégralité 

de la sustentation. Ainsi, le sillage des propulseurs diminue l’angle d’attaque local de l’écoulement 

sur le rotor, engendrant une baisse de poussée locale. Malgré la présence d’ailes qui atténuent ces 

effets, le souffle rotor modifie fortement les conditions de l’écoulement en amont de l’hélice, surtout 

à basse vitesse. Cette caractéristique entraîne la création de moments de flexion importants qui 

peuvent mener à une usure anticipée du montage. Des pertes d’efficacité des propulseurs allant 

jusqu’à 4 % et des fluctuations importantes sont aussi observées en fonction de la configuration. Les 

interactions rotor/propulseur étant au cœur de cette étude, elles seront étudiées plus en détail dans la 

suite de ce manuscrit (§4 et §5). 

 

Les interférences propulseur/aile ont aussi été investiguées [48]. La mise en rotation de 

l’hélice modifie l’angle d’attaque de l’écoulement sur l’aile, engendrant un gain de portance local qui 

dépend du sens de rotation de l’hélice. Parallèlement, l’aile influe sur le développement du flux autour 

du propulseur et modifie son comportement aérodynamique en modifiant l’angle d’attaque local. Ces 

interférences sont négligeables comparées à celles générées par le souffle du rotor, mais le 

déplacement du propulseur à l’extrémité de l’aile améliore les performances en profitant de l’énergie 

des tourbillons de bout d’aile pour limiter la traînée globale de l’appareil. Cependant, pour ce faire, 

le sens de rotation des hélices doit être choisi pour profiter de cette énergie. Afin de maximiser les 

performances de l’aile et du propulseur, spécialement pour les grandes vitesses, un placement du 

propulseur en amont de l’aile est à privilégier. Le travail de cette thèse étant centré sur les interactions 

rotor/propulseur, l’influence de l’aile sur les performances du montage ne serait pas regardée dans ce 

manuscrit. 

 

 

Le RACER (RApid and Cost-Effective Rotorcraft), développé par Airbus Helicopters dans le 

cadre du projet européen Clean Sky 2, est un appareil de classe moyenne offrant une vitesse de 

croisière de 410 km/h avec une autonomie de 740 km [49]. Cette configuration propose un 

fonctionnement différent du X3 avec des propulseurs pousseurs situés en aval de la nacelle [8], [50], 

[51]. De plus, ce prototype est doté d’ailes fermées. La suite de cette section a donc pour objectif de 

mettre en avant les variations de performances résultantes de ces modifications.   

 

En vol stationnaire, le propulseur droit du RACER est utilisé en mode inverse pour répartir 

l’anti-couple entre les deux hélices. Dans ce contexte, le sillage du rotor principal génère une 

augmentation de la poussée des propulseurs : l’hélice gauche voit ses performances majorées de 7 %, 

et celle de droite subit une augmentation de poussée de l’ordre de 25 %. En parallèle, bien que la 
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poussée totale du rotor reste inchangée, sa distribution est modifiée par les interactions 

propulseur/rotor : la succion en amont du propulseur engendre une perte de portance locale, tandis 

que le blocage assuré par le sillage du propulseur fait émerger un gain de portance sur le disque rotor. 

Une variation du chargement des pales plus importante qu’en vol de croisière est aussi observée sur 

les deux propulseurs à chaque révolution de rotor.  

 

D’un autre côté, les ailes empêchent le développement des interactions rotor/propulseur 

bénéfiques. Ainsi, lors de l’ajout des ailes sur le montage, une perte de poussée d’environ 8 % est 

mesurée sur le propulseur gauche. Des phénomènes de décrochage sur les bords d’attaque et de fuite 

de l’aile réduisent l’efficacité aérodynamique. La mise en place d’une aile fermée diminue les 

interactions rotor/aile et augmente considérablement la portance de l’aile inférieure, mais la force 

descendante exercée sur l’aile supérieure est plus importante que pour les configurations classiques. 

En parallèle, les interactions aile/rotor augmentent la poussée du rotor de 2 %. Cependant 

l’écoulement non homogène créé par le rotor diminue la portance de l’aile située sous la pale 

avançante. Les interactions aile/propulseur engendrent une perte de portance du propulseur situé sous 

la pale avançante de l’appareil, mais aucun effet notable n’est observé pour le propulseur droit. En 

parallèle les deux propulseurs génèrent une force verticale descendante sur les ailes. Cet effet est 

fortement inhomogène du côté droit où le propulseur souffle sur l’aile. 

 

Le sillage du rotor génère aussi des efforts importants sur la queue de l’appareil, permettant 

l’émergence d’une force anti-couple favorable.  

 

Des études numériques ont été menée afin de déterminer l’influence des interactions sur les 

performances du RACER à grand paramètre d’avancement [52]. Dans ces conditions de vol, le sillage 

rotor engendre une perte de traction sur la partie supérieure des propulseurs ainsi que des fluctuations 

de chargement importantes. La mise en place de l’aile bloque le développement du sillage rotor, ce 

qui supprime les interactions bénéfiques prenant place sur la partie interne des propulseurs. 

L’influence du rotor sur le propulseur est plus marquée sous la pale avançante du rotor. En fonction 

de la configuration et du sens de rotation des hélices, les performances du propulseur sont augmentées 

jusqu’à 7 % en vol d’avancement : 1 % est dû aux interactions directes avec le rotor, et 6 % grâce à 

l’aile fermée qui modifie l’angle d’attaque de l’écoulement sur l’hélice et à l’ingestion des flux 

rotationnels contrarotatifs générés en bout d’aile. Réciproquement, la poussée du côté avançant du 

rotor est diminuée sous l’influence des propulseurs. En raison des grandes vitesses étudiées, l’effet 

de blocage des propulseurs n’est pas observé dans ces conditions de vol.  

 

Cette étude a montré que le rotor principal augmente de façon conséquente la portance de 

l’aile sous la pale avançante, en ne générant qu’une faible diminution de l’efficacité sous la pale 

reculante. En parallèle, les ailes permettent l’augmentation de la traction locale du rotor principal en 

amont de la nacelle, couplée à une diminution en aval sur la pale avançante. Une augmentation des 

performances de l’ensemble de l’aile inférieure est observée sous l’influence des propulseurs, tandis 

que le comportement de l’aile supérieure reste inchangé. Des études d’impact sur la queue de 
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l’appareil ont souligné l’émergence d’une force asymétrique résultante des interactions de l’ensemble 

du fuselage avec la queue. 

 

Une étude numérique de Thiemeier et al. [53] a été menée sur l’influence de l’angle de 

dérapage de l’hélicoptère complet en vol stationnaire. En fonction de l’intensité des vents, leur 

orientation engendre une grande modification des phénomènes d’interférence et du comportement 

aérodynamique de l’hélicoptère, comme le montre la Figure 2.19. Le développement du sillage du 

rotor est impacté, et son influence potentielle sur le propulseur modifiée. Ainsi, lorsque l’hélicoptère 

est soumis à un vent de face, son efficacité est optimale mais les angles de pas cycliques et collectifs 

nécessaires à la stabilisation de l’appareil sont maximaux. L’efficacité minimale est observée pour 

des vents latéraux à 120° et 90°. Une nouvelle fois, les interactions avec les tourbillons de bout de 

pale sont négligeables, mais l’influence du sillage rotor sur les performances de la machine est 

importante.  

 

       
 

Figure 2.19 - Distribution du coefficient de force normale sur le disque du rotor en vol stationnaire (gauche)  

et avec un vent à 120° (droite) [41] 

 

En conclusion, la configuration hybride présente de meilleures performances basse vitesse 

que l’hélicoptère coaxial malgré des interférences fortes. De plus, la charge admissible est augmentée, 

la manœuvrabilité facilitée, et le plafond de vol stationnaire est supérieur. L’optimisation par 

conception des nouvelles générations permet ainsi de conserver les qualités de vol stationnaires des 

hélicoptères classiques, tout en augmentant les performances en vol d’avancement. Cette 

configuration offre donc un compromis efficace entre les configurations classiques et les tiltrotors, et 

est particulièrement adaptée pour des missions de transport de charge comprenant à la fois des phases 

d’avance rapide et des phases de vol stationnaire.  
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De nombreuses études numériques ont été conduites pour quantifier les interactions entre le 

rotor, le fuselage, les propulseurs, l’hélice de queue et l’aile. En revanche, peu d’études 

expérimentales sont disponibles à ce jour. Les données numériques disponibles à ce jour n’ont donc 

pas été validées par des mesures. Ces travaux ont donc pour but d’étudier expérimentalement les 

interactions rotor/propulseur pour différentes configurations de vol. 

 

 En parallèle, aucune étude n’a été menée à ce jour pour étudier les performances du montage 

pour différentes positions du propulseur. Cette thèse permettra donc de souligner l’influence de la 

position du propulseur sur le développement de l’écoulement autour de l’appareil. Des mesures 

d’efforts et de vitesse dans le champ permettront ainsi de souligner les variations de performances 

des éléments tournants, et d’en identifier les causes. 

 

Des combinaisons des configurations présentées précédemment sont aussi en cours de 

développement (Figure 2.20). Parmi ces aéronefs, le Sikorsky/Boeing SB-1 Defiant, allie deux rotors 

coaxiaux et un propulseur de queue. Cette configuration, destinée à équiper les armées américaines 

d’ici 2030, présente des performances grande vitesse exceptionnelles, mais des interactions entre les 

trois rotors importantes. 

 

    

Figure 2.20- Sikorsky / Boeing SB-1 Defiant (gauche) et Sikorski S97 (droite) 

 

2.4. Conclusion 

Les hélicoptères sont aujourd’hui de plus en plus utilisés, aussi bien pour des applications civiles que 

militaires. Contrairement aux avions, les appareils à voilure tournante sont capables d’effectuer des 

vols stationnaires ainsi que des atterrissages et décollages verticaux qui permettent l’accès à des zones 

étroites et la réalisation de missions variées. Cependant, les configurations actuelles présentent des 

limites parmi lesquelles la vitesse maximale atteignable bien inférieures à celles des avions.  

 

Ainsi, les hélicoptères hybrides présentés dans ce paragraphe améliorent grandement les 

performances de ces aéronefs à grande vitesse, tout en augmentant la charge acceptable. Plusieurs 

configurations ont été détaillées. Le montage à aile simple est le moins couteux. Il présente de très 

bonnes performances à grande vitesse, mais compromet les performances de vol stationnaire.  
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Des configurations comprenant plusieurs rotors principaux ont aussi été présentées. Le tilt 

rotor est le montage permettant d’atteindre les vitesses les plus élevées, mais les capacités de vol 

stationnaires en sont fortement impactées. Cette configuration permet aussi de maximiser le 

chargement acceptable, au prix d’une complexité mécanique et d’un coût de production et de 

fonctionnement très élevés. L’hélicoptère tandem offre de bonnes performances sur toute l’enveloppe 

de vol, et permet d’augmenter considérablement la charge transportable. Cependant, pour ces deux 

configurations, la mise en place de deux rotors de grande dimension génère des interactions très 

importantes. Afin de limiter les effets néfastes, une distance supérieure ou égale à 1,1 diamètre doit 

être observée entre les deux rotors. 

 

L’hélicoptère coaxial a été l’une des premières configurations développées au début du 

XXème siècle. Cette configuration offre une adaptabilité exemplaire en mission. Cependant, les 

interactions rotor/rotor sont très importantes et génèrent des pertes de performances et une 

augmentation de la demande en puissance pour tous les cas de vol. Enfin, l’hélicoptère hybride offre 

un compromis efficace entre performances à grande vitesse et conservation des qualités de vol 

stationnaire.  

 

Cependant, la complexité des appareils est augmentée, multipliant les interactions 

aérodynamiques qui altèrent les capacités de vol et engendrent une majoration importante de la 

puissance nécessaire au vol. Ce chapitre a souligné l’importance des interactions sur les performances 

de ces configurations. Dans ce cadre, l’étude des interactions et l’optimisation des configurations sont 

essentielles pour maximiser l’adaptabilité des hélicoptères hybrides. De nombreuses études 

numériques ont été menées pour caractériser les interactions entre les différents éléments, mais peu 

d’approche expérimentale ont été présentée à ce jour. Cette thèse a donc pour objectif de lever cette 

limite en caractérisant expérimentalement les performances des éléments rotatifs en fonction des 

conditions de vol. Différentes configurations seront explorées afin d’identifier l’influence de la 

position du propulseur sur les performances du montage. 

 



 

 

 

37 

 

  



 

 

 

 

 

38 

 

3. Moyens et méthodes 

3.1. Le banc INTROH 

Le banc INTROH (INTeractions ROtor Hélice) a pour but d’améliorer la compréhension des 

interactions aérodynamiques complexes qui prennent place entre les éléments tournants des 

hélicoptères grande vitesse. Il est composé d’une maquette de l’hélicoptère Sud Aviation SA365 

DAUPHIN et d’une hélice propulsive initialement développée pour des activités de modélisme. Des 

études ont été menées sur l’hélicoptère isolé [54], [55], mais aucune étude expérimentale incluant le 

propulseur n’a été conduite à ce jour. Cette étude vise à créer une base de données d’essais afin 

d’identifier les caractéristiques des composants isolés et l’influence des interactions sur leurs 

performances.  

 

3.1.1. DAUPHIN 365N 

Les essais ont été conduits avec une maquette motorisée de l’hélicoptère DAUPHIN 365N à l’échelle 

1/7,7 (Figure 3.1 et Figure 3.2). Cette maquette a été conçue et fabriquée à l’ONERA dans les années 

1980. Comme détaillé dans la suite de cette section, ce montage est capable de transcrire les 

phénomènes observés sur les hélicoptères de taille réelle grâce à une géométrie très détaillée et 

réaliste. Cette maquette a été largement étudiée à l’ONERA : entre autres, des caractérisations des 

phénomènes vibratoires propres, des pressions stationnaires et instationnaires, et des interactions 

rotor/fuselage ont été conduites [55], [56].  

 

 

Figure 3.1 - Maquette DAUPHIN montée en veine 
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Figure 3.2 - Schéma de la maquette DAUPHIN 365N 

 

Le fuselage est composé de fibre de verre, et équipé d’un panneau amovible permettant l’accès 

à l’intérieur de la maquette afin de vérifier l’état des organes internes (prises de pression, capteur de 

température, …). L’hélicoptère mesure 1,467 m de long, 0,417 m de large et 0,456 m de haut. Un mât 

support rehausse l’hélicoptère jusqu’à une hauteur de 1,2 m.  

 

Le rotor est entièrement articulé et équipé de quatre pales rectangulaires en fibre de verre dont 

les caractéristiques sont les suivantes : profil OA209, corde de 0,05 m, et angle de torsion linéaire de 

-16°/m. Le rotor a un diamètre de 1,5 m, soit une surface de disque de 1,7671 m² avec une solidité de 

0,085, et est incliné de 4° vers le nez de l’appareil (à piquer). 

 

La tête rotor est formée d’un plateau cyclique équipé de vérins et de capteurs associés à un 

système de recopie de pas permettant le contrôle des angles de pas cycliques et collectifs afin 

d’assurer le pilotage de l’hélicoptère comme en conditions réelles. La vitesse de rotation nominale du 

rotor est de 1272 tr/mn, ce qui correspond à une vitesse en bout de pale de 𝑉𝑡𝑖𝑝 = 100 𝑚/𝑠. Compte 

tenu des limites expérimentales, la vitesse de rotation réelle lors des essais est de 1100 tr/mn, ce qui 

correspond à une vitesse en bout de pale de 86 m/s. Le sens de rotation est défini tel que la pale 

avançante est située à gauche de l’appareil, sens pilote.  

 

L’ensemble mécanique est composé de : 

 

– Un mât rotor en similitude géométrique fonctionnelle avec le sphériflex du SA365 

comprenant un arbre creux, et un moyeu quadripale (Figure 3.3) ; 
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– Un ensemble motoréducteur composé d’un moteur à fréquence variable FV76 offrant une 

puissance de 4 kW pour une vitesse de rotation maximale de 1400 tr/mn, et d’un réducteur 

à renvoi d’angle avec un rapport de réduction de 1/8 muni d’une roue libre ; 

 

– Une platine de liaison entre le mât support, la motorisation, le mât rotor et le fuselage de 

la maquette ; 

 

– Une instrumentation constituée d’un collecteur tournant 6 voies permettant de mesurer les 

angles de battement, traînée, et pas, et une piste potentiométrique pour mesurer l’incidence 

de la maquette (Figure 3.4).  

 

 

 
 

Figure 3.3 - Vue d’un vérin équipant la tête rotor (gauche) et schéma d’implantation des vérins (droite) 

 

 
 

 

 Capteur de battement (Pale N°1) Capteur de trainée (Pale N°2) Capteur de pas (Pale N°2) 

Figure 3.4 - Photographies des capteurs intégrés à la tête rotor 

 

Les efforts sont mesurés à l’aide d’une balance 6 composantes (D91) dont les caractéristiques 

sont détaillées dans la Figure 3.5. Le centre de réduction des efforts de la balance est situé à dz = 

+218 mm, et est confondu avec le centre géométrique de la maquette. L’ensemble des ponts de la 

balance sont reliés à une alimentation commune sous une tension de 4,00 Volts. Une fausse-balance 

non équipée et non usinée permet d’effectuer des tests préliminaires sans compromettre la balance 

D91. La balance et la fausse-balance sont insérées dans le mât support de l’hélicoptère.  
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 Fx Fy Fz Mx My Mz 

Gamme de mesure (N ou N.m) ±250 ±200 ±2000 ±48 ±60 ±60 

Figure 3.5 - Balance D91 et son étendue de mesure 

 

Les vibrations sont enregistrées grâce à deux accéléromètres mono-axes situés selon �⃗� et 𝑧. 

La maquette est équipée de 2 capteurs magnétiques compte-tour pour le moteur et pour le mât-rotor. 

Afin de suivre l’évolution de la température du moteur et d’empêcher qu’elle ne dépasse les 80°C 

sous peine de détériorer ce dernier, une sonde de température PT100 est positionnée sur la face 

extérieure du moteur. Un système de vidéo-surveillance est mis en place pour vérifier le bon 

fonctionnement de l’installation.  

 

Des prises de pression pariétales sont implantées sur le fuselage afin de mesurer l’influence 

des interactions sur les parois de la maquette. Un scanner de pression multivoie miniature MPS 4264 

est utilisé pour l’acquisition. Ce boitier permet la capture de pression allant jusqu’à 8 pouces de 

colonne d’eau, soit 1991 Pa à une fréquence maximale de 2500 Hz. Il a été choisi de ne pas 

synchroniser ces mesures avec la rotation du rotor pour capturer des phénomènes moyens. La 

précision de mesure est de ± 0,15 % de la pleine échelle, soit 3 Pa. Pour cette étude, 60 prises de 

pression dont l’emplacement est spécifié dans la Figure 3.6 ont été intégrées à la maquette.  

 

 

Figure 3.6 - Implantation des prises de pression sur la maquette DAUPHIN 
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Deux zones principales sont étudiées : la première zone est située sur le nez de l’appareil, et 

souligne l’influence du souffle rotor et de la vitesse d’avancement sur le fuselage. Cette partie de 

l’analyse est donc aussi applicable à des configurations conventionnelles. La deuxième région 

d’intérêt est située sur les côtés de l’appareil, derrière l’hélice. L’influence couplée du sillage de 

l’hélice et de celui du rotor sera ainsi mesurée pour les différents cas de vol. L’implantation des prises 

à gauche et à droite de l’appareil permettra de vérifier la symétrie des champs de pression en fonction 

de la position du propulseur.  

 

L’ensemble de l’étude est conduit dans des conditions atmosphériques standards dont les 

variations sont mesurées. Compte tenu des faibles écarts de densité d’air observés (de l’ordre de 1,2 

% pour une journée complète d’essais), aucune correction n’est apportée. 

 

Le Tableau 3.1 propose une comparaison des caractéristiques expérimentales et réelles pour 

le Dauphin 365N. Le vol expérimental est conduit à 19 m/s avec une vitesse de rotation de 1100 

tr/mn. Le vol réel est réalisé dans des conditions moyennes : vol à 300 km/h à 1000 m avec une vitesse 

angulaire de 360 tr/mn. Il peut être noté que la similitude expérimental/réel est visée sur le chargement 

adimensionné. Compte tenu du changement d’échelle, les nombre de Reynolds et de Mach sont 

environ 10 fois moins importants expérimentalement. Pour pallier ces limites, des modules peuvent 

être implémentés sur la maquette pour forcer la transition laminaire/turbulent.  

 

PARAMETRE EXPERIMENTAL REEL 

Re (fuselage) 
9. 10

6

 178. 10
6

 

Re (bout de pale) 
5. 10

6

 55. 10
6

 

Mach (fuselage) 0,06 0,3 

Mach (bout de pale)  0,25 0,64 

Z̅ 14,5 14 - 15 

Tableau 3.1 - Comparaison des caractéristiques expérimentales/réelles du Dauphin 

 

Des études de précision des systèmes de mesures du rotor principal ont été conduites. Une 

analyse statistique des résultats a souligné la bonne répétabilité des mesures, à l’exception de la 

capture de la position des tourbillons en bout de pale où des divergences apparaissent. Un équilibrage 

du rotor inégal entre les différents essais a aussi été souligné, engendrant des interactions 

pales/tourbillon légèrement différentes. Les tourbillons de bout de pale n’étant pas au centre de 

l’étude, la maquette utilisée offre donc une représentativité et une précision suffisante. 

 

En outre, à la lumière des essais préalablement conduits, une attention particulière est portée 

à l’équilibrage statique du disque rotor pendant les phases préparatoires des essais dont les résultats 
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sont présentés dans ce mémoire. Afin d’assurer la précision des essais, l’angle de battement de chaque 

pale de l’hélicoptère est étalonné préalablement. Un réglage correct assure que chaque pale soit dans 

le même plan, ce qui limite les vibrations, les efforts parasites et le bruit lors de mesures. Pour 

effectuer la calibration, les pales ont été colorées selon le schéma présenté en Figure 3.7. Un 

stroboscope et une caméra haute vitesse sont couplés pour capturer le positionnement de chaque pale, 

et valider l’équilibrage du rotor. 

 

 

Figure 3.7 - Coloration des pales pour assurer la calibration du rotor principal  

 

Par le passé, des campagnes de mesures ont été conduites à l’ONERA afin de déterminer les 

caractéristiques dynamiques de la maquette, notamment la détermination des zones de 

fonctionnement critiques. Des mesures de pressions stationnaires et de pesées ont également été 

réalisées, et l’utilisation de la visualisation pariétale a illustré les frottements qui s’appliquent sur 

l’hélicoptère isolé dans différentes conditions. A travers ces études, la maquette à échelle réduite du 

DAUPHIN 365N a montré sa capacité à reproduire les performances d’un appareil réel.  

 

3.1.2. Hélice propulsive  

Dans le cadre de ce travail, un propulseur a été ajouté au montage pour étudier les nouvelles 

configurations d’hélicoptère (Figure 3.8). Deux profils d’hélice ont été étudiés : APC 11x09-4 et 

11x06-4, tous deux initialement développés pour des activités de modélisme. Afin de garder un ratio 

géométrique similaire à celui de l’Eurocopter X3 entre le rotor et le propulseur, le diamètre de l’hélice 

est de 0,28 m (11 in) pour une vitesse de rotation maximale de 10 000 tr/mn. La seule différence entre 

les deux hélices est l’angle de calage fictif des pales (respectivement 9° et 6°). Le propulseur est doté 

de quatre pales. L’hélice est mise en rotation grâce à un moteur électrique d’aéromodélisme de la 

marque SCORPIO (référence SII-5525-210KV), piloté grâce à un module de contrôle électronique 

de la vitesse (Electronic Speed Control, ESC) dont la puissance est assurée par une alimentation à 

courant continu AMETEK capable de fournir une puissance de 10 kW. L’hélice et sa motorisation 

sont montées sur un portique mobile offrant 3 degrés de liberté : le déplacement vertical est motorisé 

afin d’assurer la sécurité du montage pendant les essais, et éventuellement d’effectuer des essais 

dynamiques. Les déplacements horizontaux manuels permettent d’adapter la position de l’hélice à la 

configuration testée. 
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Figure 3.8 - Propulseur APC 11x09-4 (sans cône ni carénage) 

 

Un cône a été conçu et placé sur le bout de l’arbre dans le but d’obtenir un écoulement plus 

homogène en amont et de maximiser l’efficacité aérodynamique de l’hélice, à l’image des hélices 

utilisées sur les hélicoptères à taille réelle. Un carénage a été installé autour de l’ensemble 

moteur/balance pour fluidifier l’écoulement en aval, et découpler l’effet du sillage de l’hélice des 

mesures des caractéristiques aérodynamiques. Le carénage est formé de deux demi-coquilles qui 

permettent un ajustement précis sur le montage. Les effets du cône et du carénage sont discutés lors 

de la caractérisation exhaustive des performances du propulseur (§8.1). 

 

Lors des essais, la température pariétale de la balance est mesurée à l’aide d’une sonde de 

température de type PT100. Un compte-tour magnétique à effet Hall équipe la maquette afin de régler 

en temps réel la vitesse de rotation de l’hélice avec une précision de ±30 tr/mn. Lors de la campagne 

sur le propulseur isolé, les mesures d’efforts sont réalisées à l’aide d’une balance 6 composantes 

MC3A de marque AMTI, et dont les caractéristiques sont présentées dans le Tableau 3.2. Cette 

balance compacte permet le découplage effectif des différentes voies de mesure grâce aux 

caractéristiques suivantes : non-linéarité de ±0,2 % à pleine échelle, et sensibilité transverse inférieure 

à 2 %. Le MC3A est associé à un conditionneur GEN5 qui permet de contrôler les gains et les tensions 

d’alimentation du capteur, et d’obtenir des signaux analogiques possédant des caractéristiques 

satisfaisantes pour une acquisition via un système d’acquisition NI (National Instruments). 

 

 Fx Fy Fz Mx My Mz 

Effort maximal (N ou N.m) 100 100 440 11 11 6 

Sensitivité (
µ𝑉

𝑉. 𝑁⁄  ou 
µ𝑉

𝑉. 𝑁𝑚⁄ ) 5,4 5,4 1,35 265,5 265,5 121,4 

Tableau 3.2 - Caractéristiques de la balance MC3A 

 

Pour répondre au mieux aux caractéristiques observées lors de la campagne préparatoire et 

pour faire suite à la casse de la première balance, la balance équipant l’hélice propulsive a été 
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remplacé pour les mesures sur le montage complet. La nouvelle balance choisie est fournie par 

FUTEK, et ses caractéristiques sont détaillées dans la Figure 3.9. Ce module fait en aluminium est 

compensé en température pour des fonctionnements de 15 °C à 72 °C, avec une incertitude de 0,01 

% de la charge par °C. Lors de la caractérisation du propulseur isolé, une variation de température 

maximale de l’ordre de 10 °C a été mesurée à la suite d’un fonctionnement continu de 2 h. 

L’incertitude lors de la compensation en température est donc d’environ 0,1 % pour les cas les plus 

défavorables. 

  

 

 

Figure 3.9 – Vue (haut) et caractéristiques techniques (bas) du nouveau capteur de force de la partie hélice 

 

Le système composé de jauges de déformation offre de bonnes performances avec une non-

linéarité de ±0,25 %, une hystérésis de ±0,25 % et une non-répétabilité de ±0,25 % à pleine échelle. 

Ses petites dimensions permettent une intégration plus aboutie de la balance sur le montage via des 

pièces d’adaptation conçues sous SolidWorks (Figure 3.10). Ce capteur de force a été utilisé pour 

effectuer des mesures complémentaires sur le montage complet. Une chaine d’acquisition LabVIEW 

NI 9237 est utilisée pour le conditionnement.  

 

   

Figure 3.10 - Carénage du moteur et de la balance 2 axes vu du dessus (gauche) et de côté (droite) 
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3.1.3. Système d’acquisition 

Le système d’acquisition utilisé pour la balance six axes est basé sur du matériel National Instruments 

(NI). Il est composé d’un châssis SCXI-1000 contenant un module SCXI-1600 et trois modules SCXI-

1520. Le premier module assure le contrôle et l’acquisition de données grâce à des ports USB 16 bits 

capables d’acquérir à une fréquence de 200 kHz. Les modules SCXI-1520 contiennent chacun huit 

voies de conditionnement utilisées pour l’acquisition de capteurs nécessitant une tension 

d’alimentation. Des boîtiers SCXI-1314 connectent les différents signaux à acquérir. 

 

L’acquisition des données et la surveillance en temps réel sont assurées grâce au logiciel 

LabVIEW. Le post-traitement des mesures d’efforts est réalisé à l’aide d’un script développé sous 

Python. L’ensemble des mesures balance de cette étude sont effectuées pendant 30 secondes à une 

fréquence d’acquisition de 3000 Hz. 

 

Le système d’acquisition mis en place pour la balance deux axes utilise le CDAQ 9179 avec 

une fréquence maximale de 100 kHz. 

 

3.2. Soufflerie L2 

3.2.1. Dispositif 

La soufflerie basse vitesse L2 est une soufflerie de type Eiffel de grande dimension (Figure 3.11). 

Construite sur le site de l’ONERA de Lille en 1968, la soufflerie est utilisée pour des applications 

aéronautiques, navales et industrielles grâce à ses caractéristiques et à son large panel de mesures 

possibles. Sa structure est composée principalement de panneaux de bois stratifiés vissés sur des 

cadres en bois, et peints dans des couleurs mates pour faciliter l’utilisation de méthodes optiques de 

visualisation de l’écoulement. 

 

 

Figure 3.11 –Soufflerie subsonique L2 
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La soufflerie est installée dans un hall de 725 m² permettant une circulation libre du flux d’air 

sur les côtés et au-dessus de l’installation. Le fluide entre dans la section d’essai par un nid d’abeille 

dont les mailles mesurent 5 cm x 5 cm sur une longueur de 30 cm afin de laminariser l’écoulement et 

de limiter la dissipation d’énergie provoquée par la turbulence, tout en alignant l’écoulement dans la 

direction axiale de la soufflerie. Le nid d’abeille est nécessaire pour obtenir un écoulement homogène 

et constant en veine afin d’effectuer des mesures fiables et répétables. L’écoulement rencontre ensuite 

un convergent 2D en forme de quart d’ellipse de longueur 2,5 m et de largeur 1,5 m ayant un ratio de 

contraction de 2,2. Ce convergent permet une accélération de l’écoulement et une diminution de la 

turbulence. 

 

La veine mesure 2,4 m de hauteur, 6 m de largeur, et 12 m de longueur. En aval de la section 

d’essai, un diffuseur menant à une hauteur de 2,8 m est aménagé pour permettre l’insertion de 18 

moto-ventilateurs répartis en 3 lignes et 6 colonnes. Le diffuseur permet de ralentir la vitesse de 

l’écoulement avant les ventilateurs. Les ventilateurs sont alimentés par des moteurs électriques et 

contrôlés par un convertisseur de fréquence. Ils sont commandés par un automate programmable XBT 

capable de piloter chaque ventilateur individuellement ou de mettre en place des séquences faisant 

intervenir plusieurs entités. L’ensemble des ventilateurs fournissent une puissance totale de 125 kW, 

ce qui permet d’obtenir une vitesse maximale de 19 m/s en veine.  

 

La soufflerie opère à température et pression ambiante. La masse volumique de l’air est 

déterminée grâce aux mesures de pression atmosphérique, température ambiante et hygrométrie 

effectuées dans le hall de retour. Aucun système de refroidissement n’est utilisé, mais compte tenu 

des faibles vitesses impliquées, la hausse de la température ambiante ne dépasse pas les 5 °C par 

heure en fonctionnement continu à plein régime. Le passage de l’écoulement engendre un 

refroidissement efficace des moto-ventilateurs, permettant un fonctionnement optimal pendant 

l’intégralité de la campagne de mesure. 

 

Pour adapter le montage aux différents essais réalisés, un plateau tournant d’un diamètre de 

5,96 m est intégré au sol de la soufflerie. Son centre est situé 6,5 m en aval de la fin du convergent. 

L’angle de dérapage est fixé avec une précision de ±0,1°. 

 

En fonction de la vitesse de l’écoulement et de la géométrie testée, le profil de turbulence 

obtenu montre des valeurs allant jusqu’à 7,6 % proche des murs, et de l’ordre de 3 % en centre de 

veine. La couche limite a une épaisseur de l’ordre de 0,2 m. Le diamètre du rotor étant de 1,5 m, les 

effets de parois sont donc négligeables pour les configurations étudiées pendant ce travail. Cependant, 

un effet de la proximité du sol est anticipé lors des essais comprenant l’hélicoptère, du fait de la 

dimension et de l’orientation du rotor. Cette hypothèse sera vérifiée dans les chapitres 4 et 5. 
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3.2.2. Moyens de mesures 

Afin de caractériser l’écoulement incident sur la maquette, trois tubes de Pitot sont situés 1,95 m en 

aval du nid d’abeille. Pour cette étude, seul celui situé au centre de la veine a été utilisé car les 

interactions entre la maquette et les parois ont été prouvées faibles. Des mesures d’efforts et des prises 

de pression sont aussi installées directement sur les maquettes en fonction des besoins spécifiques. 

Les outils de mesures utilisés dans le cadre de cette étude ont été détaillés dans le paragraphe 3.1.1. 

 

Outre les mesures d’efforts et de pression, des visualisations et des mesures optiques peuvent 

être réalisées. La tomoscopie laser permet une analyse qualitative de l’écoulement, et peut être 

couplée aux mesures quantitatives pour affiner les observations et comprendre le comportement de 

l’écoulement. Cette méthode consiste à éclairer des particules de fumées selon un plan de lumière 

laser dans le but de mettre en avant les zones de turbulence, de tourbillons ou de décollement. Pour 

ce faire, une source laser est dirigée vers une lentille cylindrique, ce qui crée un écran de lumière de 

quelques millimètres d’épaisseur. Des particules de fumées blanches, fabriquées à partir d’un 

mélange d’eau et d’huile, sont dirigées sur la maquette grâce au transport de particules par le fluide. 

Les images sont alors enregistrées par une ou plusieurs caméras haute résolution.  

 

La visualisation par tomoscopie laser a été utilisée à des fins de communication dans cette 

étude (Figure 3.12). Cette approche a aussi permis de vérifier le comportement de l’écoulement 

notamment au niveau des interactions rotor/propulseur. Ainsi, même si les résultats des essais 

tomoscopiques n’ont pas été exploités lors du post-traitement, ces visualisations ont permis de valider 

les plans choisis pour la PIV. 

 

 

Figure 3.12 - Visualisation de l’écoulement autour de la maquette par tomoscopie 
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D’un autre côté, la soufflerie permet la réalisation de la PIV (Particle Image Velocimetry, ou 

Vélocimétrie par Image de Particules) afin de mesurer les champs de vitesse instantanés. Pour ce 

faire, le fluide est ensemencé de particules dites « traceurs », qui ont une masse suffisamment faible 

pour suivre la dynamique de l’écoulement sans perturber son développement. En soufflerie, un 

générateur de particules est mis en place afin de générer des gouttelettes d’huile d’olive de l’ordre du 

µm. L’acquisition est réalisée grâce à un montage similaire à celui de la tomoscopie : un laser est 

dirigé vers une lentille cylindrique pour créer une nappe laser qui illumine les traceurs. Ces images 

sont enregistrées par une ou plusieurs caméras. Cependant, alors que l’illumination est continue pour 

la tomoscopie, lors des applications PIV deux impulsions lasers sont émis à un intervalle de temps 

très faible : dans la soufflerie L2, l’intervalle de temps typique varie de 50 μs à 150 μs. Ce faible 

intervalle de temps permet de suivre les particules sur un faible intervalle d’espace. Ainsi, la 

comparaison des deux images instantanées permet d’extraire les deux ou trois composantes de la 

vitesse locale de l’écoulement. La technique et les plans de vue utilisés pour cette application sont 

détaillés dans le chapitre 4. 

 

Pour ces deux techniques de visualisation, la précision dépend de la sensibilité de la caméra 

et de la puissance du laser. Dans le cas de la PIV, la précision dépend aussi des méthodes de 

corrélations employées et de la taille de la fenêtre d’analyse. Les paramètres choisis pour cette étude 

seront détaillés dans le §4. Pour rendre ces deux analyses possibles, l’intérieur de la soufflerie est 

peint en couleur mate. 

3.3. Outils de calcul 

La symbiose des approches numériques et expérimentales permet d’obtenir des données plus 

complètes : en fonction de la méthode utilisée, l’étude numérique génère des résultats plus rapides ou 

plus précis, et permet de conduire des études sur des points de vol difficilement atteignables 

expérimentalement. En parallèle, l’approche expérimentale permet de valider et d’améliorer ces 

modèles grâce à des données physiques, et de réaliser un plus grand nombre de points d’étude une 

fois le montage mis en place. 

 

Cette thèse a pour objectif de mettre en avant l’utilité de cette complémentarité. Les résultats 

issus de deux approches numériques sont utilisés pour cette étude : une approche de sillage libre 

développée à l’ONERA (PUMA), et un ensemble logiciel développé par Eurocopter pour l’étude du 

comportement des hélicoptères (HOST). Des estimations extraites d’une approche CFD URANS 

(elsA, [57]) sont aussi exploitées lors de la préparation et de l’analyse des essais. Ces outils ont été 

largement employés depuis plus de 20 ans, notamment pour étudier les interactions aérodynamiques 

autour des hélicoptères [58]–[60]. Ces approches numériques sont présentées dans cette section. 

 



 

 

 

 

 

50 

 

3.3.1. PUMA 

Le premier outil numérique utilisé pour cette étude est PUMA (Potential Unsteady Methods for 

Aerodynamics), une méthode de sillage libre instationnaire. PUMA est particulièrement utilisé dans 

les phases de pré-design pendant lesquelles de nombreuses géométries doivent être testées 

rapidement, aussi bien pour des configurations fixes que pour des voilures tournantes. Cette approche 

simplifiée est basée sur un couplage entre le module cinématique et le module aérodynamique. 

 

Le module cinématique est basé sur une approche multi-corps rigide : la structure est 

composée de liens et d’articulations, sans déformations. La résolution du système est basée sur un 

algorithme récursif de Newton-Euler. 

 

Le module aérodynamique utilise un modèle de sillage libre couplé à une approche ligne 

portante. L’approche ligne portante permet de calculer la distribution de portance le long d’une pale 

grâce à des polaires 2D pouvant être issues de code URANS ou d’essais en soufflerie, ce qui permet 

de prendre en compte les phénomènes de compressibilité. Fondée sur la simplification de l’aile en 

une ligne située au quart de corde, cette approche inclus également une correction pour tenir compte 

de la flèche. La ligne portante modélisant l’aile est alors divisée en différentes sections (Figure 3.13).  

 

Cette théorie est particulièrement adaptée aux ailes de grand allongement, comme celles 

utilisées pour cette étude. Le sillage libre décrit l’évolution instationnaire du sillage modélisé par une 

surface de discontinuité potentielle, comme décrit dans la théorie de Mudry [61].  

 

 

Figure 3.13 - Maillage de la géométrie 3D d'une pale sous PUMA 

 

Basé sur le théorème de Kutta-Jukowski, le concept de circulation est introduit pour mieux 

prendre en compte de l’influence des sections avoisinantes. La circulation est définie comme 

l’intégrale curviligne de la vitesse du fluide le long d’une courbe fermée entourant la section : 

 

𝛤 =  ∮ 𝑉. 𝑑𝑙
𝐶

 

 

 La notion de circulation est plus largement expliquée dans l’ouvrage de Brian J. Cantwell 

sur l’aérodynamique appliquée [62]. Entre autres, l’auteur explique que les tourbillons sont générés 
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en réponse à la prévalence de la vorticité de la face supérieure du profil par rapport à celle créée sur 

la partie inférieure. Les étapes de formation du tourbillon sont aussi présentées en fonction de l’angle 

de dérapage, de la vitesse relative, de la dimension des sections, et des autres paramètres de la 

configuration. Ces tourbillons générèrent des efforts, et l’intégration des termes de circulation sur 

l’ensemble de la section permet de déterminer les coefficients de portance et de traînée du profil.  

 

Pour assurer un équilibre entre temps de calcul et précision des résultats, plusieurs 

discrétisations temporelles sont disponibles. La méthode multipôle à plusieurs niveaux (Multilevel 

Fast Multipole Method) est mise en place pour accélérer la résolution des systèmes d’équations des 

vitesses induites. 

 

Les paramètres utilisés lors de l’étude du propulseur isolé sont basés sur les bonnes pratiques 

usuelles mises en place à l’ONERA. En fonction des cas, 5 à 15 révolutions rotors sont calculées et 

3 à 5 tours rotors sont moyennées. Ces paramètres permettent dans la plupart des cas d’atteindre une 

convergence acceptable des efforts aérodynamiques. Pour certains cas à faible paramètre 

d’avancement ou avec des angles de dérapage spécifiques, une instabilité importante apparaît : les 

paramètres numériques sont alors modifiés pour stabiliser le calcul, ce qui peut affecter les résultats 

finaux. Ces résultats sont présentés et discutés plus en détail dans le §8.1.  

 

Bien que cette approche offre des résultats cohérents rapidement, certaines limites sont à 

souligner :  

1. La viscosité n’est pas prise en compte dans le sillage, 

2. L’approche n’est théoriquement valide que pour les ailes de grand allongement. 

 

En considérant que cette étude est conduite à faible vitesse (𝑉𝑚𝑎𝑥 = 19 m/s) avec des pales de 

grand rapport de forme, les limites listées ne remettent pas en question la viabilité de l’outil pour les 

applications choisies. De nombreuses études menées à l’ONERA ont démontré la validité de cette 

méthode pour les hélices et les rotors d’hélicoptères. Dans le cadre de cette étude, la validité des 

hypothèses de calcul est également vérifiée par la comparaison des résultats expérimentaux et 

numériques dans le chapitre sur la caractérisation du propulseur isolé (§8.1).  

 

Dans cette étude, le code CFD RANS elsA a été utilisé pour déterminer les données 

aérodynamiques des profils de pale, nécessaires à l’utilisation de PUMA, en considérant un ratio 

(𝑅𝑒
𝑀𝑎𝑐ℎ⁄ ) constant.  

 

Les résultats numériques ont permis de souligner l’importance de conduire une étude 

expérimentale sur le sujet, d’identifier les cas importants et de faciliter la mise en place des premiers 

essais.  
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Dans le cadre du groupe européen GARTEUR [63], une étude numérique caractérisant 

l’influence de la vitesse d’avancement sur les interactions rotor/rotor a été conduite avec elsA et 

PUMA [5]–[7]. Afin de simplifier les calculs et leur mise en place, les deux approches numériques 

ne prennent en compte que les disques rotor lors des études interactionnelles. Une hypothèse de 

couplage entre le rotor et le propulseur a été formulée. La validité de cette conjecture est vérifiée lors 

de la comparaison des données issues des caractérisations isolées avec les mesures sur le montage 

complet.  

 

Outre l’analyse des interactions aérodynamiques pour différents paramètres d’avancement, 

les avantages et inconvénients de deux approches ont été mis en lumière. En l’absence de phénomènes 

interactionnels forts, la méthode de la ligne portante offre des résultats satisfaisants tout en permettant 

une analyse sur un nombre de points plus important. L’approche URANS étant plus complète, elle 

sert cependant de référence pour la plupart des études. Des études avec des raffinements de maillages 

adaptatifs telles que celle conduites par Öhrle et al. [64] donnent des estimations complètes des 

interactions tridimensionnelles. Ces simulations permettent de comprendre les phénomènes 

physiques sous-jacents, mais ont des coûts de calcul trop importants pour la plupart des applications. 

D’autres approches [27] allient précision et rapidité de calcul, mais ne sont aujourd’hui pas encore 

utilisées à l’ONERA.  

 

3.3.2. HOST 

HOST (Helicopter Overall Simulation Tool, [65]) est un logiciel développé par Eurocopter, ONERA 

et DLR depuis 1994. Cet ensemble a été pensé dans l’objectif d’harmoniser les outils d’études 

aéromécaniques disponibles. HOST peut être utilisé à différents niveaux, allant du simple disque rotor 

à l’hélicoptère complet ou au tilt rotor par exemple. Le logiciel permet, entre autres, d’analyser les 

caractéristiques de vol, les performances, les efforts, les vibrations ou les lois de pilotage des 

hélicoptères dans toutes les phases de vol. 

 

Chaque simulation est réalisée en deux étapes : 1) l’étude de la cinématique et des paramètres 

de contrôle de l’appareil, et 2) l’étude des forces et de l’état d’équilibre résultants. Pour chaque calcul, 

une routine d’initialisation est conduite pour prendre en compte les conditions d’environnement, de 

mouvement, ou de forces extérieures pour n’en citer que quelques-unes.  

 

Le calcul des paramètres de vol est basé sur la représentation harmonique du mouvement et 

de l’état interne de la structure. La solution d’équilibre est obtenue à l’aide de la méthode de Newton. 

Cette solution est composée des paramètres à imposer (pas collectif, pas cyclique, …) et de 

paramètres à laisser libre pour atteindre les objectifs souhaités (environnement, mouvement, 

commandes initiales, …).  
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Les applications de cet outil sont nombreuses : calcul du chargement dynamique du rotor, 

étude de l’élasticité des pales, stabilité du rotor, …. HOST propose aussi un fonctionnement inverse 

pour lequel l’utilisateur détermine les paramètres de sortie (trajectoire, efforts, comportement du 

rotor, vitesse…) et les commandes nécessaires à la réalisation de ces objectifs.  

 

Dans cette étude, HOST a été utilisé pour déterminer les commandes de pas collectifs et 

cycliques à imposer au rotor principal pour atteindre les objectifs de vol fixés. Cet outil a donc permis 

de dérisquer les essais réalisés, et de faciliter la prise en main du banc. La corrélation entre les résultats 

numériques et les mesures expérimentales sur le rotor isolé est vérifiée lors de la préparation de la 

campagne sur le montage complet (§4.1). 
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4. Interactions aérodynamiques en position nominale 

L’objectif de ce chapitre est d’identifier les interactions aérodynamiques rotor/propulseur en position 

nominale, à savoir sur une configuration similaire à l’Eurocopter X3. Pour ce faire, des mesures 

d’effort ont été réalisées afin de quantifier les interactions en fonction de la configuration de vol. Des 

prises de pression ont aussi été installées sur le fuselage de la maquette pour relever l’évolution de la 

pression pariétale induite, entre autres par les interactions sur le corps de l’hélicoptère. Des mesures 

de champs de vitesse ont été conduites avec pour objectif de visualiser ces interactions 

aérodynamiques et d’expliquer les variations d’efforts observées. Les performances du propulseur 

isolé et du propulseur installé ont aussi été comparées pour souligner l’influence des interactions sur 

l’hélice. 

 

4.1. Préparation des essais 

4.1.1. Caractérisation vibratoire 

Afin de limiter les risques d’altération du montage, une caractérisation vibratoire exhaustive de la 

maquette en veine a été réalisée. Cette étude, qui n’est pas au cœur de la thèse, est ici présentée 

succinctement : des accéléromètres ont été placés sur le pied du mât support, sur le corps de la 

maquette et sur le fuselage (Figure 4.1). Un pot vibrant a été utilisé pour caractériser les modes de 

résonance jusqu’à 200 Hz. Des exemples de résultats sont disponibles dans les Figure 4.2 (déformée 

d’un mode) et Figure 4.3 (réponse à une sollicitation). 

 

 

Figure 4.1 - Installation pour la caractérisation vibratoire de l’hélicoptère en soufflerie L2 

 

Cette étude a permis d’identifier les vitesses de rotation à éviter pour conserver l’intégrité de 

la structure. Compte tenu de la longueur du mât support et des dimensions de l’hélicoptère, les modes 

de résonance sont nombreux et peuvent générer des phénomènes vibratoires importants menant à la 
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casse de certains composants fragiles tels que la balance aérodynamique. Dans ce cadre, un protocole 

expérimental strict a été instauré pour atteindre la vitesse de rotation nominale sans accrocher les 

fréquences de résonance identifiées. 

 

 

Figure 4.2 – Exemple de schéma des déformées du quatrième mode de résonance de l'hélicoptère 

 

  

Figure 4.3 – Exemple de réponse à une sollicitation latérale 

 

Sachant que le montage utilisé pour soutenir le propulseur lors de la caractérisation du 

montage complet est différent du montage mis en place pour le propulseur isolé, les modes de 

résonance identifiés sont modifiés. Une caractérisation vibratoire de la structure support du 

propulseur a été conduite pour mettre en avant les modes de résonance primaires. L’insertion ajustée 
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de la structure à l’intérieur de la soufflerie permet de rigidifier le support et donc de stabiliser le 

propulseur et de limiter les effets de résonance observés. L’utilisation d’un bras cylindrique 

remplaçant le bras rectangulaire permet aussi de stabiliser la structure et de limiter les effets 

vibratoires. Compte tenu de la rigidité du support, les modes de résonance du propulseur ne 

compromettent pas l’intégrité physique de la structure : seule la validité des mesures peut se trouver 

impactée. 

 

4.1.2. Essais conduits 

4.1.2.1. Mesures balance 

Le système d’axe utilisé pour les mesures d’efforts dans cette étude est présenté en Figure 4.4. L’axe 

�⃗� est l’axe longitudinal dans la direction du nez de l’appareil. L’axe latéral, �⃗�, est positif sur la droite 

de l’appareil sens pilote. L’axe vertical, 𝑧, est dirigé vers le sol. 

 

 

Figure 4.4 - Définition du système d'axe utilisé pour les mesures d’efforts 

 

Des essais ont été réalisés selon la matrice suivante : 

– Vitesse de vent de 0 m/s à 19 m/s, soit sur l’ensemble de la gamme réalisable à L2. Pour 

supprimer les effets d’inertie, un temps de stabilisation est observé à chaque changement 

de vitesse. En considérant la vitesse de rotation nominale de l’hélicoptère, le paramètre 

d’avancement est calculé avec la formule : μ = V/𝑉𝑡𝑖𝑝 avec 𝑉𝑡𝑖𝑝 = Ω𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟 ∗ 𝑅 ≈ 86 m/s au 

régime nominal du rotor ; 
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– Vitesse de rotation du propulseur (Ω𝑝𝑟𝑜𝑝) de 0 tr/mn à 9000 tr/mn. La vitesse de rotation 

est fixée manuellement avec une incertitude de ± 30 tr/mn. L’incertitude de mesure est 

inférieure à 1 %. 

 

 

Les programmes d’essais complets sont disponibles en annexe, §8.3 à §8.5. Pendant les essais, 

l’opérateur fixe trois objectifs : 

1. La traction 𝐹𝑧,𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟 est de 99,3 N, ce qui correspond à un chargement adimensionné 𝑧̅ =

14,5. Compte tenu du montage expérimental, la traction est fixée avec une incertitude de 

± 3 N. Lors des essais, l’échauffement du moteur génère une baisse de régime de 

l’hélicoptère qui doit être compensée manuellement. Le chargement dépendant 

directement de la vitesse de rotation du rotor, des variations subites apparaissent pour 

certains essais notamment à faible vitesse de vent. Ces variations traduisent l’adaptation 

de la puissance de commande pour conserver une traction constante, et ne sont donc pas à 

prendre en compte pour l’analyse des efforts. L’analyse sera centrée sur les mesures 

réalisées avant et/ou après ces adaptations de puissance ; 

 

2. L’effort longitudinal 𝐹𝑥,𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟 est égal aux valeurs de traînée identifiées pour le fuselage 

isolé (± 0,5 N) ; 

 

3. Afin de supprimer l’effort latéral Fy, le battement cyclique latéral 𝛽1𝑠 est nul (± 0,2°). 

 

Des essais de dérisquage ont été conduits afin d’ouvrir le domaine de vol et de valider la 

procédure de pilotage. Le pilotage de ce banc nécessite l’intervention de trois opérateurs dédiés. Le 

premier a pour fonction de régler la vitesse de rotation de l’hélicoptère et du propulseur, surveiller le 

comportement du montage, et communiquer avec l’opérateur actionnant la soufflerie. Le deuxième a 

pour fonction de fixer les objectifs de pas collectifs et cycliques de la maquette, de positionner l’hélice 

propulsive selon le programme d’essai, et de lancer les acquisitions. En parallèle, un opérateur est 

nécessaire pour actionner la soufflerie et vérifier le fonctionnement en veine.  

 

La procédure de pilotage est détaillée : 

1) Mise en route du rotor à 75 % de la puissance nominale. Ceci permet d’atteindre une 

vitesse de rotation éloignée des fréquences de résonance précédemment identifiées ; 

 

2) Mise en route de la soufflerie par un opérateur dédié. Cette étape n’engendre pas de 

variation notable de la vitesse de rotation, mais une surveillance accrue est nécessaire pour 

éviter la mise en résonance de la structure ; 

 

3) Réglage de l’angle de pas collectif. Pendant cette étape, de fortes variations de la vitesse 

de rotation du rotor sont observées. L’expérience a montré qu’une puissance de commande 

du rotor représentant 75 % de la puissance maximale permet d’obtenir les objectifs de 
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traction souhaitée. A noter que la puissance maximale du rotor a été choisie afin d’obtenir 

une vitesse de rotation de l’ordre de 1650 tr/mn en l’absence de chargement. En vol 

stationnaire, une puissance de 79 % est nécessaire pour conserver une vitesse de rotation 

de 1100 tr/mn. En vol à basse vitesse, la demande en puissance est de 77 % ; 

 

4) Réglage des angles de pas cycliques latéral et longitudinal. Cette étape ne modifie pas 

grandement la vitesse de rotation du rotor ; 

 

5) Correction éventuelle de la vitesse de rotation du rotor, et affinage des angles de pas ; 

 

6) Positionnement du propulseur sur l’axe vertical pour des raisons de sécurité : le propulseur 

est baissé pour les étapes 1 à 5 afin d’éviter une collision avec le rotor principal en cas de 

dysfonctionnement majeur ; 

 

7) Réglage de sa vitesse de rotation du propulseur. La mise en fonctionnement du propulseur 

ne modifie pas significativement le comportement du rotor principal ; 

 

8) Mesures pour un ou plusieurs réglages de vitesse de rotation du propulseur ; 

 

9) Annulation du pas cyclique ; 

 

10) Annulation du pas collectif. Pendant cette étape, une forte variation de la vitesse de 

rotation du rotor principal est observée. La vitesse de rotation du rotor est donc ajustée en 

temps réel pour rester en dehors des fréquences de résonance ; 

 

11) Arrêt de la soufflerie ; 

 

12) Correction éventuelle des angles de pas collectifs et cycliques pour limiter la mise en 

résonance lors de la descente de régime ; 

 

13) Arrêt du rotor principal ; 

 

L’ensemble de ces opérations doivent être réalisées en moins de 10 minutes pour éviter la 

surchauffe du moteur du rotor principal. La communication des deux opérateurs pilotant la maquette 

est donc clé pour assurer l’atteinte des objectifs le plus rapidement possible, tout en évitant de se 

rapprocher des fréquences de résonance.  

 

Compte tenu des limites du montage et afin d’éviter les fréquences de résonance 

précédemment identifiées, la vitesse de rotation de l’hélicoptère (Ω𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟) est fixée à 1100 tr/mn pour 
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l’ensemble des essais. La vitesse de rotation du rotor est réglée avec une précision de ±10 tr/mn. 

L’incertitude de mesure est inférieure à 50 tr/mn à la vitesse de rotation nominale. La variation de 

vitesse nominale par rapport aux calculs numériques (Ω𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟,𝑛𝑢𝑚 = 1272 tr/mn) génère une 

modification du paramètre d’avancement : les calculs sont réalisés pour µ = (0,00 ; 0,05 ; 0,10 ; 0,15 ; 

0,19) tandis que les mesures expérimentales sont conduites à µ = (0,00 ; 0,06 ; 0,12 ; 0,17 ; 0,22). 

Une comparaison stricte des deux approches ne sera donc pas possible, mais des phénomènes 

similaires devraient être observés. 

 

Pour les essais présentés dans cette section, le propulseur est placé en position nominale sous 

la pale avançante de l’hélicoptère. La position nominale est déterminée approximativement pour se 

rapprocher de la configuration de l’Eurocopter X3 : le propulseur est positionné longitudinalement 

0,14 m en amont de la tête rotor (soit un rayon du propulseur), éloigné latéralement de 0,375 m du 

centre rotor (soit un demi-rayon du rotor) et placé 0,28 m (soit un diamètre propulseur) en dessous 

du plan de rotation rotor.  

 

4.1.2.2. Dispositif de mesure de champ de vitesse 

Les mesures d’effort permettent d’obtenir rapidement une vision globale des effets des interactions 

sur les performances du montage. Cependant, les mesures balance seules ne permettent pas de 

comprendre les causes des variations d’efforts en fonction de la configuration de vol. Dans ce cadre, 

des mesures de champ de vitesse ont été réalisées par PIV stéréoscopique pour plusieurs 

configurations de vol. 

 

L’air a été ensemencé avec de fines gouttelettes d’huile d’olive. Avec une masse volumique 

de 0.9137 g/cm3, ce fluide a prouvé sa capacité à ne pas perturber l’écoulement naturel de l’air tout 

en réfléchissant efficacement la lumière. La marmite utilisée pour cette campagne produit des 

gouttelettes micrométriques, et est placée environ 2 m en amont du nid d’abeille pour assurer un 

ensemencement homogène dans la section d’essai. 

 

L’acquisition est réalisée sur un plan placé en amont du propulseur (Figure 4.5). Les fenêtres 

d’interrogation mesurent 325 x 340 mm². A noter que pour l’analyse des vitesses PIV, le repère utilisé 

est lié aux fenêtres PIV, et est différent du repère défini dans la Figure 4.4. Le centre de ce repère est 

localisé au centre du rotor. Pour l’ensemble des champs de vitesse présentés dans cette thèse, U 

représente la vitesse selon �⃗� dirigée vers la queue de l’appareil, V la vitesse verticale orientée vers la 

tête rotor, et W la composante hors champ définie telle qu’une vitesse positive est dirigée vers la 

gauche de l’hélicoptère sens pilote. La norme de la vitesse projetée dans le plan (�⃗�, �⃗�) est calculée 

avec la formule suivante : 𝑁𝑜𝑟𝑚𝑒 = √𝑈² + 𝑉². 

 

Le bout du cône du propulseur est placé à (x = -140 mm, y = -280 mm) par rapport au centre 

rotor dans le repère PIV, et le bout de la pale est situé à (y = -150 mm). Les mesures présentées dans 
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ce chapitre sont réalisées en position nominale à x = -0,14 m, y = -0,375 m et z = - 0,28 m dans le 

repère hélicoptère.  

 

 

Figure 4.5 – Schéma du plan de vue utilisé pour les mesures de champ de vitesse en position nominale 

 

Comme le montre la Figure 4.6, l’acquisition est effectuée avec un laser et deux caméras. Le 

laser pulsé de 2 x 400 mJ possède une longueur d’onde de 532 nm. La fréquence d’acquisition est 

réglée à 5 Hz, tandis que le rotor tourne à Ω𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟 = 1100 tr/mn soit environ 16,7 Hz. Le découplage 

de deux fréquences permet de capturer l’influence moyenne du rotor sur le champ de vitesse, plutôt 

que de concentrer l’étude sur l’effet instationnaire du passage des pales.  

 

Les caméras LaVision utilisées ont une résolution de 2048 pixels x 2048 pixels. Chaque pixel 

mesure 7,4 x 7,4 μm². Les images de particules s’étendent sur 2 pixels. Sachant que la taille idéale de 

l’image de particule est de 2 à 3 pixels. L’intervalle de temps utilisé entre deux images dépend de la 

vitesse de vent appliquée comme l’explicite le Tableau 4.1. Les dt choisis permettent d’obtenir un 

déplacement typique de 5 à 6 pixels entre les deux images. La résolution spatiale de la fenêtre 

d’interrogation est de 4,7 mm à 4,9 mm en fonction des conditions de vol. Un chevauchement de 70% 

des fenêtres d’interrogation est choisi. 

 

Vitesse (m/s) 5 10 15 19 

dt (μs) 150 80 60 50 

Tableau 4.1 - Intervalle de temps d'acquisition en fonction de la vitesse de vent 

 

Les caméras sont installées à une distance latérale de 2,1 m du centre de la mire, à gauche de 

l’appareil sens pilote (Figure 4.6). La première caméra est positionnée au niveau du sol, tandis que la 

seconde est disposée à 2,055 m de hauteur. Les caméras couvrent un angle d’environ 50°, ce qui 
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permet de déterminer les trois composantes de la vitesse. Un objectif de focale 105 mm est utilisé 

avec une ouverture de diaphragme de l’ordre de F/6. L’angle de Scheimpflug de chacune des caméras 

est adapté afin de limiter la distorsion optique.  

 

 

Figure 4.6 - Montage de calibration PIV en soufflerie L2 

 

Les résultats ont été analysés à l’aide de Folki [67], un logiciel d’analyse PIV développé à 

l’ONERA et utilisé pour des applications très larges. Folki a pour fonction de minimiser les 

différences d’intensité lumineuse entre deux images en utilisant le théorème de minimisation de 

Gauss-Newton. L’algorithme utilisé est basé sur une approche de Lukas-Kanade [68]. Les paramètres 

de calcul détaillés dans la suite de la section ont été déterminés par essai/erreur en se basant sur les 

études préalablement réalisées. Pour permettre un bon compromis entre visualisation des phénomènes 

locaux et bonne corrélation, la fenêtre d’interrogation, carrée, mesure 32 x 32 pixels².  

 

Il a été décidé d’utiliser un interpolateur B-spline pour retrouver le déplacement sous-pixel 

des particules. L’incertitude générale des profils de vitesse avec ces outils, calculée grâce à la méthode 

Wieneke [69], qui calcule de manière statistique l’écart type de la différence d’intensité pixel par 

pixel. L’incertitude est inférieure à 5 % sur au moins 80 % de la fenêtre d’interrogation [70], [71]. 

Les zones présentant une incertitude plus importante sont celles qui sont particulièrement impactées 

par les réflexions et les passages de pales. L’intervalle de confiance à 95 % du champ moyen est 

inférieur à 0,08 m/s sur l’ensemble du plan étudié (Figure 4.7). Comme le montrera la suite de ce 

chapitre, la vitesse minimale mesurée sur ce plan est de 5 m/s : l’intervalle de confiance est donc 

inférieur à 1,5 % de la vitesse sur l’intégralité de la fenêtre. L’erreur absolue de la méthode utilisée 

est de l’ordre de 0,1 pixel.  
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Figure 4.7 - Intervalle de confiance à 95 % à µ = 0,06 

 

 Pour ne pas compromettre la validité des résultats, il a été choisi d’extraire les valeurs sur 

l’ensemble des points et d’appliquer des filtres lors du post-traitement. Ainsi, lors du calcul des 

champs moyens, seuls les points ayant une corrélation supérieure à 20 % sont pris en compte. La 

vorticité est calculée en utilisant la formule de la circulation sur des fenêtres carrées de 15 pixels de 

cotés :  

 

𝛤 =  ∮ 𝑉. 𝑑𝑙
𝐶

 

 

 

Le calibrage est réalisé préalablement avec le logiciel Afix, un module de Folki dédié au 

traitement d'images pour les applications en soufflerie. Le rôle de ce logiciel est de relier l’image à 

l’objet réel. Pour ce faire, l’utilisateur renseigne la distance entre les points de la mire fixe utilisée. 

Les marqueurs sont ensuite identifiés sur l’image, et une corrélation est trouvée entre les coordonnées 

physiques et les points observés. Afix permet ainsi d’extraire des informations sur le point de vue 

utilisé (distance, angle, …), et de reconstruire géométriquement le vecteur vitesse des données issues 

de Folki.  

 

Au cours de cette étape, les points de la mire sont identifiés sur les deux caméras afin d’assurer 

la superposition parfaite des images inférieures et supérieures. Les points identifiés par les caméras 

sont ensuite appariés avec les points détectés avec la description de la mire. Enfin, une optimisation 

des moindres carrées est conduite pour reconstruire les champs de vitesse. 
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La fixation manuelle des caméras n’étant initialement pas parfaite, des bandes bleues ou 

rouges apparaissent sur les images post-traitées sur les zones qui ne sont couverte que par l’une des 

caméras. Ces zones ne sont pas à prendre en compte lors de l’analyse des résultats.  

 

L’ensemble des essais PIV présentés dans ce chapitre sont réalisés à Ω𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟 = 1100 ± 10 

tr/mn et Ω𝑝𝑟𝑜𝑝 = 7500 ± 30 tr/mn. L’hélicoptère est piloté de la même façon que pour les mesures 

balance : Fz est fixé à 99,3 N (de manière à obtenir �̅� = 14,5), Fx est calé pour annuler la trainée de 

fuselage identifiée lors des essais préparatoires en fonction de la vitesse de vent, et l’angle de 

battement latéral est nul. Les essais ont été enregistrés pendant 10 minutes, ce qui permet d’extraire 

3000 images par essai. Grâce au refroidissement par air mis en place, aucun problème de surchauffe 

du moteur de l’hélicoptère n’a été mesuré. 

 

Sauf mention contraire, l’ensemble des images de champ de vitesse présentées dans ce 

chapitre montrent des champs moyens sur l’ensemble de l’essai. Les moyennes sont calculées en ne 

comptabilisant que les points dont la corrélation est supérieure à 20 % : dans ce cas, au moins 20 % 

des particules identifiées dans la première image sont retrouvées dans la deuxième. Ce seuil a été 

spécifiquement choisi afin d’éliminer les points pour lesquels la pale interfère avec le champ de 

mesure. Excepté dans ces zones, les valeurs de corrélation sont en moyenne bien supérieures, comme 

le montre la suite de ce chapitre (Figure 4.49). 

 

4.2. Résultats 

Avant toute caractérisation aérodynamique, une étude a été menée afin de valider le fonctionnement 

du rotor principal. Dans ce cadre, la section 5.2.1 présente, entre autres, l’évolution des mesures 

balance sur un tour rotor et leur répartition statistique entre les différents essais menés, ainsi que le 

fonctionnement des capteurs d’angles de la tête rotor et leurs performances.  

 

4.2.1. Caractérisation du rotor isolé 

4.2.1.1. Mesures d’efforts 

La balance dard de la maquette du Dauphin, permet d’obtenir à la fois les 3 composantes de forces et 

les 3 composantes de moments. La conversion tension-efforts/moments se fait grâce à la matrice 

étalonnage fournie par SIXAXES. Les conversions sont réalisées en direct lors de la mesure et 

enregistrées dans le fichier de post-traitement. Les signaux sont ensuite post-traités grâce à un code 

Python, qui convertit ces grandeurs physiques en coefficient adimensionnés (XBAR, YBAR, ZBAR, LBAR, 

MBAR, NBAR). 

 

Pour vérifier l’évolution de ces coefficients sur un tour rotor, J. Delva [72] a réalisé des 

moyennes de phases à partir du signal de synchronisation du capteur magnétique situé au niveau de 

la tête rotor. Ces données ont été moyennées sur 460 tours rotors, et représentées en fonction de 
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l’azimut sur une rotation. Ces essais ont été conduits pour des paramètres d’avancement variant de 

0,00 à 0,22. Compte tenu du grand nombre d’essais réalisés, seuls quelques exemples représentatifs 

sont présentés dans ce rapport pour souligner les phénomènes physiques majeurs. Les numéros 

d’essai peuvent être retrouvés dans le programme d’essai détaillé en Annexe §7.3. 

 

La Figure 4.8 met en avant deux positions angulaires, à environ 90° et 270°, pour lesquels les 

coefficients 𝑋𝑏𝑎𝑟 (le coefficient d’effort longitudinal) et 𝑌𝑏𝑎𝑟 (le coefficient d’effort latéral) atteignent 

des extremums importants de l’ordre de ±5. Cette observation est retrouvée sur l’ensemble des essais 

analysés. En parallèle, les variations de 𝑍𝑏𝑎𝑟 (le coefficient de traction) sont faibles autour de la valeur 

cible. 

 

 

Figure 4.8 – Exemples d’évolution des coefficients de force aérodynamique en fonction de l’azimut, moyenné sur 460 

tours 
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 Une représentation statistique des essais présentés dans la figure précédente est proposée dans 

la Figure 4.9. L’histogramme représente la densité de probabilité, et la courbe bleue la fonction de 

répartition. Comme attendu, 𝑍𝑏𝑎𝑟 suit une loi normale centrée autour de la valeur cible (𝑍𝑏𝑎𝑟 = 14,5). 

Les profils de 𝑋𝑏𝑎𝑟 et 𝑌𝑏𝑎𝑟 présentent trois pics en [-5 ; 0 ; 5]. Cette étude confirme donc les 

observations faites lors de l’étude des coefficients de force en fonction de l’azimut. 

 

 𝑌𝑏𝑎𝑟 est le coefficient présentant le plus de variations. Ce comportement peut être expliqué 

par une mauvaise stabilisation des paramètres de pilotage, notamment le basculement latéral β1s qui 

impacte directement les efforts selon l’axe Y. 

 

µ  Coefficient XBAR Coefficient YBAR Coefficient ZBAR 

0,00 

   

0,06 

   

0,12 

   

0,17 

   

0,22 
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Figure 4.9 - Histogramme et valeurs statistiques des essais à différents paramètres d’avancement µ 

 

4.2.1.2. Mesures d’angles 

Les angles du rotor sont définis à l’aide des formules obtenues suite à un développement en 

série de Fourier du premier ordre. L’angle de battement vertical (β, °) est l’angle entre la pale et le 

plan d’entraînement du rotor, mesuré positivement vers le haut : 

 

𝛽 =  𝛽0 + 𝛽1𝑐cos (𝜔𝑡) + 𝛽1𝑠sin (𝜔𝑡) 

 

Avec 𝛽0 (°) mesure la conicité du rotor, soit l’angle entre la pale et le plan normal à l’axe du 

rotor.  𝛽0 est positif lorsque le cône décrit par le rotor est situé vers le haut de l’hélicoptère. 𝛽1𝑐 (°) 

est le basculement longitudinal qui correspond à l’angle entre l’axe de l’arbre du rotor et la projection 

de l’axe virtuel sur le plan XZ. Cet angle est positif lorsque le rotor bascule vers le nez de 

l’hélicoptère.  𝛽1𝑠 (°) représente le basculement transversal, soit l’angle entre l’axe de l’arbre du rotor 

et sa projection sur le plan XY. 𝛽1𝑠 est considéré positif lorsque le rotor bascule à droite sens pilote. 

 

Les angles de pas (θ, °) et de traînée (δ, °) suivent des développements similaires : 

 

𝜃 =  𝜃0 + 𝜃1𝑐cos (𝜔𝑡) + 𝜃1𝑠sin (𝜔𝑡) 

δ =  δ0 + δ1𝑐cos (𝜔𝑡) + δ1𝑠sin (𝜔𝑡) 

 

θ représente l’angle d’incidence de la pale par rapport à l’incidence nulle, et est positif lorsque 

le bord d’attaque est plus haut que le bord de fuite. 𝜃0 (°) mesure le pas collectif, 𝜃1𝑐 (°) représente 

le pas cyclique latéral, et 𝜃1𝑠 (°) le pas cyclique longitudinal. δ est l’angle entre la pale et le rayon 

passant par l’attache de pale, et est positif si la pale est en retard par rapport au rayon. δ0 (°) est le 

terme stationnaire, δ1𝑐 (°) représente le terme en quadrature, et δ1𝑠 (°) mesure le terme en phase. 

L’ensemble de ces angles sont représentés dans la Figure 4.10. 

 

 

Figure 4.10 - Articulations des pales d'un hélicoptère  
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Dans cette expérience, la tête rotor est équipée de capteurs d’angles de pas, de trainée et de 

battement, implantés au pied des pales. Ces potentiomètres sont ensuite reliés à un collecteur tournant, 

ce qui permet l’acquisition des données sur le poste de contrôle. Le post-traitement des capteurs de 

la tête rotor nécessite plusieurs étapes présentées sur les graphes de la Figure 4.11 et décrites ci-après : 

 

Etape 1 : Les capteurs étant situés sur des pales différentes, il faut d’abord resynchroniser les 

mesures pour les ramener au même azimut. Ceci correspond à un décalage de +/- (le nombre 

d’échantillons mesurés sur un tour)/4. L’azimut de référence 0 est pris sur la pale 2 équipée du capteur 

de battement. Le capteur de pas, situé sur la pale 3, est ainsi positionné un quart de tour avant la pale 

2. Le capteur de trainée, positionné sur la pale 1, passera quant à lui 90° après la pale 2. 

 

Etape 2 : A partir des signaux resynchronisés, les valeurs des angles rotor réels sont calculées 

à l’aide d’un algorithme itératif de résolution par la méthode de Newton-Raphson. Le graphe du 

centre où apparaissent les angles réels resynchronisés est ainsi obtenu. A partir de ces signaux, on 

applique un filtrage passe-bas à 100 Hz afin d’élimer le bruit. La courbe noire est ainsi obtenue.  

 

Etape 3 : L’ensemble des signaux est moyenné de la même manière que les signaux de la 

balance rotor afin de connaitre la valeur de chaque angle en fonction de la position azimutale de la 

pale 2. Cette figure montre ainsi que l’angle de trainée (pale 1) et de pas (pale 3) sont en phase : un 

maximum est observé au point de vitesse maximale, sur la pale avançante du rotor. Un déphasage de 

90° est observé avec l’angle de battement qui est mesuré sur la pale 2, ce qui est le résultat attendu. 

Ces observations valident donc le fonctionnement des capteurs d’angle. 
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Figure 4.11 –Processus de post-traitement des capteurs d’angle de la tête rotor 

 

Il est possible de remonter aux composantes spectrales de chaque angle correspondant aux 

premiers termes de la décomposition en série de Fourier des angles réels resynchronisés. Ainsi la 

Figure 4.12 présente les premiers harmoniques avec : 

- X0 (X représentant un angle) la valeur moyenne de l’angle ou terme stationnaire 

- X1c correspondant au terme en cosinus 

- X1s le terme en sinus. 

 

 

Figure 4.12 – Analyse des harmoniques des angles rotor 
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4.2.1.3. Répétabilité des mesures 

Ce chapitre permet de comparer des mesures faites dans les mêmes conditions de vol, à savoir avec 

les mêmes paramètres de pilotage de l’appareil. L’objectif est de vérifier que les mesures prises à des 

moments différents de la campagne concordent. Ainsi, la répétabilité des mesures d’efforts est 

regardée dans les Figure 4.13, Figure 4.14, Figure 4.15, Figure 4.16 et Figure 4.17. Pour l’ensemble 

des essais réalisés, une variation des mesures d’efforts inférieure à 5 % est observée. Ceci valide la 

bonne application de la loi de pilotage sur l’ensemble de la campagne : 𝑍𝑏𝑎𝑟 = 14,5, avec une 

annulation des efforts longitudinaux 𝑋𝑏𝑎𝑟 et latéraux 𝑌𝑏𝑎𝑟. Ces résultats soulignent la bonne 

répétabilité des mesures. 

 

 

 

Figure 4.13 - Comparaison des coefficients d’efforts de la maquette Dauphin à µ =0 
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Figure 4.14 – Comparaison des coefficients d’efforts de la maquette Dauphin à µ =0,06 

 

 

 

Figure 4.15 - Comparaison des coefficients de forces de la maquette Dauphin à µ =0,12 
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Figure 4.16 - Comparaison des coefficients d’efforts de la maquette Dauphin à µ =0,17 

 

 

 

Figure 4.17 - Comparaison des coefficients d’efforts de la maquette Dauphin à µ =0,22 

 

La comparaison des mesures d’angle (Figure 4.19, Figure 4.20, Figure 4.21 et Figure 4.22) 

montre une variation moyenne inférieure à 5 % des mesures d’angle de pas (figures supérieures 

gauches). Des variations locales allant jusqu’à 20 % sont cependant observées. Ces variations peuvent 

s’expliquer par les difficultés techniques lors du contrôle manuel des commandes d’angle de pas 

collectif et cyclique. 

 

Les angles de battement (figures supérieures droites) et de trainée (bas) présentent des 

dispersions de l’ordre de 20 % en moyenne. L’augmentation de la dispersion des mesures s’explique 

par le fait que ces angles sont des conséquences de la réaction du rotor aux commandes de pas collectif 

et cyclique fixées lors du pilotage de l’appareil. Les tendances observées restant néanmoins similaires 
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entre les essais pour les mêmes conditions de vol, cette section a permis de valider la répétabilité des 

mesures effectuées sur le rotor principal. 

 

 

 

Figure 4.18 - Comparaison des angles principaux de la tête rotor à µ =0,0 
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Figure 4.19 - Comparaison des angles principaux de la tête rotor à µ =0,06 

 

 

 

Figure 4.20 - Comparaison des angles principaux de la tête rotor à µ =0,12 

 

 

 

Figure 4.21 - Comparaison des angles principaux de la tête rotor à µ =0,17 
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Figure 4.22 - Comparaison des angles principaux de la tête rotor à µ =0,22 

 

4.2.1.4. Approche numérique 

Des simulations préparatoires ont été conduites, dans le cadre de cette thèse, sous HOST, un outil 

numérique simplifié développé par Airbus Helicopters. Cette section a pour objectif d’étudier les 

résultats obtenus sur le rotor isolé pour des vitesses de vent allant de 0 m/s à 19 m/s. Pour cette partie, 

seul le disque rotor a été modélisé sous HOST. L’équilibrage du rotor a été déterminé afin d’obtenir 

un chargement adimensionné 𝑧̅ = 14,5 qui correspond aux enveloppes de vol habituellement 

observées en conditions réelles. Les résultats expérimentaux sont comparés aux données numériques 

fournies par HOST pour le rotor isolé. 

 

La Figure 4.23 présentant les efforts longitudinaux Fx permet d’identifier l’influence du 

fuselage en fonction de la vitesse de vent. Pendant les essais, Fx est fixé par l’opérateur de manière à 

annuler cette traînée pour chaque configuration de vol. A noter que les efforts Fx prédit par HOST 

sont nuls car le fuselage n’est pas pris en compte dans les calculs.  

 

L’analyse des efforts latéraux Fy souligne la bonne estimation des niveaux attendus 

expérimentalement grâce aux outils numériques. Les différences observées sont causées par un calage 

approximatif des angles de pas cycliques lors du pilotage de l’hélicoptère en vol. L’absence de 
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fuselage dans les calculs modifie aussi le comportement du rotor, et donc l’angle de battement à 

compenser avec la composante Fy. 

 

Cette analyse montre également que l’approche numérique estime efficacement les 

commandes de pas collectif à imposer manuellement à l’hélicoptère pour atteindre le chargement Fz 

souhaité. Les différences de traction observées sont dues à une précision limitée du matériel à 

disposition.  

 

 

 
Figure 4.23 - Comparaison des efforts numériques/expérimentaux en fonction du paramètre d’avancement µ 

 

 Une étude de la concordance des mesures d’angles avec les données numériques est aussi 

conduite (Figure 4.24). Le pilotage du rotor de la maquette Dauphin se fait grâce à des commandes 

de pas collectif et cyclique, similaires aux commandes d’un hélicoptère réel. Le retour d’informations 

sur le comportement du rotor est assuré par les capteurs équipant la tête rotor. Les capteurs intégrés 

aux pieds de pales permettent de connaître après post-traitement la valeur de chaque angle et de ses 

harmoniques. Cependant, lors des essais, ce sont les retours des potentiomètres de recopie des vérins 

qui sont utilisés pour connaître et atteindre les consignes en pas collectif et pas cyclique visées. Ainsi, 

la redondance de mesure des pas collectif et cyclique est assurée par 1) la possibilité d’avoir un retour 

des commandes vérins et 2) par la présence des capteurs en pied de pale. Ces deux possibilités de 

mesures sont illustrées sur les graphes de la Figure 4.24 et comparées avec les valeurs issues du code 
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HOST en fonction de la vitesse d’avancement µ. A noter que, lors des essais, l’hélicoptère est 

commandé en traction, et ces valeurs d’angle ne sont utilisées qu’en tant qu’indicateur. 

 

L’angle de pas collectif calculé numériquement est inférieur aux valeurs expérimentales 

mesurées à la fois par les capteurs et par les vérins, mais les tendances sont similaires. Le décalage 

entre les deux courbes est causé par l’adaptation de la vitesse de rotation du rotor principal, ainsi 

qu’aux incertitudes lors de l’étalonnage des capteurs. Un décalage de l’ordre de 1° sera donc observé 

sur l’ensemble de la manipulation. Pour les faibles vitesses de vent, les variations d’angle de pas sont 

compensées manuellement lors des essais. 

 

L’angle de pas cyclique latéral θ1c fait émerger une bonne concordance entre les estimations 

numériques et les vérins. Une divergence plus importante est cependant observée avec les mesures 

issues des capteurs. Les courbes de pas cyclique longitudinal θ1s mettent en avant un décroissement 

linéaire de 4° à 0,5° pour HOST et de 4° à -0,75° pour les mesures expérimentales tirées des vérins. 

La valeur de pas cyclique longitudinal issue des capteurs reste, quant à elle, relativement constante et 

comprise entre 0° et 1°. Cette analyse montre donc que les valeurs données par les systèmes de vérins 

sont satisfaisantes, et concordent bien avec les estimations numériques. Les écarts entre les deux 

approches peuvent être causés par les effets de fuselage, car HOST ne prend en compte que le rotor 

lors des calculs. Compte tenu des moyens à disposition, aussi bien expérimentalement que 

numériquement, cette hypothèse n’a pas pu être prouvée à ce stade.  
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Figure 4.24 – Comparaison des composantes numériques/expérimentales de l’angle de pas en fonction du paramètre 

d’avancement µ 

 

La Figure 4.25 souligne une bonne concordance des valeurs de battement moyen et de 

battement longitudinal entre les deux approches. Un écart important de l’ordre de 3° est observé sur 

les mesures d’angle de battement latéral. Cet écart peut être expliqué par un mauvais déphasage lors 

de la prise en compte du signal de synchronisation.  

 

La Figure 4.26 montre une bonne concordance des approches numériques et expérimentales 

pour les valeurs d’angle de trainée moyen et de ses deux premiers harmoniques. 

 

 

 

 

Figure 4.25 – Comparaison des composantes numériques/expérimentales de l’angle de battement en fonction du 

paramètre d’avancement µ 
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Figure 4.26 – Comparaison des composantes numériques/expérimentales de l’angle de trainée en fonction du 

paramètre d’avancement µ 

 

Ces essais de dérisquage ont été conduits au début de l’étude. Avec l’expérience et la prise en 

main du banc d’essai, le contrôle des commandes est devenu plus précis jusqu’à, par exemple, fixer 

Fz avec une précision de 1N. Ces imprécisions et leurs conséquences sont discutées dans la suite de 

ce chapitre. 

 

Cette section a ainsi permis de mettre en avant l’évolution des efforts et des mesures d’angles 

du un tour rotor afin de mieux comprendre son fonctionnement en vol. Des études statistiques ont 

aussi montré la bonne répétabilité de l’ensemble des mesures d’efforts. De même, les mesures d’angle 

de pas présentent une répétabilité satisfaisante. Des dispersions plus importantes sont observées sur 

les mesures d’angles de trainée et de battement, qui sont des conséquences de la réaction du rotor aux 

commandes imposées par le pilote. 

 

En conclusion, cette étude aura permis de montrer une bonne concordance entre les approches 

numériques et expérimentales. Les différences observées peuvent être attribuées aux incertitudes de 

contrôle de l’hélicoptère et aux incertitudes de mesures expérimentales. En parallèle, l’absence de 

fuselage dans le modèle numérique entraine une modification des effets aérodynamiques, et par 

conséquent des efforts sur le montage. 
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Cette section a donc permis de souligner la validité de l’outil HOST pour identifier les 

paramètres de pilotage à utiliser, ce qui en fait un outil incontournable pour la préparation des essais. 

De plus, excepté quelques divergences à corriger, la validité des mesures expérimentales a été 

montrée, notamment pour les termes stationnaires.  

 

4.2.2. Influence des interactions sur le rotor 

Cette étude comporte deux éléments tournants chacun équipé de moyens de mesures indépendants. 

Dans ce cadre, ce paragraphe propose de souligner l’effet des interactions aérodynamiques sur le rotor 

principal. La Figure 4.27 présente l’influence de la mise en rotation du propulseur sur la traction 

exercée par le rotor. L’expérience a montré que la mise en rotation n’affecte que peu le comportement 

du rotor. Dans ce cadre, il a été choisi de ne pas rééquilibrer le rotor lors de l’activation du propulseur. 

 

Des variations abruptes de traction rotor sont observées, notamment pour μ = 0,0 et μ = 0,22. 

Ces divergences sont dues à l’adaptation de la puissance d’entrée du rotor pour conserver un régime 

de rotation constant malgré la chauffe du moteur. En conséquence, ces variations ne doivent pas être 

prises en compte pour l’analyse. 

 

Figure 4.27 - Influence de la vitesse de rotation du propulseur sur la traction du rotor pour différents paramètres 

d’avancement 

 

Lors des essais à paramètre d’avancement non nul, l’augmentation de la vitesse de rotation du 

propulseur de 4500 tr/mn à 8500 tr/mn entraîne une perte de traction du rotor d’environ 1 %. 

Expérimentalement, ce phénomène est exacerbé à grand paramètre d’avancement comme le montre 

les courbes à μ = 0,06 et μ = 0,17. En vol stationnaire, la perte de portance est plus importante que 

dans les autres cas (de l’ordre de 3 %), comme le montrent les mesures à Ω < 7000 tr/mn. Cette 

variation est principalement causée par l’échauffement important du moteur suite au chargement 

important des pales pour atteindre la traction souhaitée. Pour les mêmes raisons, l’analyse à μ = 0,22 

est conduite pour Ω > 6000 tr/mn, et montre une perte de traction de l’ordre de 2 %. 
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D’un autre côté, les approches numériques prévoient que les interactions propulseur/rotor 

mènent à un gain de traction du rotor de l’ordre de 2 % [5]. En pratique, ce gain de portance s’explique 

par les variations de pression sur le disque rotor en vol stationnaire : une légère perte de portance du 

rotor est observée en amont du propulseur en raison de l’accélération de l’écoulement, et un gain de 

portance est mesuré au-dessus du sillage des hélices à cause d’un effet de blocage. 

 

Les différences entre les résultats numériques et expérimentaux peuvent s’expliquer par les 

incertitudes des deux approches : au cours des expérimentations des incertitudes de mesure 

apparaissent, et la traction du rotor est fixée manuellement par l’opérateur avec une précision limitée 

comme le montre le décalage de traction lorsque le propulseur est à l’arrêt. De plus, alors que 

l’intervalle de confiance à 95 % est bon pour les autres courbes grâce au grand nombre de point 

moyenné, l’intervalle est bien plus important dans cette étude qui présente une grande dispersion, ce 

qui remet en question la validité des résultats. D’un autre côté, l’approche numérique utilisée pour 

cette étude ne prend en compte que les deux rotors. Bien que l’influence du fuselage soit faible, les 

effets d’interactions peuvent tout de même être légèrement modifiés suite à l’ajout d’un obstacle au 

développement des sillages. Enfin, le carénage et le cône d’hélice ne sont pas modélisés dans les 

approches numériques. 

 

En prenant en compte les incertitudes listées ci-dessus, nous pouvons considérer que 

l’influence du propulseur sur le rotor est faible et n’est pas quantifiable avec les outils à disposition. 

La courbe en vol stationnaire laisse aussi supposer que les variations expérimentales sont causées par 

l’échauffement du moteur plutôt que par les interactions. Dans ce cadre, les performances du montage 

seront analysées en fonction des mesures réalisées sur le propulseur en fonction des conditions de 

vol. 

 

4.2.3. Caractérisation du propulseur isolé 

Comme précisé dans le §3.1.2, la balance du propulseur a été changée pour l’étude sur le montage 

complet. Dans ce cadre, une étude complémentaire a été conduite afin de valider les mesures obtenues 

avec la balance 6 axes. Sauf mention contraire, l’ensemble des mesures présentées dans cette section 

sont conduite avec le banc support utilisé pour le montage complet. Cette caractérisation est menée 

sans la présence de l’hélicoptère. 

 

Dans un premier temps, l’influence de la vitesse a été étudiée dans la Figure 4.28. Comme vu 

lors de la caractérisation exhaustive présentée dans le §8.1, l’augmentation de la vitesse d’avancement 

génère une perte de traction pour l’ensemble des vitesses de rotation. Une influence plus légère sur 

le couple résistant est aussi mesurée, principalement pour des faibles vitesses de rotation.  
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Figure 4.28 - Influence de la vitesse sur les performances du propulseur isolé 

 

Un nouveau carénage a été créé pour contenir la balance 2 composantes et le moteur. Ce 

carénage est bien moins intrusif que celui mis en place pour la balance 6 axes, comme le montre la 

Figure 4.29. Ainsi, l’influence du carénage est moins marquée que lors de l’étude préparatoire (Figure 

4.30). Une perte de traction inférieure à 5% est observée, principalement à grande vitesse de rotation. 

Ce nouveau carénage sera conservé pour la suite de l’étude afin de garantir le découplage des mesures 

d’efforts aérodynamiques des forces crées par le souffle de l’hélice. 

 

   

Figure 4.29 - Carénage du moteur et de la balance 2 axes vu du dessus (gauche) et de côté (droite) 
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Figure 4.30 - Influence du carénage sur les performances du propulseur pour différentes vitesses d'avancement 

 

Une étude de répétabilité a été menée pour deux cas de vol : lorsque le propulseur est à l’arrêt, 

et lorsqu’il est activé à vitesse nominale (Figure 4.31). Dans un premier temps, il peut être souligné 

que les mesures initiales varient d’environ 1 N en fonction de la vitesse d’avancement lorsque le 

propulseur est inactif. Cette variation n’est pas retrouvée lors des mesures de répétabilité. Cependant, 

dans ce cas de vol, une bonne répétabilité est mesurée pour les vitesses de vent élevées. Lorsque le 

propulseur fonctionne à vitesse nominale, une différence inférieure à 5 % est mesurée pour l’ensemble 

des points de répétabilité. Cette analyse valide donc la viabilité des mesures effectuées sur le 

propulseur isolé. 

 

 

Figure 4.31 - Etude de la répétabilité des mesures sur le propulseur isolé en fonction de la vitesse d'avancement 

  

 Enfin, une comparaison des mesures effectuées avec l’ancienne balance (6 axes) est conduite 

dans la Figure 4.32. Une différence de l’ordre de 30% est observée entre les deux balances. Cette 

différence s’explique par le meilleur dimensionnement de la balance 2 axes, qui mesure plus 

efficacement les phénomènes de petite amplitude observés. La diminution de l’encombrement du 

montage peut aussi expliquer les différences de mesures observées. Compte tenu de l’adaptation des 
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carénages à la balance considérée, il n’a pas été possible de vérifier cette hypothèse en faisant des 

mesures avec chacun des carénages pour une même balance. 

 

La divergence de mesure de la balance 6 axes explique en partie les différences observées 

entre les mesures expérimentales et les mesures numériques dans le §8.1. Il peut cependant être 

souligné que les phénomènes observés sont similaires entre les deux balances. Les conclusions 

qualitatives tirées de l’étude complète du propulseur isolé ne sont donc pas remises en question. 

 

Figure 4.32 - Comparaison des mesures effectuées avec les deux balances pour différentes vitesses d’avancement 

 

Cette étude aura permis de mettre en avant les caractéristiques de la balance 2 axes utilisée 

pour la suite de l’étude. La comparaison avec les mesures faites avec la balance 6 axes ont mis en 

avant une différence de l’ordre de 30 % causée par un mauvais dimensionnement de la première 

balance. Des écarts-types de l’ordre de 0,01 % ont été mesurés sur les deux composantes, et mettent 

en avant la faible dispersion des mesures. L’efficacité du nouveau carénage, moins intrusif, a aussi 

été validée. Enfin, des mesures de répétabilité ont montré des variations inférieures à 5 % pour 

l’ensemble des mesures.  

 

4.2.4. Interactions en vol stationnaire 

Les hélicoptères sont principalement reconnus pour leur capacité d’atterrissage et de décollage 

vertical (ADAV) ainsi que pour leur habilité à effectuer des vols stationnaires. Dans ce cadre, cette 

première section présente les interactions rotor/propulseur pour les vols à µ = 0,0 et leur influence sur 

les performances du montage. 

 

La caractérisation expérimentale du propulseur isolé, présentée dans le §8.1, souligne 

l’influence de l’angle de dérapage sur la traction. Cette étude a été menée avec la balance 6 axes, 

présentant des mesures d’efforts majorées de 30 % en écoulement axial comme démontré dans le 

§4.2.3. Ainsi, seules les données qualitatives sont observées sur la Figure 4.33. Cette étude 

préliminaire met en avant une augmentation de la traction résultante lorsque l’écoulement est 

perpendiculaire : la comparaison des courbes à 0° et à 90° laissent supposer que les interactions 
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génèrent une hausse de traction allant jusqu’à 50% pour certains points de vol. A noter que le 

coefficient de traction de l’hélice Xb est calculé avec :  

 

X̅ =
Fx

ρS(RΩ)²
 

 

Avec Fx (N) la force de traction de l’hélice, ρ (kg/m3) la masse volumique du fluide de 

l’écoulement, S (m²) la surface couverte par les pales, R (m) le rayon de l’hélice et Ω (rad/s) la vitesse 

de rotation. 

 

 

Figure 4.33 - Influence de l’angle de dérapage sur la traction du propulseur isolé 

 

Cette hypothèse est vérifiée en comparant les résultats obtenus lors de la campagne sur le 

propulseur isolé et des mesures sur le montage complet (Figure 4.34). En effet, une variation de 

l’ordre de 10 % est observée entre le propulseur isolé et le propulseur installé en position nominale 

pour l’ensemble des cas de vol. Ainsi, l’influence positive des interactions en vol stationnaire est mise 

en avant. Cette conclusion est en accord avec les études numériques qui prévoient une hausse de la 

traction du propulseur de 2 % à 5 % grâce aux interactions. Cette hausse de traction est générée par 

la diminution de l’angle d’incidence de l’écoulement sur le disque propulseur. Les résultats obtenus 

lors de l’étude préliminaire sur l’influence positive de l’angle de dérapage sur la traction du 

propulseur sont ainsi confirmés, y compris dans le cas où l’angle de dérapage est généré par le souffle 

rotor de l’hélicoptère.  

 



 

 

 

87 

 

 

Figure 4.34 - Influence des interactions sur la traction du propulseur en vol stationnaire 

 

D’un autre côté, les prises de pression mettent en avant l’influence des interactions sur le 

fuselage de l’appareil. Lorsque le propulseur est inactif (Figure 4.35 et Figure 4.36), les champs de 

pression à gauche et à droite de l’appareil sont quasiment identiques. Ceci valide l’hypothèse selon 

laquelle le sillage rotor est globalement axisymétrique [73]. Dans ce cas de vol, une surpression est 

observée sur une grande partie du nez de l’appareil, sous l’influence directe du sillage rotor. La 

seconde prise positionnée sur la face supérieure du nez est cependant soumise à une dépression, qui 

est la trace de l’accélération de l’écoulement pour contourner l’obstacle.  

 

En parallèle, une légère surpression est observée sur les points centraux (Side Middle) et 

supérieurs (Side Upper) sur le flanc du fuselage pour les trois premières colonnes. Pour les prises 

situées à partir de la quatrième colonne vers la queue de l’appareil, une pression négligeable est 

mesurée pour l’ensemble des points. La limite longitudinale de l’influence du sillage rotor sur le 

fuselage est ainsi mise en avant. Une dépression est observée sur l’ensemble des prises inférieures du 

flanc en raison de la diminution de la largeur du fuselage menant à une accélération de l’écoulement 

sur la surface du fuselage.  
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Figure 4.35 - Pression sur le fuselage gauche lorsque le propulseur est à l'arrêt 
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Figure 4.36 - Pression sur le fuselage droit lorsque le propulseur est à l'arrêt 

 

Une fois le propulseur activé à vitesse de rotation nominale (Figure 4.37), une augmentation 

de 20 % de la pression est mesurée sur la ligne supérieure du flanc de l’appareil. La hausse de pression 

atteint jusqu’à 50 % sur la prise la plus en amont, située juste derrière le propulseur. L’influence 

couplée du rotor et du propulseur permet d’expliquer cette hausse : le sillage propulseur bloque le 

développement du sillage rotor, qui impacte alors principalement la partie supérieure du fuselage. 

Compte tenu des limites matérielles, cette hypothèse n’a cependant pas pu être vérifiée par 

visualisation. 

 

En parallèle, le profil de vitesse de la ligne centrale reste similaire sur les prises les plus en 

aval. Une surpression de l’ordre de 10 Pa est mesurée sur les trois premières prises, soulignant une 

nouvelle fois la présence du sillage propulseur. Pour ce qui est de la ligne inférieure, la mise en 

rotation du propulseur génère une augmentation de la pression constante de 5 Pa Ainsi, la zone de 

surpression observée sur les prises les plus en amont est exacerbée, et la dépression mesurée sur les 

prises aval est limitée. Une nouvelle fois, cette observation est due à l’influence du rotor qui repousse 

le sillage propulseur vers le bas. Enfin, cette analyse souligne l’absence d’influence du propulseur sur 

l’ensemble des prises positionnées sur le nez du fuselage. Cependant, compte tenu de l’incertitude de 

mesure de l’ordre de 3 Pa, ces conclusions sont à nuancer. 
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Figure 4.37 - Pression sur le fuselage en vol stationnaire lorsque le propulseur gauche est activé à vitesse nominale 

 

Compte tenu de l’absence de vent, les mesures PIV n’ont pas pu être réalisées pour le vol 

stationnaire. En effet, la marmite est disposée en amont du nid d’abeille, et seule l’activation de la 

soufflerie permet d’obtenir un ensemencement homogène sur plan de mesure. L’étude expérimentale 

des champs de vitesse n’a donc pas pu être conduite pour cette configuration de vol.  
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Cependant, les études numériques [5] prévoient que le cas du vol stationnaire est celui 

présentant les interactions entre les deux rotors les plus importantes. En effet le propulseur est 

entièrement immergé dans le sillage rotor (Figure 4.38). Le souffle rotor crée alors l’équivalent d’un 

écoulement de 14 m/s impactant le propulseur à 90°. Dans cette configuration, les études numériques 

prévoient une hausse importante des variations de couple tandis que la traction moyenne reste 

inchangée. Les efforts mesurés sur l’hélice sont alors quasi-sinusoïdaux avec des amplitudes allant 

jusqu’à 50 % de la valeur moyenne. Ces variations importantes entrainent une hausse des vibrations 

et des efforts latéraux  

 

Une déviation importante de l’écoulement sous l’effet de l’aspiration du propulseur est aussi 

mesurée. Il est cependant important de noter que l’approche numérique ne prend en compte que les 

rotors. La déflexion de l’écoulement à l’arrière du propulseur est donc légèrement différente pour le 

montage étudié expérimentalement, équipé d’un carénage intrusif pour protéger le moteur et la 

balance. 

 

L’étude des vitesses dans le plan de l’hélice sous l’influence du souffle rotor (Figure 4.39) 

montre que la norme de la vitesse est de l’ordre de 10,5 m/s en vol stationnaire. La vitesse axiale 

mulle met en avant l’alignement du sillage rotor avec l’axe vertical. Une vitesse latérale de l’ordre de 

2 m/s est calculée sur l’ensemble du disque propulseur, révélant ainsi la rotation de l’écoulement à 

l’intérieur du sillage sous l’influence de la rotation des pales du rotor principal. La vitesse verticale 

est plus importante sur la partie de l’hélice proche du fuselage, ce qui souligne le ralentissement du 

sillage sur sa partie extérieure et met en avant la limite du sillage rotor. 

 

 

Figure 4.38 - Estimation numérique du développement des sillages en vol stationnaire ([63]) 

Les marques roses représentent la position virtuelle du propulseur 
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Figure 4.39 - Vitesse dans le plan du propulseur sous l'influence du souffle rotor en vol stationnaire (URANS) 

 

En conclusion, le vol stationnaire est l’atout majeur des hélicoptères et doit être préservé dans 

les nouvelles configurations. Les mesures d’efforts ont montré que les performances du propulseur 

sont maximales dans ce cas de vol. En effet, l’étude numérique montre que le sillage rotor créé 

l’équivalent d’un écoulement à 14 m/s impactant le propulseur à 90°. Cela a un effet positif sur la 

traction du propulseur qui est augmentée de 10 % suite à la diminution de l’angle d’incidence de 

l’écoulement sur le disque de l’hélice. Les études préliminaires menées sur le propulseur isolé ainsi 

que les approches numériques mettent ainsi en avant l’influence positive des interactions sur la 

traction de l’hélice.  

 

Les prises de pressions installées sur le fuselage permettent aussi de mettre en avant 

l’influence des éléments tournants sur le corps de l’appareil. La symétrie du sillage rotor pour ce cas 

de vol a ainsi été montré, et une dépression de l’ordre de 3 Pa a été mesurée en aval du propulseur sur 

les parties haute et basses du fuselage lorsque l’hélice tourne à vitesse nominale. L’influence 

majoritaire du sillage rotor sur la partie centrale, la plus large, du fuselage a aussi été mise en avant. 

 

4.2.5. Interactions à faible vitesse 

En mission, une large gamme de vitesse est observée pour accomplir des objectifs variés. Ainsi, les 

vols à faible vitesse (µ𝑛𝑢𝑚 = 0,05 et µ𝑒𝑥𝑝𝑒 = 0,06) sont réalisés lors du passage du vol stationnaire au 

vol d’avancement à grande vitesse, ou lors des missions de recherche, par exemple. Les performances 

de l’appareil à faible vitesse ne doivent donc pas être négligées pour assurer sa viabilité sur l’ensemble 

des missions civiles et militaires. Cette section a donc pour objectif d’étudier les interactions 

rotor/propulseur à faible vitesse, et de souligner leur influence sur les performances de l’appareil. 

 

La Figure 4.40 souligne la perte de traction du propulseur isolé conséquente à l’augmentation 

de la vitesse de vent, aussi bien sur le propulseur isolé que sur le montage complet. Pour rappel, le 

ratio d’avancement dépend directement de la vitesse de vent :  
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µ =  𝑉
Ω𝑅⁄ =  𝑉

𝑉𝑡𝑖𝑝⁄  

 

Avec V la vitesse de vent (m/s), Vtip la vitesse en bout de pale du rotor principal (m/s), Ω la 

vitesse de rotation du rotor principal (rad/s), et R le rayon du rotor principal (R = 0,75 m). Les deux 

figures mettent en avant des performances similaires pour le propulseur isolé et pour le montage 

complet à grande vitesse et en vol stationnaire. Seules les performances à µ = 0,06 sont légèrement 

modifiées sous l’influence du sillage rotor. Dans ce cadre, la comparaison des performances du 

propulseur installé avec celles du propulseur isolé est conduite dans la Figure 4.41. Comme en vol 

stationnaire, une augmentation de traction due aux interactions de l’ordre de 10 % est mesurée. 

L’influence du rotor principal sur le propulseur à faible vitesse est donc soulignée grâce à ces mesures. 

Les raisons de cette influence seront illustrées dans la suite de ce chapitre grâce à des mesures de 

vitesse dans le champ. 

 

         

Figure 4.40 - Influence de la vitesse d’avancement sur la traction du propulseur isolé (gauche) et monté (droite) 

 

 

Figure 4.41 - Influence du montage sur les performances du propulseur à V = 5 m/s 

 

Le développement des sillages sur le corps de l’hélicoptère est étudié dans la Figure 4.42. 

Pour simplifier l’analyse, il a été choisi de représenter l’évolution du coefficient de pression en 

fonction des paramètres de vol. En supposant que l’écoulement est incompressible, ce coefficient est 

calculé à l’aide de la formule suivante :  
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𝐶𝑝 =  
𝑃 − 𝑃𝑠

1
2⁄  𝜌𝑉²

=  
𝑃 − 𝑃𝑠

𝑃𝑇 − 𝑃𝑠
 

 

Avec P la pression mesurée au point considéré (Pa), 𝑃𝑠 la pression statique (Pa), 𝑃𝑇 la pression 

totale (Pa), 𝜌 la masse volumique de l’écoulement (kg/m3) et V la vitesse de l’écoulement (m/s). La 

pression statique est mesurée à l’intérieur du fuselage de l’hélicoptère, sur le même boitier 

d’acquisition que les autres prises.  

 

Cette analyse montre que l’influence du vent et du sillage rotor sont couplées sur le nez de 

l’appareil. Comme en vol stationnaire, l’ensemble du nez de l’appareil est soumis à une surpression 

lors d’un vol à faible vitesse. Une surpression maximale est mesurée sur les points les plus hauts, 

soulignant l’influence du sillage rotor. Pour les trois dernières prises de l’avant de l’appareil, les 

pressions mesurées en vol stationnaire et en vol à faible vitesse sont similaires : ceci souligne la limite 

de la position du sillage sur le nez de l’appareil.   

 

L’ensemble des points de mesure situé sur la ligne inférieure du flan sont soumis à une 

dépression, qui est maximale juste en aval du propulseur. Les lignes centrales et supérieures un profil 

similaire : une dépression maximale est mesurée juste derrière le propulseur, puis diminue jusqu’à ce 

que des coefficients de pression positifs soient mesurés sur les prises les plus en aval. Cette courbe 

souligne donc l’influence du sillage rotor sur le fuselage en vol à faible vitesse.  
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Figure 4.42 - Pression sur le fuselage à basse vitesse lorsque le propulseur est activé à vitesse nominale 

 

Les mesures d’efforts soulignent la perte de traction de l’ordre de 10 % du propulseur 

conséquente de l’augmentation de la vitesse d’avancement. Une hypothèse expliquant cette 

observation est le changement d’angle d’attaque de l’écoulement sur les pales de l’hélice propulsive. 

En effet, à faible vitesse, il est estimé numériquement que le propulseur est partiellement immergé 

dans le sillage rotor. La Figure 4.43 montre que la limite du sillage rotor est située à environ 20 % de 

la pale supérieure du propulseur. Dans ce cas de vol, le sillage rotor libre évolue à environ 14 m/s et 

arrive avec un angle de 45° sur le plan de l’hélice 

 

Comme pour le cas en vol stationnaire, lorsque le propulseur est activé, une déviation de 

l’écoulement amont est observée numériquement en amont du propulseur sous l’effet de l’aspiration. 

Ce phénomène diminue l’angle d’attaque du flux sur l’hélice jusqu’à environ 30°. Une légère 

déflexion est aussi observée sur la partie basse de l’hélice, non immergée dans le sillage rotor. L’angle 

d’attaque local de l’écoulement libre sur les pales est alors de l’ordre de 20°. Ces observations 

soulignent l’asymétrie des efforts sur le disque du propulseur, générant de forts vibrations et efforts 

latéraux. En aval, le souffle créé par l’hélice repousse le sillage rotor vers la queue de l’appareil.  
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Figure 4.43 - Estimation numérique du développement des sillages en vol à μ = 0,05 ([7]) 

Les marques roses représentent la position virtuelle du propulseur 

 

 L’étude de la vitesse dans le plan de l’hélice sous l’influence du souffle rotor montre que la 

norme de la vitesse dans le plan est de l’ordre de 9,5 m/s. Une importante variation de vitesse est 

aussi mesurée entre le haut et le bas de l’hélice. Ceci est causé par l’immersion partielle du propulseur 

dans le sillage rotor. 

 

 

Figure 4.44 - Vitesse dans le plan de l'hélice sous l'influence du souffle rotor à μ = 0,05 (URANS, [7]) 

 

Une nouvelle fois, l’absence de structure support et de carénage dans les calculs modifie les 

phénomènes aérodynamiques. Cette section a donc pour objectif de valider ces estimations 

numériques à l’aide de mesures PIV. Compte tenu des limites matérielles liées aux phénomènes de 

résonance du dispositif expérimental et aux échauffements importants à faible vitesse d’avancement, 

le paramètre d’avancement expérimental a été fixé à μ = 0,06 soit une augmentation de 14 % par 

rapport à l’étude numérique.  

 

La Figure 4.45 présente les champs de PIV moyens obtenus à μ = 0,06. Dans cette figure, une 

zone de survitesse est observée dans le coin supérieur droit du plan : ceci est causé par le sillage rotor. 
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La norme de la vitesse atteint alors des valeurs de 14 m/s, comme estimé par l’approche numérique. 

Alors que l’écoulement est parallèle à l’axe �⃗� dans le champ lointain, il est orienté à 44° à l’intérieur 

du sillage rotor, comme le soulignent les lignes de champs. Cette figure met donc en évidence la 

limite du sillage rotor en position nominale pour une vitesse d’avancement de 5 m/s. 

 

Une accélération de l’écoulement sous l’influence du propulseur est aussi mesurée, 

principalement sur la composante U de la vitesse. Ainsi, la position du propulseur est soulignée : le 

centre du disque propulseur est situé au point de vitesse faible. L’aspiration exercée par le propulseur 

entraine un redressement du sillage rotor jusqu’à un angle de 30°. Le propulseur est donc soumis à 

un flux asymétrique, ce qui génère des vibrations et des efforts latéraux (non illustrés ici). Cependant, 

l’augmentation de l’angle d’attaque local de l’écoulement sur les pales augmente la traction locale 

exercée par l’hélice par rapport au cas sans interactions, ce qui explique le gain de performances pour 

ce cas de vol. 

 

 

 

Figure 4.45 - Champ de vitesse dans le plan à µ = 0,06 

 

En parallèle, la composante hors plan de la vitesse est négative à l’intérieur du sillage rotor 

(Figure 4.46). Ceci est causé par le sens de rotation du rotor : l’étude étant réalisée sur le quart avant 

gauche de l’appareil (0° ≤ φ ≤ 90°), les pales reculent sur le plan considéré. L’écoulement suit alors 

le mouvement des pales, ce qui explique pourquoi W est négatif sur cette zone de l’étude. Il peut être 

déduit qu’un champ de vitesse inverse serait observé si le sens de rotation du rotor était inversé. Des 

essais complémentaires pourront être réalisés sous la pale reculante pour valider cette hypothèse. 
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La limite du sillage est aussi identifiée grâce au pic de vitesse hors champ. L’écoulement 

amont évoluant à environ 5 m/s est confronté au sillage rotor dont la norme de la vitesse est de l’ordre 

de 14 m/s, ce qui créé un gradient de vitesse important. Conséquemment un enroulement local de 

l’écoulement est observé. Il se caractérise par une zone de forte vitesse hors champ sous la limite du 

sillage (zone jaune dans la Figure 4.46), associée à une zone de vitesse hors champ négative à 

l’intérieur du sillage (zone bleue). 

 

 

Figure 4.46 – Champ de vitesse hors plan à µ = 0,06 

 

Ces observations se retrouvent dans la Figure 4.47 (gauche) présentant la circulation moyenne 

pour les mêmes conditions de vol. La circulation est calculée en réalisant l’intégrale curviligne de la 

vitesse le long d’une trajectoire fermée. Des pics de circulation apparaissent sur la diagonale de 

l’image : ceci correspond au cisaillement induit par la limite du sillage rotor identifiée précédemment.  

 

Les cartes de circulation instantanées mettent en avant des instabilités fortes (Figure 4.47 

(droite)). Deux phénomènes majeurs ressortent de cette image. Premièrement, une circulation 

importante est observée autour de la limite du sillage rotor comme le montre l’image moyennée. Une 

circulation importante apparait également sous le disque rotor sous l’influence du passage des pales 

: les tourbillons de bout de pales apparaissent alors sur le plan PIV. A noter que lors des essais, les 

pales en rotation passent au-dessus du plan étudié. 
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Figure 4.47 - Circulation moyenne (gauche) et instantanée (droite) à µ = 0,06 

 

Une analyse du positionnement des tourbillons a été conduite avec le critère Γ2, qui a montré 

sa fiabilité pour les applications des hélicoptères [74]. La Figure 4.48 souligne les mêmes conclusions 

que l’étude de la circulation et de la vitesse hors plan : les régions présentant beaucoup de tourbillons 

sont situées sous le disque rotor sous l’influence du passage des pales et de leurs tourbillons, et à la 

limite du sillage rotor.  

 

 

Figure 4.48 - Détection des tourbillons par le critère Γ2 sur une image instantanée à µ = 0,06 

 

La corrélation permet d’évaluer la précision des résultats. Il a été choisi de ne pas considérer 

les points ayant une corrélation inférieure 0,2 pour le calcul de la moyenne, ce qui signifie que le 

vecteur n’est intégré dans la moyenne que si au moins 20 % de la fenêtre d’interrogation initiale est 

retrouvée dans l’image à t+dt.  

 

La corrélation est maximale dans les zones éloignées des sillages et des aspirations des rotors 

(Figure 4.49). Dans ce cas, l’écoulement n’est pas perturbé ni accéléré, ce qui permet aux fenêtres 

d’interrogation de conserver une plus grande part de leur intégrité. Une zone de forte corrélation est 

observée sous la limite du sillage rotor. Ceci met en avant le caractère stable de la position de la limite 
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du sillage malgré la vorticité importante observée. La bonne définition des critères de dépouillement 

pour étudier les zones soumises à une forte accélération est aussi soulignée.  

 

Deux zones à faible corrélation sont identifiées. La première, située en haut à droite de 

l’image, est causée par le sillage rotor qui génère une accélération et une perturbation de l’écoulement, 

et par les pales qui interfèrent parfois entre la caméra haute et le champ laser. Alors que le premier 

phénomène est physique, le deuxième est causé par les limites techniques dont l’influence sur le 

calcul des valeurs moyennes a été limitée en ne considérant que les points dont la corrélation est 

supérieure à 0,2.  

 

La deuxième zone présentant une corrélation faible est située juste en amont de l’hélice 

propulsive. Pour rappel, le propulseur est actionné à 7500 tr/min pour l’ensemble des mesures PIV. 

Une forte accélération est donc mesurée dans cette région, ce qui explique la faible corrélation 

observée. 

 

 

Figure 4.49 - Corrélation moyenne à µ = 0,06 

 

La Figure 4.50 présente l’écart type de la vitesse U pour μ = 0,06. Dans la partie qui n’est pas 

impactée par le sillage rotor, l’écart type est faible. Un écart type allant jusqu’à 25 % de la vitesse 

amont apparait en limite du sillage en raison des zones de circulation importantes. Pour les mêmes 

raisons, un pic d’écart type est observé sous l’influence de l’aspiration du propulseur.  
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Figure 4.50 – Ecart-type du champ de vitesse plan à µ = 0,06 

 

 Cette étude à faible ratio d’avancement a mis en avant le gain de traction de 2 % causé par les 

interactions aérodynamiques entre le rotor et le propulseur pour ce cas de vol. La dépression mesurée 

sur le fuselage derrière le propulseur a aussi été mise en avant, surtout pour la partie supérieure du 

carénage soumise à l’influence couplée du sillage rotor et du sillage propulseur. Dans ce cadre, les 

interactions de sillage ont été mises en avant : le sillage propulseur bloque le développement du 

sillage rotor qui prédomine alors sur la partie supérieure, tandis que le sillage rotor pousse le sillage 

propulseur vers le bas de l’appareil. 

 

Cette première partie de l’étude montre aussi que les approches numériques et expérimentales 

convergent pour le cas de vol à faible vitesse. Le propulseur est alors partiellement immergé dans le 

sillage rotor, et l’angle d’attaque local de l’écoulement sur le haut du propulseur est de l’ordre de 30°. 

Comme souligné lors de l’analyse de l’influence de l’angle de dérapage sur les performances du 

propulseur isolé, ceci génère un gain de portance local. Les performances sont cependant légèrement 

moins bonnes qu’en vol stationnaire pour lequel le sillage rotor impacte le propulseur à 90°.  

 

L’angle d’attaque de l’écoulement sur la partie inférieure de l’hélice propulsive est de 0°. 

Ainsi, la différence entre l’angle de la partie supérieure et celui de la partie inférieure génère des 

variations importantes d’efforts sur le disque propulseur. Les études bibliographiques précédentes [8] 

soulignent que les différences entre les moitiés inférieures et supérieures du propulseur sont 

exacerbées par la présence d’aile, qui protègent la partie inférieure de l’hélice du sillage rotor. La 

mise en place d’une hélice carénée limite ces effets, mais diminue aussi les performances en vol 

stationnaire en plus d’augmenter la masse et la complexité du montage. 

 

4.2.6. Interactions à grande vitesse 

L’une des faiblesses principales des hélicoptères conventionnels est la vitesse maximale limitée. Pour 

lever cette limite, les hélicoptères grande vitesse offrent une gamme de vitesses accessibles plus large. 
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Dans ce cadre, les performances pour des vitesses d’avancement modérées sont clé pour valider la 

viabilité du montage.  

 

Comme pour les vols stationnaires et à faible vitesse, l’influence du montage sur les 

performances du propulseur est étudiée dans la Figure 4.51. Comme pour les deux autres cas de vol, 

les interactions génèrent une hausse de la traction de l’ordre de 10 % à grande vitesse. 

 

 

Figure 4.51 – Influence du montage sur la traction du propulseur à grande vitesse 

 

La Figure 4.52 présente la répartition de la pression sur le fuselage pour un vol à µ = 0,22. Le 

point ayant la pression la plus élevée est le nez de l’appareil, le point d’arrêt de l’écoulement dans ce 

cas. L’influence du sillage rotor est marquée sur les deux prises les plus proches du centre rotor : 

comme pour les vols à des vitesses plus faibles, la limite du sillage est ainsi soulignée.  

 

En comparant les mesures avec et sans propulseur, il ressort qu’en l’absence de propulseur 

une différence de l’ordre de 50 % émerge sur le flan de l’hélicoptère sous l’influence du sillage 

propulseur. La différence observée sur les lignes supérieures et inférieures est probablement causée 

par l’effet de blocage assuré par le sillage propulseur : ainsi, l’influence du sillage rotor est centrée 

sur la partie supérieure du fuselage. L’augmentation de la dépression sur les prises centrales les plus 

en amont est causée par l’influence directe du sillage propulseur.  
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Figure 4.52 - Pression sur le fuselage à grande vitesse lorsque le propulseur est activé à vitesse nominale 

 

Pour µ ≥ 0,10, l’approche numérique estime que le sillage rotor est rapidement repoussé vers 

l’arrière de l’hélicoptère, et passe au-dessus du propulseur (Figure 4.53). Ainsi, seules des interactions 

secondaires mineures de sillages sont observées dans le champ lointain, et génèrent une légère 

augmentation de la traction du propulseur. Un effet d’aspiration de l’hélice est mesuré, bien que ce 

phénomène soit moins marqué que pour des vitesses d’avancement plus faibles.  
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Figure 4.53 - Estimation numérique du développement des sillages en vol à μ = 0,15 ([7]) 

 

Cette configuration entraîne aussi l’apparition de composantes latérales et verticales dans la 

vitesse de l’écoulement entrant dans le propulseur (Figure 4.54). La norme de la vitesse axiale est 

cependant quasi constante sur l’intégralité du disque rotor, mettant en avant l’absence d’interactions 

directes entre le rotor et le propulseur. Cette asymétrie crée des forces et moments de l’ordre de 1 à 2 

% dans le plan du propulseur en vol d’avancement. Le moment de tangage est aussi augmenté de 5 à 

10 % suite à l’apparition des interactions rotor/propulseur, ce qui le rend non négligeable 

contrairement aux autres variations observées. En fonction du positionnement du propulseur sur 

l’appareil, cette variation peut sérieusement impacter la manœuvrabilité de l’appareil, malgré les 

faibles interactions mises en exergue. Des fluctuations de chargement de l’hélice sont aussi observées.  

 

 

Figure 4.54 - Vitesse dans le plan de l'hélice sous l'influence du sillage rotor à μ = 0,15 (URANS, [7]) 
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 L’ensemble de ces estimations numériques sont vérifiées expérimentalement dans cette 

section. Expérimentalement, pour tous les μ ≥ 0,12 le sillage rotor passe largement au-dessus du 

propulseur (Figure 4.55, Figure 4.56 et Figure 4.57). Les interactions secondaires entre les sillages 

du rotor et du propulseur seront étudiées dans le §5 présentant des mesures sur le champ aval. Sous 

l’influence de la vitesse de vent, une accélération de l’écoulement aval est observée dans la partie non 

perturbée du plan.  

 

A µ = 0,12 une accélération de l’écoulement est mesurée dans le coin supérieur droit de 

l’image : ceci illustre la limite du sillage rotor. A µ = 0,17 le flux amont et le sillage rotor évoluent à 

des vitesses similaires. La limite du sillage n’est donc pas perceptible sur les images de vitesse dans 

le champ pour cette configuration de vol. A µ = 0,22 un ralentissement est observé sur la partie 

supérieure de l’image. 

 

L’aspiration exercée par l’hélice génère une augmentation de la vitesse dans le coin inférieur 

droit de l’image pour tous les vols à grande vitesse. L’aspiration est mesurée jusqu’à 0,2 m en amont 

de l’hélice. Comme pour l’étude à 5 m/s, un pic de vitesse est mesuré au niveau du bout de la pale du 

propulseur.  

 

À partir de μ = 0,17 une vitesse hors champ importante est observée sur la partie supérieure 

du plan : cette zone illustre le sillage du rotor. Les pales évoluant vers l’arrière de l’image, une 

vorticité forte apparait dans le sillage rotor. La diminution de la vitesse hors champ sur la partie 

gauche de l’image s’explique par le fait que le sillage soit repoussé vers la queue de l’appareil sous 

l’influence du vent amont, et n’existe donc que peu dans cette zone.  

 

  

Figure 4.55 - Champs de vitesse 3D à µ = 0,12 
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Figure 4.56 - Champs de vitesse 3D à µ = 0,17 

  

Figure 4.57 - Champs de vitesse 3D à µ = 0,22 

 

En parallèle, l’analyse numérique de la répartition de charge sur le disque rotor permet de 

mettre en relief ces conclusions. En dynamique des fluides, le chargement du disque est défini comme 

le changement de pression moyen sur le disque. En vol stationnaire, le chargement est le rapport de 

son poids à la surface totale du disque du rotor principal.  

 

Dans cette étude, un changement brusque de chargement est observé à 90°, soit juste derrière 

le propulseur (Figure 4.58). Une étude sur un plan PIV décalé vers la queue de l’appareil sera conduite 

afin d’identifier la limite du sillage rotor et l’influence de la trainée des pales sur ces phénomènes. 

Une zone de faible chargement au centre du rotor ainsi qu’un chargement important en bout de pale 

sur la face avant de l’hélicoptère sont observés.  
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Figure 4.58 – Estimation numérique du chargement du disque rotor à μ = 0,15([75]) 

La ligne rose représente la position virtuelle du propulseur 

 

 

L’influence des interactions est mise en avant lors de l’étude de la norme de la vitesse 

rapportée à la vitesse d’avancement (Figure 4.59). L’influence de l’hélice sur l’écoulement augmente 

avec la vitesse de l’écoulement amont. Alors qu’à µ = 0,12 l’aspiration de l’hélice n’est mesurée que 

10 cm en amont de la pale, cette influence est observée jusqu’à 20 cm en amont lors de l’étude à µ = 

0,22. 

 

Cette analyse montre à nouveau que le sillage rotor n’impacte pas directement le propulseur 

pour les grandes valeurs de vitesse d’avancement. L’accélération locale de l’écoulement sous 

l’influence du propulseur est aussi mise en exergue. Enfin, cette analyse permet de vérifier que la 

vitesse amont est cohérente avec celle commandée lors du pilotage de la soufflerie. 
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Figure 4.59 - Norme de vitesse rapportée à la vitesse d’avancement  

µ = 0,12 (haut, gauche), µ = 0,17 (haut, droite) et µ = 0,22 (bas) 

 

La Figure 4.60 présente l’écart-type de la vitesse U selon l’axe �⃗� pour tous les paramètres 

d’avancement étudiés. Quelle que soit la vitesse d’avancement de l’appareil, l’écart-type est faible 

dans la partie non perturbée par le sillage ainsi qu’au niveau de la tête rotor. Comme souligné lors de 

l’étude des interactions à faible vitesse, un écart-type allant jusqu’à 25 % de la vitesse amont apparait 

en limite du sillage rotor en raison des zones de circulation importantes. Pour μ ≥ 0,17 la moitié 

supérieure de l’image présente des écarts-types importants. Cette observation retranscrit une 

instationnarité forte causée par l’aspiration de l’écoulement par le rotor. La limite longitudinale du 

sillage rotor est aussi mise en avant dans la Figure 4.60-bas présentant un écart-type important à la 

limite de la fenêtre d’analyse. 
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Figure 4.60 – Ecart-type des champs de vitesse longitudinaux 

µ = 0,12 (haut, gauche), µ = 0,17 (haut, droite) et µ = 0,22 (bas) 

 

Une nouvelle fois les images instantanées de la circulation mettent en avant des zones de 

vorticité importante dues au passage des tourbillons de bout de pale (Figure 4.61). Contrairement au 

cas à faible vitesse pour lequel ces instabilités apparaissaient surtout dans le coin supérieur droit, à 

grande vitesse l’intersection entre le plan PIV et les tourbillons de bout de pale prend place à la 

naissance des tourbillons dans le coin supérieur gauche de l’image. Cette comparaison entre les deux 

études montre que la propagation des tourbillons est modifiée avec la vitesse d’avancement de 

l’hélicoptère, comme observé numériquement. 

 

 

Figure 4.61 - Circulation instantanée à µ = 0,22 

 

Les mêmes conclusions qu’en vol stationnaire peuvent être tirées : la comparaison des 

résultats avec ceux de la campagne du propulseur isolé a montré une augmentation de traction 

d’environ 10 % grâce aux interactions. Ces différences sont en accord avec les conclusions 

numériques. Dans ce cadre, les mesures d’efforts permettent de conclure sur la validité des essais. 

 

Les mesures de pression sur le fuselage ont mis en avant l’influence accrue du rotor sur la 

partie supérieure du fuselage en raison du blocage assuré par le sillage propulseur. Dans ce cadre, 
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l’influence du rotor sur les prises centrales et basses du fuselage est fortement limitée par la présence 

du propulseur. En parallèle, le sillage propulseur impacte la partie centrale du fuselage avant d’être 

repoussé par le sillage rotor sur la partie basse.  

 

Les mesures PIV ont aussi permis de montrer l’absence d’interactions directes entre le rotor 

et le propulseur pour ce cas de vol. Ainsi, les données expérimentales et numériques montrent un 

développement du sillage rotor similaire pour tous les cas de vol à μ ≥ 0,10 : le sillage passe au-dessus 

du propulseur et aucune interaction rotor/propulseur primaire n’est observée. Sous l’influence limitée 

du sillage rotor sur le propulseur, la traction est augmentée par rapport aux mesures sur le propulseur 

isolé.  

 

4.2.7. Synthèse : influence du paramètre d’avancement 

L’évolution de l’angle de la vitesse dans le plan sous l’influence des éléments tournants est présentée 

en Figure 4.62. L’angle du flux est défini par 𝛼 = arctan (𝑉/𝑈), et est positif quand l’écoulement 

est dirigé vers le sol. Cette analyse est conduite à x = -175 mm, juste devant le propulseur.  

 

A faible vitesse d’avancement, une augmentation de l’angle et de la norme de la vitesse est 

observée dans la partie supérieure de l’image : ceci souligne la présence du sillage rotor. Un angle 

maximum de l’ordre de 50° est mesuré à y = 20 mm, soit au niveau du haut de la pale du propulseur. 

Un maximum de vitesse est mesuré à y = 0 mm, soit dans la région soumis au sillage rotor et à 

l’aspiration du propulseur. 

 

Augmenter la vitesse d’avancement génère une diminution de l’angle et de la norme de 

l’écoulement. A µ = 0,12 des angles positifs et une légère accélération sont toujours mesurés sur la 

partie supérieure de l’image, soulignant la présence du sillage rotor. Une cassure est observée à y = 

120 mm, mettant en évidence la limite du sillage pour cette configuration de vol. Pour µ = 0,17 la 

mesure d’angle est quasi nulle sur toute la hauteur de la fenêtre d’analyse. A µ = 0,22 des angles 

négatifs sont mesurés sur la partie supérieure de l’image : ceci souligne l’effet du souffle exercé par 

le rotor principal. Le profil de vitesse est similaire pour µ = 0,17 et µ = 0,22 : un minimum est observé 

en haut de la fenêtre d’analyse sous l’influence de la proximité avec la limite du sillage rotor. Cette 

figure souligne donc l’absence d’interactions directes entre le rotor et le propulseur pour µ ≥ 0,12. 

 

Pour tous les ratios d’avancement, l’aspiration du propulseur est mesurée pour y ≤ 0 mm. Un 

maximum de vitesse est enregistré à y = -25 mm, juste sous le bout de pale du propulseur. Le centre 

du disque propulseur est souligné par le minimum de vitesse mesuré à y = - 130 mm. Une 

augmentation subite de l’angle et une perte de vitesse sont mesurées à y = 140 mm, soit au centre du 

disque propulseur.  
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Figure 4.62 - Angle et norme de l’écoulement pour différents paramètres d’avancement à x = -175 mm 

  

4.3. Conclusion 

Ce chapitre avait pour but de quantifier l’influence des interactions rotor/propulseur sur les 

performances de l’appareil. Les objectifs secondaires étaient de vérifier la validité des résultats des 

simulations numériques existantes, de permettre une visualisation du développement de l’écoulement 

pour différentes configurations de vol, et de souligner l’influence des interactions sur le fuselage de 

l’hélicoptère.  

 

Une première analyse a ainsi montré que l’influence du propulseur sur le rotor est négligeable 

et ne peut pas être déterminée précisément avec les outils disponibles compte tenu de l’incertitude 

des mesures et des outils de calcul. 

 

Ensuite, il a été vu que les interactions aérodynamiques permettent d’augmenter la traction du 

propulseur de 10 à 20 % en moyenne par rapport au propulseur isolé, ce qui est cohérent avec les 

conclusions numériques. Une analyse complémentaire permettrait de mettre en avant l’influence des 

interactions sur la figure de mérite de l’appareil. 

 

Les prises de pression mises en place sur le fuselage ont permis de valider la symétrie du 

sillage rotor en l’absence de propulseur. L’influence du propulseur pour les différents cas de vol a 

aussi été soulignée : en vol stationnaire, une légère dépression causée par le sillage du propulseur est 

mesurée sur le bas du fuselage. En vol d’avancement, l’influence du vent, du sillage rotor et du sillage 

propulseur sont couplées. Ainsi, le sillage du propulseur bloque le développement du sillage rotor, 

donc l’influence devient alors majoritaire sur la partie supérieure du fuselage. En parallèle, le sillage 

rotor repousse le sillage propulseur vers le sol, ce qui maximise son influence sur les parties centrales 

et inférieures du corps de l’appareil.  

 

Une analyse détaillée du développement du sillage rotor en fonction de la vitesse 

d’avancement a aussi été menée. En vol stationnaire, les études numériques montrent que le sillage 
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impacte le propulseur à 90° avec une vitesse équivalente de 14 m/s. A faible vitesse, l’effet du vent 

et du sillage rotor sont combinés. L’angle du vent incident est alors de 30° sur la partie supérieure de 

l’hélice immergée dans le sillage rotor, et d’environ 0° sur la partie inférieure qui est seulement 

soumise à l’écoulement de la soufflerie. Enfin, à grande vitesse, le sillage rotor passe au-dessus du 

propulseur et aucune interaction directe n’est observée. Pour toutes les vitesses d’avancement, une 

bonne corrélation est observée entre les résultats numériques et expérimentaux.  

 

En fonction des conditions de vol, des zones présentant une forte vitesse hors-champ ont été 

identifiées. Ces zones sont principalement situées à la limite du sillage rotor, en amont du propulseur 

sous l’influence de l’aspiration, et l’intérieur du sillage rotor sous l’influence du sens de rotation des 

pales. De même, des zones de cisaillement de Kelvin-Helmholtz ont été mises en avant au niveau du 

passage des pales du rotor, et ce quel que soit la vitesse d’avancement considérée. 

 

L’ensemble des interactions présentées dans ce chapitre ont été mesurées sur la configuration 

nominale approximativement représentative du X3. Cependant, cette étude a pour but d’enrichir le 

domaine de la recherche sur les interactions rotor/propulseur en proposant d’analyser ces phénomènes 

pour différentes positions de propulseur. Dans ce cadre, le chapitre suivant propose d’étudier les 

interactions entre les éléments rotatifs en fonction de la position du propulseur.  
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5. Etude paramétrique des interactions aérodynamiques 

rotor/propulseur en fonction de la position de l’hélice 

Le chapitre 4 avait pour objectif d’identifier les phénomènes d’interaction pour le montage en position 

nominale. Ce chapitre a pour but d’enrichir ces analyses en étudiant l’influence de la position du 

propulseur sur les performances du montage pour différentes conditions de vol.  

 

Pour ce faire, les interactions aérodynamiques rotor/propulseur seront étudiées en vol 

stationnaire, à faible vitesse d’avancement, puis à grande vitesse. Comme lors de l’étude en position 

nominale, un panel de mesures permettra d’analyse leur influence sur l’appareil : des mesures 

d’efforts grâce à une balance 2 axes implantée sur le propulseur, des mesures de pressions sur le 

fuselage, et des mesures de champs de vitesse autour de la maquette par PIV. Une synthèse sera enfin 

proposée afin de souligner l’influence du paramètre d’avancement sur l’écoulement autour du 

propulseur.  

 

5.1. Préparation des essais 

Dans ce cadre, des essais complémentaires ont été conduits en faisant varier la position du propulseur 

dans les trois directions. Pour rappel, la position nominale est déterminée approximativement selon 

les dimensions de l’Eurocopter X3 : le propulseur est positionné 0,14 m en amont de la tête rotor (soit 

un rayon du propulseur), éloigné latéralement de 0,375 m du centre rotor (soit un demi-rayon du 

rotor) et placé 0,28 m en dessous de la tête rotor (soit un diamètre propulseur). Les positions testées 

sont définies selon le référentiel suivant : la référence est la position nominale du propulseur en se 

rappelant que �⃗� est dirigé du nez vers la queue de l’hélicoptère, +1X représente une translation d’un 

rayon de propulseur (0,14 m) vers l’arrière de l’appareil. Dans ce cas, le propulseur est aligné avec le 

centre rotor. Lorsque la position +2X est choisie, le propulseur est situé 0,14 m en aval du centre 

rotor. Dans la position -1Y, le propulseur est écarté de 0,14 m vers l’extérieur du montage. Son 

écartement latéral est alors de 0,515 m par rapport au centre rotor. La position -1/2Z permet l’étude 

de l’influence des interactions quand le propulseur est déplacé de 0,07 m vers le sol. Des essais dans 

des positions identiques sont aussi réalisés sur le côté droit de l’hélicoptère. La Figure 5.1 offre une 

représentation de ces différentes positions par rapport à l’hélicoptère. Grâce aux calculs numériques 

préparatoires, le développement attendu du sillage rotor est aussi représenté et sera discuté en détail 

dans ce chapitre. 
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Figure 5.1 - Représentation des différentes positions du propulseur par rapport à l'hélicoptère 

  

5.2. Résultats 

5.2.1. Interactions en vol stationnaire 

Le chapitre 4.2.4 a montré que les interactions rotor/propulseur permettent d’augmenter les 

performances de l’appareil en vol stationnaire. Le vol stationnaire étant l’atout majeur des 

hélicoptères, ce paragraphe vise à étudier l’influence de la position du propulseur sur les performances 

de l’appareil dans ce cas de vol.  

 

Une première analyse présentée en Figure 5.2 indique que les performances du propulseur ne 

dépendent pas de sa position longitudinale. En effet, une différence de traction inférieure à 1 % est 

mesurée pour l’ensemble des configurations testées. Cette étude souligne donc l’homogénéité du 

sillage et sa vitesse constante sur toute la région étudiée.  

 

Déplacer verticalement le propulseur vers le rotor (-1/2Z) génère une augmentation d’environ 

2 % de la traction du propulseur. L’hypothèse expliquant cette variation vient de la diminution de la 

distance entre le disque rotor et le propulseur, entrainant une augmentation de leur influence 

réciproque. Il est aussi possible que le propulseur soit immergé dans les recirculations du sillage, ce 

qui modifie l’angle d’attaque local de l’écoulement sur les pales.  
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Le déplacement latéral du propulseur n’influe pas sur les performances du montage. Le 

positionnement du propulseur en position -1Y permet d’augmenter le couple disponible et ainsi 

d’augmenter la manœuvrabilité de l’appareil, mais au détriment d’un encombrement plus important 

et de possibles effets de résonance amplifiés par la longueur de l’aile support.  

 

 

Figure 5.2 - Influence de la position du propulseur sur la traction en vol stationnaire 

 

Comme pour le cas en position nominale, des mesures de pressions ont été réalisées sur le 

fuselage pour les différentes positions. La Figure 5.3 montre ainsi que les mesures de pression du nez 

et de la droite de l’appareil sont similaires pour les trois positions longitudinales.  

 

Une variation des pressions du côté du propulseur est cependant observée : la surpression 

mesurée sur la partie inférieure du fuselage est maximisée lorsque le propulseur est reculé, ce qui 

souligne l’effet de blocage assuré par le propulseur sur le sillage rotor en position nominale et 

réciproquement l’influence du sillage rotor qui dévie de sillage propulseur vers le bas de l’appareil. 

Pour les lignes centrales et supérieures, la position +1X permet de limiter les variations de pressions. 

Pour cette partie du fuselage, les positions nominales et +2X présentent des profils de pression 

semblables à ±10 %. Cette observation valide donc la faible influence du propulseur et de sa position 

par rapport au sillage du rotor principal. 
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Figure 5.3 - Prises de pression pour les trois positions longitudinales en vol stationnaire 

 

 La Figure 5.4 souligne l’influence des déplacement latéraux et verticaux sur le champ de 

pression sur le fuselage de l’appareil. Pour les trois positions étudiées, les pressions mesurées sont 

similaires à deux exceptions près :  

 

1) Lorsque le propulseur est déplacé vers le haut, la dépression mesurée sur la partie 

supérieure du fuselage augmente de 50 %. Cette observation met une nouvelle fois en 

avant le phénomène de blocage assuré par l’hélice en position nominale. 

 

2) Lorsque le propulseur est écarté de la structure, la surpression mesurée sur la partie 

inférieure du fuselage est augmentée de 50 %. L’influence entre le propulseur et le 

fuselage étant limitée dans ce cas, cette caractéristique met donc en avant l’influence du 

sillage de l’hélice sur les pressions pariétales inférieures. 
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Figure 5.4 - Mesures de pression sur le fuselage en fonction de la position latérale et verticale 
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En vol stationnaire, deux solutions permettent d’assurer l’anti-couple :  

 

1. Le propulseur gauche, situé sous la pale avançante du rotor, fonctionne à 50 % et le 

propulseur droit fonctionne à -50 %. Dans ce cas, des hélices à pas variable sont mises en 

place pour assurer un fonctionnement optimal sur l’ensemble de la plage de vol. Des 

interactions fortes avec la nacelle sont aussi à prévoir ; 

 

2. L’hélice gauche fonctionne à 100 % et l’hélice droite ne produit pas de poussée. Cette 

option simplifie les écoulements autour de l’appareil, bien qu’ils restent très complexes 

en vol stationnaire. En raison de la géométrie des hélices, du matériel disponible, et dans 

l’optique de simplifier l’analyse, cette option est choisie pour cette étude. Des variations 

des régimes ont été effectuées pour simuler les variations de traction observées sur les 

montages complets. 

 

3. Des solutions mixtes sont aussi envisagées, notamment pour le RACER.  

 

Avec la solution choisie pour cette étude, le propulseur gauche assure l’anti-couple de 

l’appareil pour toutes les configurations de vol, bien que les dérives limitent la puissance nécessaire 

à cette fonction à grande vitesse. Ainsi, l’hélice gauche est plus sollicitée que la droite quel que soit 

le type de vol considéré. Des tests complémentaires sont réalisés sur le côté reculant du rotor pour 

étudier l’asymétrie du sillage et son influence sur les performances du propulseur (Figure 5.5). Les 

deux côtés présentent des résultats comparables, avec une variation de traction inférieure à 5 % sous 

l’influence du sens de rotation des pales. La quasi-symétrie du sillage rotor est donc validée pour ce 

cas de vol. 

 

 

Figure 5.5 - Influence de la position gauche/droite du propulseur 
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 Le positionnement de l’hélice à gauche ou à droite exerce une influence sur les pressions 

autour du fuselage de l’appareil (Figure 5.6). Dans les deux cas, une dépression plus importante est 

mesurée en aval du propulseur lors de son activation. L’influence du sillage du propulseur sur le 

champ de pression est ainsi une nouvelle fois mis en évidence.  
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Figure 5.6 - Pression sur le fuselage en fonction de la position gauche/droite du propulseur en vol stationnaire 

 

Dans la même démarche que lorsque le propulseur est positionné sous la pale avançante du 

rotor, l’influence de la position de l’hélice est étudiée. Comme pour le côté gauche, les performances 

sont similaires (à ± 5 %) pour l’ensemble des configurations étudiées. Les différences observées 

peuvent être expliquées par la différence d’écoulement sur le propulseur : dans le deux cas l’hélice 

tourne dans le même sens. Ainsi, la pale montante du propulseur gauche est placée côté fuselage, 

tandis que la pale descendante de l’hélice droite est proche de l’hélicoptère. Or, le chapitre 4 a mis en 

avant les variations de vitesse sur le disque propulseur pour ce cas de vol. De plus, les interférences 

avec le fuselage sont différentes pour les deux cas, ce qui modifie aussi le développement de 

l’écoulement autour de l’hélice. 
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Figure 5.7 - Influence de la position du propulseur, droite de l'hélicoptère 

 

Comme pour la position nominale, les mesures de champs de vitesse n’ont pas pu être 

réalisées. En effet, la marmite d’ensemencement est positionnée en amont du nid d’abeille, et seule 

la mise en route de la soufflerie permet d’obtenir un ensemencement homogène en veine. Les 

hypothèses formulées n’ont donc pas pu être vérifiées par la visualisation du champ de vitesse.  

 

Cette première partie de l’étude a souligné l’influence de la position du propulseur sur les 

performances du montage en vol stationnaire. Dans l’ensemble des cas étudiés, le propulseur semble 

entièrement immergé dans le sillage rotor et les performances ne sont que peu modifiées suite au 

déplacement de l’hélice. Les conclusions tirées en position nominale peuvent donc être étendues pour 

l’ensemble des positions : les interactions augmentent d’environ 10 % les performances de l’hélice 

pour l’ensemble des vitesses de rotation. Une augmentation de l’ordre de 5 % des performances du 

propulseur gauche par rapport à l’hélice droite est aussi observée, et permet d’améliorer la fonction 

d’anti-couple du montage. 

 

Les mesures de pression sur le fuselage ont aussi souligné la robustesse des champs de 

pression au déplacement longitudinal de l’hélice. Le déplacement latéral ou vertical modifie 

localement le champ de pression, mais il a été choisi de ne pas approfondir les recherches sur ces 

positions qui ne sont pas réalistes pour un hélicoptère taille réelle. 

 

5.2.2. Interactions à faible vitesse 

Le paragraphe précédent a montré la faible influence de la position du propulseur en vol stationnaire. 

Lors de l’étude en position nominale, l’effet positif des interactions sur les performances en vol à 

faible vitesse a été soulevé. Ce chapitre a donc pour objectif d’étudier l’effet des interactions sur la 

traction du propulseur en fonction de la position du propulseur.  
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La Figure 5.8 met en exergue l’influence de la position du propulseur sur les performances du 

montage à faible vitesse. La comparaison des courbes en position nominale, +1X et +2X souligne 

l’absence d’influence du déplacement longitudinal de l’hélice, comme en vol stationnaire. En effet, 

une différence inférieure à 1 % est observée entre la traction du propulseur en position nominale, et 

celle mesurée en position reculée.  

 

Contrairement au vol stationnaire, les variations selon �⃗� et 𝑧 génèrent une légère perte de 

traction du propulseur. Alors que l’écartement latéral du propulseur ne modifie pas les performances 

de l’hélice, une baisse de traction de l’ordre de 5 % est mesurée pour l’ensemble des régimes de 

rotation en position (+1X, -1Y). Ceci est causé par la limitation des interactions rotor/propulseur suite 

à l’augmentation de la distance entre l’hélice et le sillage rotor, et souligne donc l’influence positive 

des interactions sur les performances du montage. Des visualisations de champs de vitesse sont 

proposées dans la suite de ce chapitre pour illustrer ces observations. 

 

En parallèle, le déplacement vertical vers le haut augmente les performances du propulseur de 

2.5 % en moyenne. Cette observation, bien que faible, est causée par l’influence couplée du sillage 

rotor, du vent, et des effets de sols qui deviennent importants dans cette configuration.  

 

 

Figure 5.8 - Traction du propulseur en fonction de la vitesse de rotation du propulseur à μ = 0,06 

 

L’influence de la position de l’hélice sur les pressions sur le fuselage est ensuite étudiée 

(Figure 5.9). Le déplacement de l’hélice vers la queue de l’appareil diminue les pressions sur le nez 

de l’ordre de 2 %. Cette faible variation est due à une modification de la vitesse de vent sous 

l’influence des conditions atmosphériques.  

 

Les pressions positionnées sur le flan du fuselage sont aussi impactées jusqu’à 50 % par le 

déplacement du propulseur : un coefficient de pression négatif est ainsi observé sur la partie basse du 



 

 

 

125 

 

fuselage lors du déplacement de l’hélice, quelle que soit sa direction. En conséquence, l’influence du 

propulseur sur le fuselage est accrue en position nominale pour les lignes supérieures et centrales.  

 

La ligne supérieure est aussi impactée par la position du propulseur : déplacer le propulseur 

vers la queue génère une augmentation du coefficient de pression, tandis que l’écarter ou le déplacer 

vers le bas de l’appareil mène à l’apparition d’un coefficient de pression négatif. Dans ce cadre, la 

position nominale permet de limiter les pressions mesurées sur la ligne supérieure en raison de 

l’interaction forte entre les sillages des éléments tournants. 
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Figure 5.9 - Pressions sur le fuselage en fonction de la position du propulseur à faible paramètre d'avancement 

 

L’hélice est ensuite montée sur le côté droit de l’hélicoptère afin de vérifier la symétrie du 

sillage (Figure 5.10). Une augmentation de la traction de l’ordre de 2 % est observée à grande vitesse 

lorsque le propulseur est à droite. Bien que faible, plusieurs causes peuvent expliquer cette différence. 

Premièrement, le propulseur étant placé manuellement, sa position peut donc être légèrement 

différente entre les deux essais. Ensuite, la pale reculante est généralement moins chargée que la pale 

avançante car le vent relatif au niveau de la pale est plus faible. L’influence du sens de rotation de 

l’hélice est supposée faible.  
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Figure 5.10 - Influence de la position gauche/droite du propulseur sur sa traction à μ = 0,06 

 

 La Figure 5.11 présente l’influence de la position gauche/droite sur les pressions mesurées sur 

le fuselage. Les variations de pression sur le nez sont faibles entre les deux positions du propulseur. 

Les coefficients de pressions latérales sur les trois colonnes les plus en amont sont négatives dans les 

deux cas. Pour les prises de pression les plus en aval, une surpression est observée sur l’ensemble des 

points sous l’influence couplée du sillage propulseur et du sillage rotor.  

 

Les ordres de grandeurs des coefficients de pression sont similaires à gauche et à droite, mais 

des variations sont observées. Ces différences sont causées par l’aérodynamique du rotor : le 

propulseur droit est placé sous la pale reculante qui est moins chargée que la pale avançante.  
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Figure 5.11 - Pressions sur le fuselage en fonction de la position gauche/droite du propulseur à faible paramètre 

d'avancement 

 

L’influence de la position de l’hélice à droite de l’appareil est aussi étudiée (Figure 5.12). 

Comme observé sous la pale avançante, la modification de la position longitudinale du propulseur 

n’influe pas sur ses performances. En parallèle, le déplacement longitudinal ou latéral seul ne modifie 

pas les performances du propulseur. La position de l’hélice en (+1X, -1Y) permet cependant 

d’augmenter ses performances d’environ 2 %, alors qu’une diminution de traction était mesurée à 

gauche pour la même position. Cette variation est causée par la différence de chargement des pales 

du rotor entre les côtés avançants et reculants. Bien que partiellement compensée par le pas cyclique, 

cette différence génère une variation de l’écoulement impactant l’hélice. Ainsi, en déplaçant le 

propulseur vers l’extérieur, la dysmétrie entre les pales montantes et les pales descendantes est 

exacerbée. Or le propulseur tourne dans la même direction, quelle que soit sa position. Ainsi, les pales 

descendantes sont hors du sillage sur le côté gauche, alors que ce sont les pales montantes qui sont à 

l’extérieur du côté droit. 

 

 

Figure 5.12 - Traction du propulseur en fonction de la vitesse de rotation du propulseur à μ = 0,06 lorsque l’hélice est 

à droite 
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Les mesures d’efforts ont permis de souligne l’influence des déplacements de l’hélice sur les 

performances du montage. Afin de visualiser les champs de vitesse dans différentes positions, des 

mesures PIV sont réalisées. 

 

Des essais sont conduits en position +1X à 5 m/s pour souligner l’influence du propulseur sur 

l’écoulement (Figure 5.13 pour le propulseur à l’arrêt, et Figure 5.14 pour le propulseur activé). Quel 

que soit la vitesse de rotation du propulseur, l’écoulement en amont du sillage rotor évolue à moins 

de 5 m/s. Le propulseur n’influe donc pas sur l’écoulement lointain. 

 

Cependant, alors que les lignes de champ forment un angle d’environ -45° suite à l’interaction 

entre l’écoulement ambiant et le sillage rotor, elles sont redressées aux abords du propulseur lorsqu’il 

tourne à Ω = 7500 tr/mn. Sous l’effet de l’aspiration de l’hélice, l’angle d’incidence de l’écoulement 

amont au disque hélice est d’environ 20°, contre 45° lorsque le propulseur est à l’arrêt. Ces deux 

figures mettent donc en avant l’effet de l’aspiration du propulseur sur le développement du sillage 

rotor à faible vitesse. 

 

La Figure 5.15 permet de comparer les champs de vitesse à faible paramètre d’avancement 

pour les positions nominales et +1X. La partie haute du sillage rotor reste inchangée : dans les deux 

cas, le sillage évolue à un angle d’environ 45° dirigé vers le propulseur. La partie supérieure de 

l’hélice est alors impactée par le sillage rotor redressé sous l’influence de l’aspiration, tandis que la 

partie inférieure ne subit que l’influence du vent extérieur.  

 

En position nominale cependant, la distance horizontale entre la limite du sillage rotor et le 

propulseur est inférieure. Dans cette configuration, l’écoulement est moins redressé sous l’action de 

l’aspiration du propulseur. Pour le montage en position +1X, le sillage rotor impacte environ 70 % 

de l’hélice, ce qui accroit l’asymétrie de l’écoulement amont de l’hélice et les variations d’efforts.  

 

La composante hors champ de la vitesse n’est pas strictement similaire dans les deux cas. Pour 

le cas nominal, W est constante sur toute la limite du sillage, alors qu’un ralentissement est mesuré 

sur le bas de l’image en position +1X. Ce ralentissement s’explique par l’interaction plus forte entre 

le sillage rotor et le propulseur dans cette position. Le redressement de l’écoulement à la limite du 

sillage sous l’effet de l’aspiration du propulseur permet ainsi de diminuer la composante hors champ 

de la vitesse. Dans les deux cas, des zones peu étendues de vorticité apparaissent à l’intérieur du 

sillage : celles-ci mettent en avant l’intersection entre les tourbillons de bout de pale et le champ de 

mesure.  
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Figure 5.13 - Champs de vitesse sur le plan amont en position +1X à µ = 0,06 lorsque le propulseur à l'arrêt 

 

 

Figure 5.14 - Champs de vitesse sur le plan amont en position +1X à µ = 0,06 lorsque le propulseur est activé 

 

 

Figure 5.15- Champs de vitesse sur le plan amont à µ = 0,06 en position nominale 

 

Ce paragraphe a souligné l’influence des interactions à faible vitesse pour différentes positions 

de propulseur. Une nouvelle fois, il a été vu que la position longitudinale du propulseur n’influe que 

marginalement sur les performances du montage, avec une variation de traction de l’ordre de 1 %. 

Les champs de pression sont cependant modifiés jusqu’à 50 % lors du déplacement du propulseur 
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vers la queue de l’appareil : la dépression mesurée sur le haut du fuselage est diminuée, et l’influence 

du sillage rotor est augmentée sur les lignes centrales et inférieures.  

 

Les mesures PIV ont montré des tendances similaires pour la position nominale et la position 

+1X. Un angle légèrement plus important est mesuré lorsque le propulseur est en position reculée dû 

à la plus grande distance horizontale entre le sillage rotor et l’hélice propulsive. L’influence directe 

du rotor sur le propulseur est légèrement accrue en position +1X, mais l’asymétrie entre les parties 

hautes et basses de l’hélice est importante. Ces asymétries seront soulignées dans la synthèse de ce 

chapitre (§5.2.4) proposant le tracé des profils de vitesse et d’angle d’écoulement pour les deux 

positions étudiées. 

 

Déplacer le propulseur vers le bas génère une perte de traction de l’ordre de 2,5 %. Or dans 

cette position les interactions entre le propulseur et le rotor sont limitées, ce qui souligne l’influence 

positive des interactions sur les performances du propulseur. Le champ de pression sur le fuselage de 

l’hélicoptère est robuste à un changement de position verticale ou latérale du propulseur. 

 

5.2.3. Interactions à grande vitesse 

Comme pour le cas à faible vitesse, des déplacements selon les trois axes sont réalisés et des mesures 

d’efforts permettent d’identifier l’influence de la configuration sur les performances du montage. Des 

mesures de champ de vitesses seront aussi réalisées pour souligner les influences réciproques du 

propulseur et de l’écoulement. 

 

Comme le montre la Figure 5.16, la traction mesurée sur l’ensemble des positions étudiées est 

quasiment identique. Ceci permet de formuler l’hypothèse d’absence d’interaction pour ces cas de 

vol, quelle que soit la position de l’hélice. Cette hypothèse sera vérifiée dans la suite de cette section 

lors de l’étude des champs de vitesse par mesures PIV.  

 

 

Figure 5.16 - Influence de la position du propulseur gauche sur la traction en vol à grande vitesse 
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L’influence du propulseur sur les pressions du fuselage est aussi regardée (Figure 5.17). Ainsi, 

l’influence du propulseur sur le nez est négligeable quelle que soit sa position. Une légère 

augmentation de la dépression est mesurée sur les prises amont lorsque le propulseur est reculé. Ceci 

est causé par l’augmentation de l’influence du vent sur le fuselage, qui n’est alors plus protégé par le 

propulseur. En parallèle, l’écartement latéral du propulseur augmente la dépression sur le fuselage 

d’environ 8 %. Cette observation s’explique par la limitation des interactions propulseur/fuselage, et 

donc par l’influence accrue du vent extérieur et du sillage rotor. Cette caractéristique valide donc 

l’influence du propulseur sur le fuselage. Pour l’ensemble des positions testées, les mesures de 

pressions sur les prises aval du fuselage sont similaires.  

 

 

 



 

 

 

 

 

134 

 

 

 

 

Figure 5.17 - Pressions sur le fuselage en fonction de la position du propulseur à grand paramètre d'avancement 

 

L’influence du placement de l’hélice à droite de l’appareil est aussi étudiée (Figure 5.18). 

Contrairement aux cas de vol à basse vitesse, les performances de l’hélice droite sont légèrement 

inférieures à celles mesurées sur l’hélice gauche. Une nouvelle fois cette caractéristique est causée 

par la conservation du sens de rotation de l’hélice, ce qui modifie les interactions entre les pales 

montantes et les pales descendantes. 
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Figure 5.18 - Influence de la position du propulseur gauche/droit sur la traction en vol à grande vitesse 

 

La Figure 5.19 met en avant l’influence du propulseur en fonction de sa position sous la pale 

avançante (gauche sens pilote de l’appareil) ou reculante (droite). Une augmentation de la dépression 

est observée juste derrière le propulseur droit, mais pas sur le côté gauche. Ceci met donc en avant 

l’influence du sens de rotation du rotor sur le développement du sillage du propulseur : lorsque l’étude 

est réalisée sur le côté droit de l’appareil, les pales évoluent de l’extérieur vers le fuselage sur la partie 

arrière de l’hélicoptère. Ainsi, le sillage du rotor est entrainé vers le fuselage, et le sillage propulseur 

qui est soumis à l’influence du sillage rotor est aussi entrainé vers le fuselage de l’appareil. Cette 

analyse explique l’augmentation de l’influence du sillage propulseur sur le fuselage à droite.  
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Figure 5.19 - Pressions sur le fuselage en fonction de la position gauche/droite du propulseur à grand paramètre 

d'avancement 

 

Enfin, l’influence de la position du propulseur à droite est mesurée ( Figure 5.20). Comme 

pour l’étude du propulseur gauche, la position n’influe pas sur les performances du montage. Ces 

mesures valident donc l’absence d’interactions directes rotor/propulseur pour les vols à grande 

vitesse. Les différences observées entre les deux côtés de l’appareil sont causées par : 

1. La conservation du sens de rotation de l’hélice qui modifie les interactions entre les pales 

montantes et les pales descendantes ; 

 

2. La différence de chargement du rotor principale entre les pales avançantes et les pales 

reculantes conséquente de la variation de vitesse perçue par la pale. 
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Figure 5.20 - Influence de la position de propulseur droit sur sa traction à grande vitesse 

 

Les mesures d’efforts ont montré que les performances du propulseur ne dépendent pas de sa 

position à grande vitesse si le propulseur reste du même côté de l’appareil. L’hypothèse de l’absence 

d’interaction directe entre les éléments tournants a été formulée. Dans ce cadre, des essais PIV sont 

conduits en position nominale et en position +1X pour vérifier cette hypothèse.  

 

La Figure 5.21 permet de comparer les champs de vitesse en position nominale et reculée pour 

μ = 0,12. Dans les deux cas, l’angle du sillage rotor est de l’ordre de 25° dans le coin supérieur gauche 

du plan. L’écoulement amont évolue à la même vitesse pour les deux positions. L’influence de 

l’aspiration du propulseur est inchangée, et engendre une légère accélération sans modifier l’angle de 

l’écoulement libre. En parallèle, les profils de vitesse hors-champ restent similaires quelle que soit la 

position du propulseur. L’ensemble de ces observations soulignent l’absence d’interactions directes 

entre le rotor et le propulseur pour les deux positions, ainsi que la faible influence du souffle du 

propulseur par rapport au sillage du rotor.  

 

Les Figure 5.22 et Figure 5.23 mettent en évidence les champs de vitesse respectivement à μ 

= 0,17 et μ = 0,22. Dans les deux positions étudiées, le comportement de l’écoulement est similaire : 

une aspiration a lieu en aval du centre de la tête rotor, et des tourbillons (caractérisés par une 

alternance de vitesses hors champ positives et négatives) apparaissent sur la partie droite de l’image. 

Entre les images en position nominales et celles en +1X, la zone de forte vitesse hors champ subit 

une translation : ceci est simplement causé par le décalage du champ de vue PIV pour suivre le 

déplacement de l’hélice. Il peut donc être souligné que l’aspiration vers le disque rotor ne dépend pas 

de la position du propulseur, ce qui démontre une nouvelle fois la faible influence du propulseur sur 

l’écoulement à grande vitesse.  

 

Un changement de signe abrupt de la composante hors champ est observé pour la position 

reculée. Pour rappel, la tête rotor est positionnée à x = 0 mm. Le changement de signe de la 

composante hors champ de la vitesse correspond donc au point où les pales atteignent φ = 90 °, une 
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fois la trainée des pales prise en compte. La limite de la zone à forte composante hors champ met en 

avant la limite du sillage, qui passe bien au-dessus du haut de l’hélice comme l’estiment les approches 

numériques. 

 

Enfin, les Figure 5.22 et Figure 5.23 mettent une nouvelle fois en évidence l’influence du 

propulseur sur l’écoulement. Quelle que soit la position de l’hélice, une augmentation de la norme de 

la vitesse est observée dans le coin inférieur droit du plan sous l’influence de l’aspiration du 

propulseur. Cette accélération est de l’ordre de 1 m/s, soit 5 % de la vitesse amont. Une baisse de 

vitesse au centre de la pale de l’hélice est aussi observée pour les deux configurations, soulignant une 

baisse de portance locale sous l’influence de la géométrie de l’hélice. 

 

  

  

Figure 5.21 - Champs de vitesse 3D sur le plan amont à µ = 0,12 en position nominale (haut) et +1X (bas) 
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Figure 5.22 - Champs de vitesse 3D sur le plan amont à µ = 0,17 en position nominale (haut) et +1X (bas) 

  

  

Figure 5.23 - Champs de vitesse sur le plan amont à µ = 0,22 en position nominale (haut) et +1X (bas) 

 

L’analyse des performances et des champs de vitesse à grand paramètre d’avancement a 

permis de tirer plusieurs conclusions. Tout d’abord, il a été vu que pour ces configurations de vol, les 

performances de l’hélice sont très robustes à un changement de position du propulseur. Seule la 

position (+1X, -1Y) génère une perte de traction, ce qui souligne l’effet positif des interactions de 

sillages sur la traction du propulseur. 
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Dans le même cadre, le champ de pression n’est que marginalement modifié à la suite du 

déplacement longitudinal, latéral ou vertical de l’hélice. Cette analyse valide l’influence majoritaire 

du vent sur le fuselage dans ce cas de vol. Une nouvelle fois, seule la position (+1X, -1Y) génère une 

augmentation de cette dépression conséquente de la diminution des interactions propulseur/fuselage. 

 

Les champs de vitesses ont permis d’expliquer les variations d’efforts observées. L’absence 

d’interaction directe entre le rotor et le propulseur a ainsi été souligné. L’effet de l’aspiration de 

l’hélice sur l’écoulement ambiant a été illustré, et son influence sur l’écoulement aval démontré. 

 

5.2.4. Synthèse : influence du paramètre d’avancement  

Les Figure 5.24 et Figure 5.25 présentent l’évolution de l’angle et de la norme de l’écoulement pour 

les deux configurations étudiées pour différents paramètres d’avancement. Les tendances en fonction 

du ratio d’avancement sont les mêmes pour les deux positions : augmenter la vitesse de l’appareil 

génère une diminution de l’angle de l’écoulement au niveau du disque propulseur. Une rupture est 

observée entre μ = 0,06 et μ = 0,12 : ceci confirme que la limite entre basse vitesse et grande vitesse 

est bien située entre ces deux ratios d’avancement.  

 

Le profil de vitesse à basse vitesse est similaire pour les deux configurations, à l’exception de 

l’aspiration du propulseur qui est moins marquée en position reculée. L’évolution de l’angle de 

l’écoulement est similaire sur la partie haute de la fenêtre mais varie grandement sur la partie basse 

entre les deux configurations : ceci souligne l’influence accrue du sillage rotor sur le propulseur en 

position reculée.  

 

Alors que des angles négatifs sont observés pour des grands paramètres d’avancement en 

position nominale, toutes les mesures d’angle sont positives lorsque le propulseur est aligné avec le 

centre rotor. L’angle de l’écoulement sur la partie supérieure de la fenêtre d’analyse est légèrement 

augmenté en position +1X. Quelle que soit la position du propulseur, l’angle reste inférieur à 10°, 

soulignant l’absence d’interactions directes entre les rotors. Enfin, l’aspiration de l’hélice est moins 

marquée en position +1X.  

 

En position +1X, le profil de vitesse est similaire pour toutes les grandes vitesses sur la partie 

inférieure de la fenêtre, soumise uniquement à l’aspiration de l’hélice. Une variation de vitesse est 

aussi observée entre les deux configurations à μ = 0,12 : ceci souligne la limite de la zone 

interactionnelle directe. Cette observation est cohérente avec les attentes, car l’hélice est positionnée 

plus en aval. Cependant, cette accélération étant mesurée pour y > 50 mm, cette analyse souligne 

donc l’absence d’interactions directes entre le rotor et le propulseur en position reculée. A μ ≥ 0,17 

une décélération est mesurée sur la partie supérieure de l’image sous l’influence de l’aspiration du 

rotor principal.  
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Figure 5.24 - Angle de l’écoulement en position nominale (gauche) et +1X (droite) pour différents paramètres 

d'avancement à x = xprop + 20 mm 

 

 

Figure 5.25 - Profil de vitesse en position nominale (gauche) et +1X (droite) pour différents paramètres d'avancement 

à x = xprop + 20 mm 

 

5.3. Conclusion 

En conclusion, les effets du sillage sur le propulseur sont très robustes à un changement de position, 

et ce quelle que soit la vitesse d’avancement étudiée. Ainsi, pour l’ensemble des configurations 

testées, les interactions aérodynamiques rotor/propulseur permettent d’augmenter la traction de 

l’hélice de 10 %.  

 

Les mesures de pressions ont aussi permis de souligner l’influence de la position du propulseur 

sur le fuselage. Dans tous les cas de vol, l’influence du sillage propulseur sur le fuselage est faible 

comparé à celle du sillage rotor et du vent. En vol stationnaire, le déplacement longitudinal de l’hélice 

n’influe pas sur les interactions avec le fuselage. Le déplacement latéral ou vertical modifie 
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localement le champ de pression, mais il a été choisi de ne pas approfondir les recherches sur ces 

positions qui ne sont pas réalistes pour un hélicoptère taille réelle. 

 

A faible vitesse, les interactions propulseur/fuselage sont principalement marquées juste en 

aval de l’hélice. Reculer l’hélice vers la queue de l’appareil génère une baisse de la dépression sur le 

haut du fuselage pour ce cas de vol. En contrepartie, l’influence du sillage rotor est accrue sur les 

lignes centrales et basses du corps de l’appareil. Les déplacements verticaux et latéraux n’influent 

pas grandement sur le champ de pression mesuré pour ce cas de vol. 

 

A grande vitesse cependant, l’influence du propulseur sur le fuselage est négligeable par 

rapport à celle du vent pour l’ensemble des positions.  

 

Des études de champs de vitesse ont été conduites dans la position +1X afin d’identifier les 

interactions lorsque le propulseur est aligné avec le centre rotor tandis qu’il est situé 0,14 m en amont 

dans la position nominale. Les mesures PIV ont permis de souligner différents phénomènes. 

Premièrement, en raison de l’augmentation de la distance horizontale entre l’avant du sillage et 

l’hélice, l’influence du sillage rotor sur le propulseur est légèrement plus marquée dans la position 

+1X à faible vitesse. L’absence d’interaction à grande vitesse est cependant conservée, ce qui 

explique la robustesse des performances du propulseur. 

  



 

 

 

 

 

144 

 

  



 

 

 

145 

 

  



 

 

 

 

 

146 

 

6. Conclusion  

Cette étude avait pour but d’étudier expérimentalement les interactions rotor/propulseur sur les 

hélicoptères grande vitesse. Comme présenté en introduction, les objectifs de cette étude sont 

multiples : 

1) Mesurer l’influence des interactions sur les performances des deux rotors en fonction des 

conditions de vol ; 

 

2) Illustrer le développement des sillages en fonction du paramètre d’avancement afin 

d’expliquer les variations d’efforts et de vibration observées en (1) ; 

 

3) Valider les résultats numériques obtenus sur le propulseur isolé et sur le montage complet ; 

 

4) Souligner l’influence de la position du propulseur sur les performances des éléments 

tournants, et sur le développement de l’écoulement autour de la maquette ; 

 

5) Mettre en avant l’effet des interactions sur le fuselage de l’hélicoptère pour différentes 

configurations de vol, et pour différentes positions du propulseur ; 

 

Pour répondre à ces objectifs, la démarche a été décomposée en plusieurs phases principales. 

La première étape a été de caractériser le propulseur isolé afin de 1) comprendre le fonctionnement 

du banc et mettre en place les corrections nécessaires, et 2) obtenir une base de données pour la 

comparaison avec les mesures réalisées sur le propulseur installé. La seconde étape a permis de 

caractériser le fonctionnement du rotor isolé. Comme pour la caractérisation du propulseur isolé, cette 

analyse a permis de prendre en main le banc expérimental et de souligner l’influence des interactions 

sur le rotor dans la suite du développement.  

 

Une fois les éléments tournants caractérisés individuellement, une caractérisation des 

interactions dans une position semblable au X3 a été menée. L’influence du propulseur sur le rotor, 

et réciproquement l’influence du rotor sur le propulseur ont été explorées pour différents paramètres 

d’avancement. Pour ce faire, des mesures d’efforts, de champs de pression sur le fuselage, et de 

champs de vitesse en amont du propulseur ont été conduites. Cette partie de l’étude a donc permis de 

répondre aux objectifs (1), (2), (3) ainsi que d’apporter une réponse partielle au dernier objectif.  

 

Enfin, la position de l’hélice a été modifiée dans les trois directions et des mesures d’efforts, 

de champs de pression et de champs de vitesse ont à nouveau été conduites. L’objectif était ici de 

répondre aux objectifs (4) et (5), à savoir d’identifier l’influence de la position du propulseur sur les 

interactions rotor/propulseur/fuselage. 
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Ce chapitre a donc pour objectif de résumer les résultats de ces différentes parties. Les travaux 

de cette thèse ont été publiés dans des congrès et journaux afin de prendre une part active dans le 

développement des connaissances scientifiques autour de l’aérodynamique des voilures tournantes.  

 

6.1. Résultats principaux 

6.1.1. Contexte scientifique 

Une étude bibliographique a permis une bonne compréhension des technologies liées aux hélicoptères 

et de prendre connaissance du contexte de l’étude. L’utilisation très large des hélicoptères ainsi que 

les problématiques liées à la complexité des systèmes ont été soulignées : grâce à leur capacité de vol 

stationnaire, les hélicoptères peuvent effectuer une large gamme de missions inaccessibles aux 

appareils à voilures fixe. L’analyse de l’hélicoptère conventionnel et des phénomènes 

aérodynamiques qui lui sont liés a permis de souligner les limites des configurations classiques, avec 

notamment une vitesse maximale de l’ordre de 300 km/h qui limite la variété des missions réalisables 

par ces configurations. Ainsi, l’importance de développer de nouvelles configurations à voilure 

tournante afin d’augmenter les capacités des ADAV a été soulignée.  

 

Ainsi, les hélicoptères grande vitesse présentés améliorent grandement les performances des 

appareils à voilure tournante à grande vitesse, tout en augmentant la charge. La présentation de ces 

configurations a mis en lumière les forces et les faiblesses de chaque montage : le propulseur de 

queue, l’aile de portance, le tilt rotor, le tandem, et l’hélicoptère coaxial. Une attention particulière a 

été portée à la configuration hybride qui fait l’objet de cette étude. Deux prototypes en particulier ont 

été étudiés : l’Eurocopter X3, et l’Airbus Helicopters RACER. Il a été montré que ce montage offre 

de bonnes performances à grande vitesse et tout en conservant les qualités de vol stationnaire. 

Cependant, la multiplication des éléments tournants complexifie grandement les appareils et fait 

émerger des interactions importantes. Ces interactions peuvent altérer les capacités de vol, et 

engendrer une majoration de la demande en puissance de l’appareil. 

 

Dans ce cadre, l’étude des interactions sur la gamme de vol où ces dernières sont majoritaires 

est essentielle pour assurer la viabilité des montages. Cet état de l’art a montré que de nombreux 

travaux ont été conduits numériquement afin de quantifier les interactions entre le rotor, le fuselage, 

l’aile, la queue ou encore le propulseur. Cependant, peu d’études expérimentales sont disponibles à 

ce jour sur le sujet. Cette thèse a donc pour objectif de lever cette limite en étudiant 

expérimentalement les interactions rotor/propulseur sur les hélicoptères grande vitesse pour 

différentes configurations de vols.  

 

6.1.2. Moyens et méthodes mis en œuvre 

Une maquette d’hélicoptère munie d’un rotor entièrement articulé a été utilisée, permettant de 

restituer pleinement la physique des phénomènes observés en conditions réelles. Le contrôle des pas 
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collectifs et cycliques permet l’obtention de conditions de vol similaires à celles observées sur les 

hélicoptères à taille réelle. Des prises de pressions offrant une précision de 1,2 Pa, soit 0,06 % de la 

pleine échelle, ont été implantées sur le fuselage.  

 

Le propulseur utilisé est mobile selon les trois axes, ce qui présente l’un des atouts majeurs 

de cette manipulation. En effet, aucune étude disponible à ce jour ne propose d’étudier l’influence de 

la position du propulseur sur les interactions et les performances du montage. Les balance deux axes 

choisie offre de bonnes performances avec une non-linéarité de ±0,25 %, une hystérésis de ±0,25 % 

et une non-répétabilité de ±0,25 % à pleine échelle 

 

Le banc a été placé dans la soufflerie L2, qui avec sa vitesse allant de 0 à 19 m/s permet 

d’explorer toute la gamme de paramètres d’avancement présentant des interactions aérodynamiques 

conséquentes. Ses larges dimensions (2,4 x 6 m²) permettent de s’affranchir des effets de parois, à 

l’exception d’un léger effet de sol observé lors du déplacement vertical du propulseur.  

 

6.1.3. Interactions rotor/propulseur en fonction du paramètre d’avancement 

Cette première analyse a été conduite dans une configuration similaire à celle de l’Eurocopter X3. La 

première partie de l’étude a mis en avant une variation de performances du rotor inférieure à 2 % sous 

l’influence des interactions avec le propulseur. Compte tenu des incertitudes de mesures, l’influence 

du propulseur sur le moteur est donc considérée négligeable.  

 

Réciproquement, l’influence du rotor sur le propulseur génère une hausse de traction de 

l’ordre de 10 % pour l’ensemble des cas de vol considérés. L’augmentation de la vitesse 

d’avancement génère une baisse de traction allant jusqu’à 30 %. Cette caractéristique est causée par 

l’augmentation de l’angle d’incidence du vent sur le disque propulseur, et est cohérente avec la hausse 

de traction mesurée lors de la mise en dérapage du propulseur isolé. 

 

En vol stationnaire, la traction du propulseur est maximale, ce qui permet d’assurer un anti-

couple efficace. Dans cette configuration de vol, les études numériques montrent que le sillage 

impacte le propulseur à 90° avec une vitesse équivalente de 14 m/s. Les mesures d’efforts couplées 

aux conclusions tirées lors de l’étude de l’influence de l’angle de dérapage sur les performances du 

propulseur isolé confirment les conclusions numériques. Etant donné que l’ensemencement de 

l’écoulement ambiant nécessite la mise en fonctionnement de la soufflerie, aucune mesure de champ 

de vitesse n’a été conduite pour ce cas de vol.  

 

A faible vitesse, les approches expérimentales et numériques s’accordent à dire que l’effet du 

vent et du sillage rotor sont combinés. Cette étude a montré que l’angle incident au disque du 

propulseur est de 30° sur la partie supérieure de l’hélice, immergée dans le sillage rotor. La moitié 

inférieure du propulseur est soumise uniquement au vent extérieur, évoluant à environ 0°. Enfin, à 
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grande vitesse, les deux approches s’accordent à dire que le sillage rotor passe au-dessus du 

propulseur et aucune interaction directe n’est observée. Pour toutes les vitesses d’avancement, une 

bonne corrélation entre les résultats numériques et expérimentaux a donc été observée.  

 

Quelles que soient les conditions de vol, des régions présentant une forte vitesse hors-champ 

sont observée à la limite du sillage rotor, en amont du propulseur sous l’effet de l’aspiration, et à 

l’intérieur du sillage rotor sous l’influence du sens de rotation des pales. De même, à faible vitesse, 

des zones de forte vorticité ont été mises en évidence au passage des tourbillons de pales et à la limite 

du sillage rotor. 

 

6.1.4. Interactions rotor/propulseur en fonction de la position du propulseur 

La suite de l’étude a mis en avant que les effets du sillage rotor sur le propulseur sont très robustes à 

un changement de position. En effet, le déplacement longitudinal du propulseur ne modifie que de 1 

à 2 % la traction mesurée sur le propulseur, et ce quelle que soit la vitesse d’avancement étudiée. De 

même, le déplacement latéral ou vertical seul n’influe pas sur les performances du propulseur. 

Cependant, rapprocher l’hélice du sol entraine une inclusion de l’hélice dans les effets de sol, ce qui 

perturbe l’analyse des effets interactionnels entre le rotor et le propulseur. Seule la position (+1X, -

1Y) génère une perte de traction allant jusqu’à 10 %, ce qui souligne l’effet bénéfique des interactions 

aérodynamiques sur les performances du montage. 

 

Une étude des champs de vitesse a été conduite dans la position +1X, lorsque le propulseur 

est reculé vers la queue de l’appareil d’un rayon d’hélice et aligné avec le centre rotor. En vol 

stationnaire, et comme lors de l’étude en position nominale, le propulseur est entièrement immergé 

dans le sillage rotor. Cette caractéristique explique pourquoi les performances du montage sont 

similaires pour les deux configurations. De même, les performances restent inchangées entre les deux 

configurations à grande vitesse. Dans les deux cas, le sillage du rotor passe au-dessus du propulseur 

et aucune interaction directe n’est observée pour µ ≥ 0,12. 

 

Pour le cas de vol à faible vitesse, le changement de configuration génère une modification 

des interactions. En raison de l’augmentation de la distance horizontale entre l’avant du rotor et 

l’hélice, l’influence du sillage rotor sur le propulseur est légèrement plus marquée dans la position 

+1X. Alors que seule la moitié supérieure de l’hélice est immergée dans le sillage rotor en position 

nominale, environ 70% du propulseur est soumis à l’action directe du rotor en position reculée. Dans 

cette configuration, les variations d’efforts dans le plan de l’hélice sont aussi limitées.   

 

6.1.5. Influence des interactions sur le fuselage  

L’influence des interactions sur le fuselage a aussi été analysée. Pour l’ensemble des cas de vol, l’effet 

couplé des sillages des éléments tournants et du vent est mesuré. Ainsi, la symétrie du sillage rotor 
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est vérifiée pour le cas de vol stationnaire. Une dépression de l’ordre de 3 Pa a été mesurée en aval 

du propulseur sur les parties haute et basses du fuselage lorsque l’hélice tourne à vitesse nominale. 

L’influence majoritaire du sillage rotor sur la partie centrale, la plus large, du fuselage a aussi été 

mise en avant. Des variations de pression inférieures à 5 % ont été mesurées lors du déplacement du 

propulseur, soulignant la robustesse de l’écoulement. 

 

A faible vitesse, une dépression est mesurée sur le fuselage en aval du propulseur, surtout pour 

la partie supérieure du carénage soumise à l’influence couplée du sillage rotor et du sillage propulseur. 

Dans ce cadre, les interactions de sillage ont été mises en évidence : le sillage propulseur bloque le 

développement du sillage rotor qui prédomine alors sur la partie supérieure, tandis que le sillage rotor 

pousse le sillage propulseur vers le bas de l’appareil. Pour ce cas de vol, les champs de pression sont 

cependant modifiés lors du déplacement du propulseur vers la queue de l’appareil : la dépression 

mesurée sur le haut du fuselage est diminuée jusqu’à 50 % par rapport à la valeur mesurée en position 

nominale, et l’influence du sillage rotor est augmentée sur les lignes centrales et inférieures. Le 

déplacement vertical ou latéral ne modifie cependant que marginalement le champ de pression sur le 

corps de l’appareil. 

 

Les mesures de pression à grande vitesse ont montré l’influence accrue du rotor sur la partie 

supérieure du fuselage en raison du blocage assuré par le sillage propulseur. En parallèle, le sillage 

propulseur impacte la partie centrale du fuselage avant d’être repoussé par le sillage rotor sur la partie 

basse. Pour ce cas de vol, le champ de pression n’est que marginalement modifié suite au déplacement 

longitudinal, latéral ou vertical de l’hélice. Seule la position (+1X, -1Y) génère une augmentation de 

cette dépression conséquente de la diminution des interactions propulseur/fuselage. 

 

6.2. Limites et approfondissement du projet 

Cette thèse a permis dans un premier temps la mise en place d’un banc d’essai complet, et sa 

validation sur une enveloppe de vol large. Ces essais ont permis de comprendre les interactions 

rotor/propulseur et leur influence pour différentes configurations. Une analyse des champs de vitesse 

a été conduite sous la pale avançante du rotor principal. Cette étude a permis d’identifier l’influence 

du paramètre d’avancement et de la position du propulseur sur l’écoulement dans une zone située 

autour du propulseur. La poursuite de ce projet pourrait permettre d’explorer plus de configurations, 

ou d’analyser des plans différents autour de l’hélice. De même, un possible effet de la direction de 

rotation a été mis en avant. Dans ce cadre, il serait intéressant de conduire une étude PIV sous la pale 

reculante de l’hélicoptère. 

 

Dans le même cadre, la symétrisation du banc d’essai pourrait permettre d’étudier les effets 

sous la pale avançante et la pale reculante simultanément. Cette caractéristique permettrait de limiter 

l’erreur expérimentale (calage de la vitesse de rotation du rotor principal, position du propulseur) tout 

en assurant que les conditions de vols soient exactement les mêmes pour les deux études. En outre, 
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l’étude en parallèle des deux côtés diminue le temps d’essais et donc les risques d’endommager 

l’hélicoptère dont le moteur est sensible à la chauffe. 

 

Lors de l’étude de la bibliographie, le rôle fondamental de l’aile sur le développement des 

interactions autour de l’hélicoptère a été mis en avant. Cette thèse étant concentrée exclusivement sur 

l’analyse des interactions rotor/propulseur, il a été choisi de ne pas intégrer d’aile dans le montage. 

Ce travail a permis de comprendre le développement des interactions pour les cas de vol étudiés. 

Ainsi, une étude complémentaire pourrait être menée en intégrant une aile au montage pour étudier 

son effet sur les performances des rotors en fonction des conditions de vol. L’ajout de prises de 

pression sur l’aile permettrait de mettre en avant l’influence des interactions sur l’aile.  

 

D’autres limites ont aussi été soulevées. Premièrement, bien que la maquette permette de 

retranscrire efficacement le comportement d’un hélicoptère taille réelle, sa représentation est limitée : 

bien qu’à priori négligeable dans les interactions rotor/rotor, le modèle utilisé ne comprend pas de 

fenêtre, de marchepied ou de train d’atterrissage par exemple. De même, le changement d’échelle 

mène à une modification des phénomènes aérodynamiques tels que le décollement sous l’effet du 

nombre de Reynolds. Pour faire face à cette limite, les transitions laminaire/turbulent peuvent être 

forcées expérimentalement. Ces montages n’ont cependant pas été mis en place lors de cette 

expérience.  

 

Une étude de l’influence du vol par vent latéral serait aussi intéressante. En effet, en conditions 

réelles, l’hélicoptère évolue rarement sous un vent purement axial. Il est donc intéressant de prévoir 

les variations d’efforts résultantes de la mise en dérapage de l’appareil pour différentes vitesses de 

vent. 

 

En parallèle, lors de la caractérisation du montage complet, une balance deux composantes a 

été utilisée pour le propulseur. Il a été montré que cette balance permet de gagner en précision grâce 

à un dimensionnement plus adapté. Cependant, ce choix ne permet pas d’analyser l’influence des 

interactions sur les efforts dans le plan de l’hélice qui jouent un rôle important dans la stabilité de 

l’appareil. Une étude complémentaire avec une balance six axes pourrait ainsi être menée pour étudier 

ce paramètre. 

 

Enfin, l’analyse des résultats a montré que le calage manuel de la position du propulseur peut 

mener à des imprécisions. Dans ce cadre, il pourrait être intéressant de mettre en place une commande 

numérique pour déplacer le propulseur dans les trois axes afin de gagner en précision.  

 

La base de données existante permet aussi l’analyse des phénomènes instationnaires. Une 

étude approfondie pourrait donc être menée pour souligner, notamment, l’influence du passage des 

pales. Un effort de généralisation des résultats doit aussi être mené pour retranscrire ce travail à 

d’autres montages.  
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7. Annexes 

7.1. Caractérisation aérodynamique de l’hélice propulsive 

La première étape de l’étude consiste à caractériser aérodynamiquement l’hélice propulsive 

(propulseur) présentée au chapitre 3.1.2 en fonction des conditions de vol. Les objectifs de ce chapitre 

sont multiples : 1) comprendre le fonctionnement de ce propulseur pour différentes configurations de 

vol, et 2) obtenir une base de données complète pour mettre en avant l’influence des interactions sur 

les performances du propulseur. Pour ce faire, le propulseur a été installé dans la soufflerie L2 comme 

l’illustre la Figure 7.1. 

 

  
Figure 7.1 - Montage de l'hélice propulsive dans L2 (essai à +30°, hélice 11x09 avec carénage et avec cône) 

 

Cette étude a pour premier objectif de souligner l’influence de la vitesse d’avancement en 

faisant varier la vitesse en veine de 0 m/s à 19 m/s.  

 

Afin de déterminer l’influence de la vitesse de rotation de l’hélice sur ses performances, des 

mesures ont été réalisées pour des vitesses de rotation allant de 0 tr/mn à 9500 tr/mn. Compte tenu du 

montage expérimental, la vitesse de rotation de l’hélice est fixée avec une précision de ± 30 tr/mn. 

Ces mesures ont donc pour but l’édition de courbes de tendance en fonction des paramètres plutôt 

que l’obtention des points de mesures précis. 

 

Sachant que l’hélice propulsive a un diamètre de 28 cm et est placée à plus de 2,5 m des parois 

latérales et à 6 m du nid d’abeilles et du diffuseur, les effets de parois sont supposés négligeables dans 

un premier temps. Le propulseur étant monté à 1,2 m du sol et dans l’axe de la soufflerie, les effets 

de sol (et de plafond) sont aussi négligés. De même, les effets de blocages sont négligés en raison des 

dimensions de l’installation : la surface du disque rotorique étant de 0,0616 m² et celle de la section 

de veine de 14,4 m², le rapport des surfaces est de 0,43 %. Or Barlow [66] a montré que l’obstruction 

est négligeable si le rapport des surfaces est inférieur à 5 %. L’ensemble de ces hypothèses sont 

vérifiées expérimentalement lors de la mise en dérapage du montage (§ 8.1.3.2) : le propulseur, alors 
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positionné face aux parois latérales, devrait voir ses propriétés sans vent inchangées si ces hypothèses 

sont correctes. L’effet des parois latérales sera aussi mis en avant lors de cette analyse. 

 

Lors de la préparation des essais, le comportement aérodynamique de l’hélice choisie pour les 

expérimentations a été caractérisé sous PUMA afin d’identifier les points de fonctionnement les plus 

intéressants et d’isoler les cas potentiellement problématiques lors de la mise en dérapage.  

 

En parallèle, des simulations de l’ensemble du montage rotor/hélice ont été conduites sous 

elsA et sous PUMA. Ce travail a été effectué en amont de la thèse par R. Boisard, et servira de 

référence dans ce manuscrit. Cette partie de l’étude est présentée plus en détail dans le §4. Cette étude 

numérique préliminaire a souligné que, en vol stationnaire, le sillage du rotor crée l’équivalent d’un 

écoulement ayant une vitesse de 14 m/s et rencontrant le propulseur avec un angle de dérapage de 

90°. Une étude expérimentale spécifique du comportement aérodynamique du propulseur pour des 

flux incidents à ψ = 90° est donc conduite. Des angles de dérapages intermédiaires (0°, 15°, 30° et 

45°) sont aussi simulés pour transcrire les effets des vents extérieurs. Une étude à ψ = -30° permet de 

vérifier la symétrie des performances du propulseur. 

 

Les performances de deux hélices (APC 11x06-4 et APC11x09-4) sont comparées afin de 

déterminer l’influence de l’angle de calage sur les performances du propulseur pour des conditions 

de vol similaires. L’hélice la plus adaptée sera identifiée, et utilisée pour la caractérisation du montage 

complet. 

 

L’effet du carénage et du cône d’hélice sur les performances aérodynamiques est aussi étudié. 

 

La conduite de ces essais nécessite l’intervention de deux opérateurs : l’un pilote la soufflerie, 

et l’autre la vitesse de rotation de l’hélice et l’acquisition des données. L’opérateur situé dans la salle 

de contrôle de la soufflerie assure aussi un contrôle visuel sur le comportement du banc d’essai. 

 

Lors des essais, les données suivantes sont acquises via l’interface LabVIEW : la vitesse de 

rotation de l’hélice, les forces (Fx, Fy et Fz), les moments (Mx, My et Mz), les vibrations latérales et 

horizontales, et la température pariétale de la balance. Une incertitude de l’ordre de 1 % émerge lors 

de la mesure du régime de rotation due à l’effet Hall. Les incertitudes de mesure de températures sont 

considérées négligeables. Grâce à une visualisation des résultats en temps réel avec l’interface 

LabVIEW, il est possible de fixer le régime de l’hélice tout en contrôlant les efforts et les vibrations 

afin d’éviter d’endommager la structure. Le post-traitement des essais est conduit à l’aide d’un script 

Python développé spécifiquement pour ces essais. Les résultats présentés dans ce chapitre sont des 

moyennes réalisées pendant 30 secondes avec une fréquence d’acquisition de 3000 Hz pour toutes 

les conditions de vol.  
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Sauf indication contraire, les résultats présentés dans ce chapitre sont exprimés dans le repère 

suivant : �⃗� est dirigé vers l’avant du montage, et 𝑧 est orienté vers le haut. 

 

7.1.1. Problématiques rencontrées et solutions apportées 

7.1.1.1. Caractérisation vibratoire 

Une étude fréquentielle par transformée de Fourier (FFT, Fast Fourier Transform) met en lumière des 

fréquences de résonance communes entre les efforts latéraux et les accéléromètres. Cette analyse 

montre que l’amplitude des vibrations est plus importante selon l’axe latéral (�⃗�) que selon l’axe 

horizontal (�⃗�). Ces variations sont d’autant plus conséquentes que la variation de température est 

marquée compte tenu de l’influence de la température sur la validité des mesures de la balance. 

 

La Figure 7.2 montre les diagrammes de Campbell réalisés sur le montage sans vent. Lors de 

ces essais, le moteur est actionné avec un régime croissant et les mesures d’efforts sont enregistrées. 

Cette étude souligne la corrélation entre les fréquences de résonance du montage et la fréquence de 

rotation du moteur représentée par la droite rouge continue. Les droites pointillées mettent en avant 

l’émergence de fréquence de résonance pour les multiples et sous multiples de la fréquence de rotation 

du moteur : des modes de résonance sont visibles pour [np ; n(p+1/3) ; n(p+2/3)] avec n la fréquence 

de rotation du moteur et p entier. Sachant que le moteur est composé de 8 bobines, aucune explication 

n’a été trouvée pour justifier la présence de fréquence de résonance pour les sous-multiples de trois 

identifiés. La présence d’un pic plus marqué pour f=4n souligne la présence d’un balourd sur le 

moteur et/ou l’hélice. Des modes structures sont identifiés avec les droites verticales présentent à 50 

Hz et 150 Hz. Des conclusions similaires peuvent être tirées en l’absence d’hélice, bien que des modes 

de résonance supplémentaires soient mis en exergue. Cette analyse met donc en avant l’influence 

majoritaire du moteur sur les phénomènes de résonance observés. L’hélice agit alors comme un poids 

qui amplifie les phénomènes de résonance existant. 

 

 

Figure 7.2 – Diagramme de Campbell sans vent, avec (gauche) et sans hélice (droite) 
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La Figure 7.3 permet de comparer les amplitudes des vibrations du montage avec et sans hélice 

en fonction de la vitesse de rotation du moteur. Cette analyse souligne qu’en l’absence d’hélice, les 

vibrations mesurées sont diminuées. Cette analyse met donc en avant l’amplification des phénomènes 

vibratoires causée par l’ajout de l’hélice.  

 

 

Figure 7.3 - Amplitude vibratoire en fonction du régime de l'hélice avec et sans hélice 

 

Les variations importantes d’efforts et de moments, particulièrement dans le plan de l’hélice, 

peuvent remettre en cause la validité des mesures. En effet, la dispersion des mesures allant jusqu’à 

100 N ne permet pas de mesurer efficacement des phénomènes de l’ordre de 1 N. Afin de limiter les 

erreurs de mesure, un filtre passe-bas de 6ème ordre est appliqué à 150 Hz lors du dépouillement des 

essais. Cette valeur a été choisie afin de filtrer l’influence de la structure, pour laquelle des fréquences 

de résonance à 50 Hz et 150 Hz ont été identifiées.  

 

Sur l’ensemble des courbes de ce chapitre, l’intervalle de confiance à 95 % est représenté en 

rouge pour chaque point de mesure. Cet intervalle est inférieur à 2 % pour l’ensemble des mesures 

de traction, ce qui la faible fluctuation des mesures pendant la durée de l’acquisition. Des écarts-types 

plus importants sont calculés pour les efforts dans le plan de l’hélice, ce qui remet en question la 

fiabilité des mesures.  

 

Afin de limiter les erreurs de mesures, différentes bonnes pratiques ont été mises en place. 

Pour supprimer les effets d’inertie, un temps de stabilisation est observé à chaque changement de 

vitesse avant d’effectuer les premières mesures. Les valeurs de température, pression et humidité sont 

consignées à chaque changement de vitesse. Des mesures de répétabilité sont aussi réalisées pour 
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chaque série d’essai pour les points (𝑉𝑖𝑛𝑓=0 m/s, Ω=0 tr/mn) et (𝑉𝑖𝑛𝑓=0 m/s, Ω=7656 tr/mn), et sont 

discutées dans le §8.1.2.1. 

 

7.1.1.2. Correction en température 

Cette campagne d’essai étant la première menée sur le propulseur, le fonctionnement du montage et 

notamment de la balance n’était pas connu. La comparaison des premiers résultats avec les données 

numériques a mis en avant un mauvais conditionnement de la balance. Une fois la balance 

correctement conditionnée, d’autres divergences sont apparues au cours des mesures :  

 

1. Lors de l’allumage de la soufflerie avec l’hélice à l’arrêt, la traction mesurée n’est pas 

nulle contrairement à ce qui est attendu. De plus, cette mesure est positive, ce qui revient 

à dire que le vent exercerait une traction sur le montage plutôt que la pression attendue ; 

 

2. Des études de répétabilité ont montré des divergences allant jusqu’à 20N, soit 50 % de la 

traction maximale mesurée, entre le début et la fin des campagnes de mesures. 

 

 

Plusieurs causes ont été investiguées. La réalisation des mêmes essais en vitesses croissantes 

puis en vitesses décroissantes a mis en avant une augmentation de la dérive avec le temps d’essai, ce 

qui souligne l’influence de la chauffe du moteur sur la validité des mesures. Comme illustré dans la 

Figure 7.4, la balance est fixée sur le stator du moteur et les transferts thermiques entres les deux 

entités métalliques sont importants. Afin de limiter ces effets, une plaque en bois contreplaqué a été 

insérée entre le moteur et le capteur de forces. Cette première opération a limité la dérive, sans pour 

autant l’annuler complètement.  

 

 

Figure 7.4 - Montage complet avec plaque isolante entre le moteur et la balance 

  

Des mesures sans vent et sans rotation du propulseur ont permis de mesurer l’évolution des 

efforts mesurés en fonction de la température (Figure 7.5). Pour ce faire, le montage a été chauffé et 
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refroidi artificiellement pendant de longues périodes, et des variations d’efforts conséquentes ont été 

enregistrées. Quatre séries de mesures ont été effectuées dans des conditions différentes et une 

moyenne des résultats a été utilisées afin de déterminer des coefficients de correction à appliquer en 

post traitement pour corriger les effets de la température. Le coefficient R² = 0,987 souligne une 

bonne corrélation entre les données expérimentales et l’approximation linéaire utilisée. Cette 

correction donne de bons résultats comme le montre l’étude de la répétabilité (§8.1.2.1). Seul Fy 

présente de faibles variations non linéaires en fonction de la température, mais la correction limite 

grandement les divergences observées dans les mesures brutes. L’efficacité de la correction en 

température est discutée dans la section suivante. 

 

 

Figure 7.5 - Détermination du coefficient de correction de la traction en fonction de la température 

 

7.1.2. Précision de mesure 

Les données constructeur de la balance prévoient une non linéarité de 0,2 % de la pleine échelle, et 

une sensibilité transverse inférieure à 2 % de la pleine échelle. La traction maximale mesurable étant 

de 440 N, ces caractéristiques engendrent une imprécision de mesure de l’ordre de 10 N. Sachant que 

la traction maximale théorique attendue à 10 000 tr/mn est d’environ 30 N, un problème de 

surdimensionnement de la balance est mis en lumière. Une balance plus adaptée, mais ne fournissant 

que 2 composantes de mesures, dont les caractéristiques seront présentées dans le §4, a été choisie 

pour l’étude sur le montage complet 

 

7.1.2.1. Répétabilité 

Afin de vérifier la répétabilité des mesures, les points de référence ont été enregistrés au début 

et à la fin de chaque campagne de mesure : 

1. 𝑉𝑖𝑛𝑓  = 0 m/s et Ω = 0 tr/mn ; 

2. 𝑉𝑖𝑛𝑓 = 0 m/s et Ω = 7730 tr/mn. 

 

La Figure 7.6 présente les mesures de traction initiales réalisées juste après la calibration de 

la balance, les mesures brutes réalisées à la fin des séries d’essais (répétabilité mesurée), et ces 

y = -1,75x + 39,89
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mesures amendées avec les coefficients linéaires de correction en température déterminés dans le 

§8.1.1.2 (répétabilité corrigée). 

 

   

Figure 7.6 - Etude de la répétabilité des mesures de traction 

 

Lorsque l’hélice est à l’arrêt (Figure gauche), des divergences importantes entre les mesures 

initiales et les mesures de répétabilité émergent. La correction linéaire appliquée limite grandement 

cette erreur mais ne l’annule pas entièrement. Ces écarts n’ont pas pu être explicitement reliés à des 

variations de température ou à d’autres paramètres. Outre la dérive de la balance, cette différence peut 

être expliquée par un temps d’attente entre la fin des essais et la mesure de répétabilité insuffisant 

pour permettre l’arrêt total de la circulation de l’écoulement dans le hall d’essai. Afin de limiter les 

erreurs de mesures liées à la dérive des jauges, une remise à zéro de l’offset est réalisée au début de 

chaque série de mesure.  

 

Lorsque l’hélice est activée (Figure 7.7) une bonne concordance entre les mesures initiales et 

les études de répétabilité est observée. L’ajout d’un coefficient de correction impacte peu cette 

concordance. L’ajout d’un facteur de correction réduit très légèrement l’erreur de mesure des efforts 

latéraux pour toutes les vitesses de rotation, mais un écart conséquent avec les mesures initiales 

demeure. Les coefficients de corrections des moments étant très faibles (de l’ordre de 10-4), ces 

mesures ne sont que peu impactées par les variations de température.  

 

Il est à noter que l’ensemble des mesures présentées sur les efforts dans le plan est bien 

inférieur à l’incertitude de mesure. Ces mesures et les interprétations liées sont donc questionnables. 
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Figure 7.7 - Etude de la répétabilité des mesures d'efforts latéraux 

 

7.1.2.2. Influence du carénage et du cône 

Un carénage a été ajouté autour de l’ensemble moteur/balance. L’objectif est d’isoler l’effet du souffle 

de l’hélice sur la structure, des efforts aérodynamiques des pales pour assurer la précision des 

mesures. Un cône en amont de l’hélice a aussi été mis en place afin d’améliorer l’homogénéité de 

l’écoulement. Ces deux montages ont été réalisés en impression 3D (Figure 7.8 et Figure 7.9). Le 

composé utilisé est l’acide poly lactique (PLA), matériau d’origine végétale largement utilisé pour 

des applications jusqu’à 60°C. La température maximale mesurée à la paroi de la balance étant 

inférieure à 35 °C pour cette étude, aucun problème de déformation des composants plastiques n’est 

à prévoir. L’efficacité du cône et du carénage est discutée dans ce paragraphe. 

 

   

Figure 7.8 - Carénage et son positionnement autour de l’ensemble balance/moteur 
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Figure 7.9 - Cône d'hélice 

 

  

Figure 7.10 - Montage de l'hélice sans (gauche) et avec (droite) le cône et le carénage 

 

 Il peut être noté que l’obstruction causée par le carénage est importante. Son influence sera 

discutée dans la suite de ce chapitre. Compte tenu des dimensions du moteur et de la balance, ses 

dimensions n’ont cependant pas pu être réduite. 

 

La Figure 7.11 présente les variations entre la traction mesurée sur le propulseur équipé du 

carénage et du cône, et celle du montage sans carénage ou sans cône. Pour les essais présentés, 

l’influence isolée de chaque composant est mesurée : lors de l’étude sans carénage le cône est installé 

sur le montage, et inversement. Pour faciliter la lecture et mettre en avant les variations de traction, 

une différence de Fx est calculée grâce à la formule suivante : 

 

∆𝐹𝑥 = 𝐹𝑥 − 𝐹𝑥(𝑐𝑎𝑠 𝑛𝑜𝑚𝑖𝑛𝑎𝑙) 

 

Pour cette partie de l’étude, le cas nominal est celui conduit avec le carénage et avec le cône. 

Les efforts dans le plan étant inférieurs à 1 N, les courbes de Fy et Fz de la suite de ce chapitre sont 

présentées sans réaliser cette opération.  
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En l’absence de carénage, la traction mesurée est diminuée (courbe bleue) : une différence 

allant jusqu’à 5 N est observée, alors que la traction maximale mesurée sur le montage complet est 

de l’ordre de 30 N. L’absence de carénage génère donc une baisse de traction supérieure à 15 % pour 

les cas les plus défavorables. Ce décalage met en lumière une force négative causée par l’interaction 

entre le sillage de l’hélice et la face avant du moteur. Cette première analyse souligne donc 

l’importance du carénage, qui améliore la justesse des mesures en isolant l’ensemble moteur/balance : 

ainsi le souffle de l’hélice est décorrélé des mesures d’efforts. 

 

Les courbes jaunes montrent la diminution de traction en l’absence de cône, particulièrement 

pour l’étude sans vent. L’ajout du cône permet une meilleure pénétration de l’écoulement, et de 

meilleures performances de l’hélice. 

 

Lors de l’ajout du vent, une traction non nulle est mesurée lorsque le propulseur est à l’arrêt. 

Ceci met en avant l’influence du vent sur la face avant du moteur (courbe bleue en l’absence de 

carénage), et sur l’écrou de bout d’arbre (courbe jaune en l’absence de cône). Il peut aussi être noté 

que la traction mesurée sans carénage ne dépend pas de la vitesse de vent, ce qui souligne l’influence 

majoritaire du souffle de l’hélice. 

 

 

Figure 7.11 – Influence du carénage et du cône d’hélice sur la traction moyenne en fonction du régime de l’hélice  

 

Les phénomènes vibratoires ne sont pas influencés par le cône d’hélice, mais sont réduits à 

haut régime par l’ajout d’un carénage (Figure 7.12). Cette caractéristique est causée principalement 

par le changement du point d’impact du souffle de l’hélice sur le montage.  

 

A noter que sur les modèles taille réelle, cette fonction est assurée par la nacelle située à 

l’arrière (Eurocopter X3) ou à l’avant (Airbus Helicopters RACER) du propulseur. L’influence du 

carénage et du cône est donc discutée uniquement dans le cadre de la mise en place du banc 

expérimental. 
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Figure 7.12 - Influence du cône d'hélice sur les vibrations en fonction du régime de l’hélice 

 

Cette analyse a donc mis en avant les gains de précision de mesure conséquents grâce la mise 

en place d’un cône et d’un carénage sur la structure. Outre l’augmentation de la traction du propulseur, 

ces dispositifs permettent de limiter les efforts dans le plan et les vibrations. Le carénage permet aussi 

d’isoler la mesure d’efforts aérodynamiques de l’hélice du souffle du propulseur sur le montage. Le 

carénage et le cône d’hélice seront donc conservés pour le reste de l’étude. 

 

7.1.3. Résultats  

7.1.3.1. Effets de la vitesse de vent et du régime de rotation de l’hélice 

Afin d’identifier l’influence de la vitesse infinie (𝑉𝑖𝑛𝑓) et du régime de rotation (Ω) sur les 

performances du propulseur, des essais ont été réalisés à dérapage nul pour des vitesses de vent de 0 

m/s à 19 m/s et des vitesses de rotation variant de 0 tr/mn à 9500 tr/mn. Ces mesures seront comparées, 

dans les §4 et §5, aux mesures sur le montage complet pour souligner l’influence des interactions 

aérodynamiques sur le propulseur. 

 

La Figure 7.13 illustre l’évolution de la traction du propulseur lors de l’augmentation de la 

vitesse de rotation. La mesure sans vent et sans mise en rotation valide l’absence d’offset des mesures. 

La comparaison des mesures au point de fonctionnement nominal tel que défini pour les approches 

numériques (Ω = 7632 tr/mn) souligne que l’augmentation de la vitesse infinie engendre une perte de 

poussée de l’hélice en raison de la diminution de l’angle d’attaque de l’écoulement sur la pale. Ce 

phénomène est retrouvé sur les propulseurs taille réelle pour lesquels un ajustement de la vitesse de 

rotation des voilures tournantes ou de l’angle de pas doit être effectué pour conserver une poussée 

constante malgré la modification du vent incident. 
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Pour souligner l’influence des différents paramètres de vol sur les efforts, des coefficients 

adimensionnés sont introduits. Nous savons que la force est fonction de la vitesse de vent (V), de la 

vitesse de rotation de l’hélice (Ω), du rayon de l’hélice (R), de la masse volumique de l’air (ρ) et de 

sa viscosité (υ). Ainsi, le coefficient de force est défini par : 

 

𝐶𝐹 =
𝐹

1
2

𝜌(Ω𝑅)2(𝜋𝑅2)
= 𝑓 (

𝑉

Ω𝑅
,

𝜐

Ω𝑅2
) 

 

 Avec : 

tan(𝛽) =
Ω𝑅

𝑉
 

1

𝑅𝑒
=

𝜐

Ω𝑅2
 

 

Avec 𝛽 l’angle d’incidence du flux, et Re le nombre de Reynolds. Sachant que la masse 

volumique et la viscosité sont supposées constantes pour l’ensemble de l’étude, nous pouvons donc 

en déduire : 

 

𝐹 = 𝑓(𝑅𝑒, 𝛽) . Ω² 

 

Ces coefficients permettent donc de corréler l’évolution des efforts selon le carré de la vitesse 

de rotation pour une vitesse de vent donnée. Cette caractéristique est retrouvée dans la Figure 7.13. 

 

 

Figure 7.13 - Traction moyenne en fonction du régime de l’hélice pour différentes vitesses infinies 
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La Figure 7.14 souligne la présence d’efforts latéraux faibles. La présence d’efforts latéraux 

peut être due à un balourd sur l’ensemble tournant moteur/hélice, à la non-symétrie du vent incident 

conséquente du mauvais réglage de la plateforme tournante, ou à l’effet du banc de mesure 

asymétrique qui bloque le développement du sillage de l’hélice. Cette influence semblerait maximale 

lorsque la vitesse de vent est faible.  

 

Des pics d’efforts sont aussi observés à 6500 tr/mn et à 8500 tr/mn. Des minimums locaux 

apparaissent, et sont entourés de maximums globaux et locaux. Les efforts sont dirigés vers le bas 

pour les fonctionnements à régimes élevés. Cependant des écarts-types importants pour les mesures 

dans le plan remettent en cause la validité des conclusions concernant ces efforts. Pour obtenir un 

intervalle de confiance à 95 % le plus faible possible, les mesures sont réalisées pendant 30 secondes 

à une fréquence d’acquisition de 3000 Hz, ce qui permet d’obtenir 90 000 points par configuration de 

vol étudiée.  

  

 

Figure 7.14 - Efforts latéraux moyens en fonction du régime de l’hélice pour différentes vitesses infinies 

 

Le couple Mx, mesurant la résistance de l’hélice en mouvement, évolue paraboliquement avec 

le régime de l’hélice (Figure 7.15). Les faibles variations observées prouvent que l’augmentation de 

la vitesse de vent génère une diminution du couple résistant pour de faibles régimes de rotation, ce 

qui est cohérent avec les mesures de traction présentées au début de cette section. 

 

Cette caractéristique est observée lors de la conduite des essais : l’accélération du vent 

augmente la vitesse de rotation maximale atteignable par l’hélice avec le dispositif expérimental à 

disposition. De plus, la vitesse minimale accessible lors de la mise en rotation du propulseur est plus 

importante lors de l’augmentation de la vitesse de vent, prouvant que la composante de vitesse 

horizontale de l’écoulement incident facilite la mise en rotation du propulseur. Comme pour les 

mesures de traction, l’incertitude de mesure liée au couple résistant est faible. 
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Comme pour les efforts dans le plan, les moments My et Mz sont très faibles et les erreurs de 

mesure liées sont importantes, ce qui rend les conclusions suivantes discutables. En effet, la théorie 

veut que les efforts dans le plan d’une hélice isolée soient nuls : ces valeurs reflètent donc l’influence 

de l’intrusivité du banc et les erreurs de mesure. L’augmentation de la vitesse infinie augmente les 

moments latéraux pour toutes les vitesses de rotation. En parallèle, la modification du régime de 

l’hélice impacte la stabilité des mesures : des minimums et des maximums locaux sont observés aux 

points de fonctionnement identifiés précédemment.  

 

Les courbes de Mz sont quant à elles difficilement exploitables : alors qu’en l’absence de vent 

l’augmentation du régime engendre une augmentation du moment, l’inverse est observé pour les 

vitesses de vent plus élevées. Pour des vents de vitesse intermédiaire, le moment vertical est quasi 

constant quel que soit régime considéré. En l’absence de dérapage pour cette partie de l’étude, ces 

moments résultent uniquement de balourd, de vent non symétriques et d’effet d’installation comme 

évoqué lors de l’analyse des efforts dans le plan. 

 

 

 

 

Figure 7.15 - Moments moyens en fonction du régime de l’hélice pour différentes vitesses infinies 
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Pour limiter l’usure et assurer la sécurité du montage, une analyse du spectre vibratoire est 

menée (Figure 7.16). Compte tenu de l’installation utilisée, les vibrations mesurées comprennent à la 

fois les vibrations propres à l’hélice et celles générées par l’impact de l’écoulement sur le mât support. 

Les vibrations augmentent fortement avec la vitesse de rotation. D’un autre côté, la vitesse 

d’avancement n’influe pas sur les phénomènes vibratoires selon l’axe y : seule une augmentation de 

l’amplitude du pic à 7300 tr/mn est observée sur l’axe 𝑧 en l’absence de vent. 

 

Comme pour les efforts dans le plan, des maximums sont atteints pour Ω = 7300 tr/mn et Ω = 

8500 tr/mn, et le point de fonctionnement optimal pour éviter ces phénomènes se situe entre 7700 

tr/mn et 8000 tr/mn. Cette caractéristique couplée à une analyse fréquentielle fait ressortir des 

phénomènes de résonance importants, dont l’impact sur les mesures a été limité par l’application d’un 

filtre passe-bas.  

 

 

Figure 7.16 - Amplitude des vibrations en fonction du régime de l'hélice pour différentes vitesses infinies 

 

Cette première étude a mis en avant l’augmentation de la traction (Fx) et du couple résistant 

(Mx) avec le régime de l’hélice, tandis que l’accélération du vent engendre une diminution de ces 

deux composantes. Un déséquilibre dont le niveau augmente avec la vitesse de rotation de l’hélice a 

été souligné. Du point de vue vibratoire, le cas le plus défavorable se situe autour du régime nominal 

soit à 7632 tr/mn. Les vibrations et les efforts dans le plan hélice ayant des fréquences de résonance 

communes, un filtrage a été appliqué pour limiter les dispersions de mesure.  

 

Le point de fonctionnement optimal pour limiter les erreurs de mesures a été identifié à 8000 

tr/mn pour des vitesses de vent importantes.  

 

7.1.3.2. Etude en fonction de l’angle de dérapage  

Pour caractériser les performances de l’hélice sous l’influence de vents extérieurs, des essais sont 

conduits à des angles de dérapage de 15°, 30° et 45°. Ces essais sont particulièrement importants pour 
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un appareil capable de maintenir un vol stationnaire, car le sillage rotor créé l’équivalent d’un 

écoulement à 90° comme démontré dans les §4 et 5. Des essais à ψ = 90° sont aussi réalisés pour 

simuler les interactions directes causées par le sillage du rotor sur le propulseur. 

 

Aux erreurs de mesure près, la traction mesurée reste inchangée à vitesse nulle quel que soit 

l’angle de dérapage (Figure 7.17), ce qui valide l’hypothèse d’absence d’effets de paroi. A paramètre 

d’avancement élevé, la traction augmente avec la mise en dérapage de l’hélice. La traction maximale 

est obtenue pour le montage à ψ = 90°, avec une traction 15 % supérieure à celle mesurée dans la 

configuration nominale. Or les études numériques estiment qu’en vol stationnaire, le sillage du rotor 

impacte le propulseur à 14 m/s avec un angle de dérapage de 90°. Cette première observation montre 

que l’anti-couple fourni en vol stationnaire devrait être plus important grâce aux interactions. Cette 

conclusion sera vérifiée lors des mesures sur le montage complet. 

 

Cependant, lorsque le propulseur est à l’arrêt et en l’absence de vent, la traction mesurée 

devrait être nulle. Cette caractéristique n’est pas observée pour l’ensemble des essais de l’étude 

préliminaire, soulignant la présence possible d’erreurs de mesure. Il a été choisi de ne pas corriger 

manuellement le décalage lors du post-traitement des essais pour rendre compte des incertitudes de 

mesures, mais il peut être noté que les effets à 45° seraient plus importants avec cette correction. Cette 

étude a mis en avant le fait que la balance choisie n’était pas entièrement adaptée aux besoins de 

l’étude, et a motivé son remplacement pour la suite du travail. Les résultats obtenus dans ce chapitre 

permettent tout de même d’obtenir des informations qualitatives sur l’évolution des performances du 

propulseur en fonction des conditions de vol. 

 

 
Figure 7.17 – Influence de l’angle de dérapage sur la traction moyenne en fonction du régime de l’hélice  

 

Les efforts latéraux Fy dépendent de l’angle de dérapage 𝜓. Ces efforts augmentent quasi-

paraboliquement avec le régime de l’hélice (Figure 7.18). La dissymétrie entre la pale avançante et 

la pale reculante, ainsi que la dissymétrie du sillage de l’hélice, sont ainsi mises en avant. L’effet 

induit du sillage peut aussi jouer un rôle mineur sur les efforts latéraux. Des pics de mesures 

apparaissent aux points de fonctionnement identifiés à dérapage nul.  
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D’un autre côté, les efforts verticaux Fz augmentent très nettement avec la mise en dérapage, 

jusqu’à atteindre un maximum pour ψ = 45°. Comme pour le montage à dérapage nul, des pics 

d’efforts sont observés pour des régimes de 7000 tr/mn et 8500 tr/mn. 

 

 

Figure 7.18 - Influence de l’angle de dérapage sur les efforts latéraux en fonction du régime de l’hélice  

 

Les mesures expérimentales (Figure 7.19) montrent que l’augmentation de l’angle de 

dérapage n’a pas d’influence marquée sur l’amplitude des vibrations car les mêmes pics que ceux 

observés pour les efforts dans le plan sont mesurés. Cette observation est causée par la prédominance 

des effets de résonance sur les phénomènes vibratoires observés. 

 

Sachant que l’effet induit du sillage est fonction inverse de la distance avec l’hélice, une 

interaction forte entre l’hélice et son sillage pour des fonctionnements à angle de dérapage élevé est 

observée. Cette caractéristique est illustrée dans la Figure 7.20 qui montre le développement du 

sillage du propulseur pour ψ = 0° (gauche) et ψ = 90° (droite) issu d’une simulation conduite avec le 

code PUMA. Gamma représente ici la circulation locale de l’écoulement. Alors que le sillage évolue 

en aval de l’hélice pour le cas à dérapage nul, de très fortes interactions sont observées entre les pales 

et le sillage lorsque le vent évolue perpendiculairement au plan de l’hélice. 

 

 

Figure 7.19 - Influence de l’angle de dérapage sur l’amplitude vibratoire en fonction du régime de l’hélice 
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Figure 7.20 – Panneaux de sillage colorés par la circulation pour une implantation à ψ = 0° (gauche) et à ψ =90° 

(droite) pour Vinf = 10 m/s et Ω = 8000 tr/mn  

 

Cette étude met donc en avant que la minimisation de l’angle de dérapage en positionnant 

l’appareil face au vent en vol stationnaire permet d’assurer la stabilité de la machine tout en 

minimisant les contraintes sur les paliers de roulements et in fine l’usure du montage. En effet, les 

efforts latéraux et verticaux génèrent des moments autour du centre de gravité de l’appareil qui 

doivent être compensés pour conserver la stabilité de l’appareil. 

 

Cependant, lors de l’installation sur le montage complet, le propulseur subit un flux à 90° 

causé par le sillage rotor en vol stationnaire. Dans ce cas, la configuration de vol la plus favorable 

pour limiter l’usure du montage complet est le vol d’avancement à grande vitesse, ce qui rejoint les 

résultats de simulations numériques qui mettent en avant la quasi-absence d’interactions pour un 

écoulement incident à partir de 14 m/s.  

 

7.1.3.3. Etude de la symétrie des efforts 

Afin d’étudier la symétrie des efforts résultants, la campagne de mesure réalisée avec ψ = 30° est 

réitérée à ψ = -30°. Le montage à dérapage négatif génère une traction environ 2 % supérieure à celle 

proposée par le montage à ψ = 30° (Figure 7.21). Bien que négligeable dans la validation de 

l’hypothèse de symétrie, cette différence s’explique par : 

– Un positionnement imprécis de l’angle de dérapage de l’hélice dans la soufflerie ; 

– L’influence du banc de mesure intrusif et asymétrique ; 

– Une imprécision lors de la mesure et/ou de la correction en température. 

 

Alors que les deux courbes d’efforts latéraux sont symétriques pour les régimes faibles (Figure 

7.22), elles deviennent antisymétriques à partir de 6500 tr/mn. Ce point de fonctionnement présente 

le premier pic de résonance pour le montage en dérapage positif. Aussi, le montage en dérapage 
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négatif génère des variations moins importantes que son symétrique. Les efforts verticaux présentent 

quant à eux un décalage important entre les deux montages : pour l’installation à dérapage négatif les 

efforts verticaux sont maximaux pour des régimes faibles, tandis que pour les montages en dérapage 

positif les efforts sont quasi nuls pour les faibles régimes de fonctionnement mais sont maximums et 

avec de grandes variations pour les régimes élevés. Ces différences peuvent s’expliquer par un 

mauvais réglage de l’offset de la balance au début de l’essai, et ne sont donc pas considérées pour 

l’analyse. 

 

Figure 7.21 - Traction moyenne en fonction du régime de rotation pour des dérapages symétriques 

 

 

Figure 7.22 - Efforts moyens dans le plan en fonction du régime de rotation pour des dérapages symétriques  

 

Bien qu’atténuée, l’apparition de pics est aussi constatée sur les moments. Comme attendu, 

les amplitudes des vibrations sont similaires pour les deux montages (Figure 7.23). 
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Figure 7.23 - Amplitude vibratoire en fonction du régime de rotation pour des dérapages symétriques 

 

Compte tenu des résultats et malgré les incertitudes expérimentales, avec notamment un banc 

de mesure fortement asymétrique et intrusif, l’hypothèse de symétrie des efforts est vérifiée. 

 

7.1.3.4. Comparaison des performances des deux hélices 

Afin de déterminer le propulseur le plus adapté à utiliser pour le montage complet, la caractérisation 

est répétée en changeant le profil d’hélice : alors que la référence 11x09-4 était utilisée pour 

l’ensemble des essais précédents, le propulseur 11x06-4 est mis en place pour cette dernière étude. 

La seule différence entre les deux hélices est l’angle de calage, respectivement de 9° et de 6°. Les 

essais sont réalisés sans dérapage sur l’ensemble de la gamme de vitesse de vent et de régime de 

rotation.  

 

Comme attendu suite à l’augmentation du calage des pales, le propulseur 11x09 génère une 

traction plus importante quelles que soient les conditions de vol considérées (Figure 7.24). Cette 

caractéristique est d’autant plus marquée que la vitesse de vent est importante. Une augmentation des 

efforts latéraux et de leurs variations en fonction du régime de l’hélice est aussi soulignée pour le 

propulseur 11x06 (Figure 7.25). Cette caractéristique est probablement causée par un balourd plus 

important sur cette hélice, mais il a été choisi de ne pas explorer cette hypothèse car le propulseur 

11x06 répond moins bien aux besoins. D’un autre côté, l’hélice 11x06 génère moins de vibration pour 

Ω ≥ 6000 tr/mn en raison du sillage résultant limité et des efforts diminués (Figure 7.26).  
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Figure 7.24 – Influence du calage de l’hélice sur la traction moyenne en fonction du régime de rotation 

 pour différentes vitesses de vent 

 

 

Figure 7.25 – Influence du calage de l’hélice sur les efforts latéraux en fonction du régime de rotation 

  

 

Figure 7.26 – Influence du calage de l’hélice sur l’amplitude vibratoire en fonction du régime de rotation  
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Sachant qu’une traction minimale est nécessaire au fonctionnement correct du propulseur 

notamment en vol stationnaire, et qu’aucun phénomène de décrochage n’a été observé pendant la 

caractérisation exhaustive du propulseur, l’hélice 11x09 sera choisie pour la suite des travaux. 

 

7.1.3.5. Comparaison des données expérimentales et numériques 

Les résultats des mesures expérimentales et des données numériques sont comparés ci-dessous. 

L’approche numérique simplifiée est réalisée à l’aide de Puma en prenant en compte la moyenne des 

5 derniers tours d’hélice lors de la mise en rotation du montage pour 10 tours de sillage. 

 

Comme le montre les Figure 7.27 et Figure 7.28, et malgré une bonne convergence des calculs, 

les outils numériques sous estiment la traction de 10 % à 15 % pour les régimes élevés quelle que soit 

la vitesse de vent. Cette erreur représente jusqu’à 20 % de la mesure expérimentale en l’absence de 

vent.  

 

Plusieurs sources peuvent expliquer cette variation : premièrement, la maquette expérimentale 

n’est pas équipée de montage permettant de déclencher la transition laminaire/turbulent, ce qui 

modifie localement les phénomènes aérodynamiques et donc les performances de l’hélice. Ces ajouts 

font partie des perspectives de ce travail de recherche. De plus, les hypothèses de calcul simplifiées 

et de l’absence de prise en compte du banc de mesure relativement intrusif dans les simulations 

impactent aussi la précision des résultats. Dans ce cadre, cette marge d’erreur est considérée 

acceptable et les résultats numériques ci-dessous seront utilisés pour la suite de l’étude.  

 

La comparaison des résultats numériques et expérimentaux valide aussi la cohérence des 

mesures de traction et de moment résistant. Les résultats expérimentaux obtenus lors de cette 

campagne pourront donc être utilisés afin de valider les données obtenues lors de la caractérisation 

du montage complet. A noter que les calculs ont été fait sur un modèle aux mêmes dimensions que la 

maquette, avec un Reynolds en bout de pale de l’ordre de 5.106. La mise en parallèle des mesures sur 

l’hélice isolée et soumise à l’influence du rotor principal permettra aussi de souligner l’influence des 

interactions sur les performances de l’hélice.  
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Figure 7.27 – Influence de la vitesse d’avancement sur la traction en fonction du régime de rotation pour les données 

expérimentales et numériques 

 

 

Figure 7.28 - Influence de la vitesse d’avancement sur le couple Mx en fonction du régime de rotation pour les données 

expérimentales et numériques 

 

L’ajout d’un angle de dérapage augmente cette erreur (Figure 7.29). Certains cas présentent 

aussi des écarts qui peuvent avoir différentes sources :  

1. Pour les calculs, des problèmes numériques apparaissent en raison des fortes interactions 

entre l’hélice et son sillage ; 

 

2. Expérimentalement, le montage relativement intrusif et non modélisé dans les calculs 

interfère avec l’écoulement. En effet, la présence du carénage juste en aval du propulseur 

bloque le développement naturel du sillage et modifie donc son développement. 

 

 Ces résultats ne sont donc pas présentés dans ce manuscrit.  
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Figure 7.29 - Influence de l’angle de dérapage sur la traction en fonction du régime de rotation pour les données 

expérimentales et numériques 

 

7.1.4. Discussion 

7.1.4.1. Remarques générales 

Lors de la conduite des essais, il a été remarqué que certaines vitesses de rotation de l’hélice sont 

inatteignables à cause des pics de résonance identifiés au début de ce chapitre. Pour les essais avec 

l’hélice 11x09-4, cette bande est située entre 7450 tr/mn et 7750 tr/mn quelle que soit la vitesse de 

vent considérée. La bande de régime inatteignable pour le propulseur 11x06 est comprise entre 7600 

tr/mn et 7900 tr/mn. Pour limiter les incertitudes, des mesures ont été réalisées aux bornes de ces 

zones afin d’obtenir des courbes les plus détaillées possibles. 

 

En enlevant l’hélice du montage, toutes les fréquences de rotation deviennent atteignables et 

le régime maximal est plus élevé en raison de l’absence de couple résistant. Cette observation montre 

que l’hélice est la principale source de couple résistant du montage. Cependant, par rapport au 

montage avec hélice, la température à l’intérieur du carénage augmente plus rapidement car aucune 

ventilation n’est assurée par le souffle du propulseur.  

 

7.1.4.2. Validité des modèles numériques 

La validité des hypothèses faites dans PUMA pour l’étude du propulseur est étudiée. La théorie du 

sillage libre suppose que le développement du sillage est incompressible et non visqueux. Cependant, 

les polaires utilisées dans PUMA sont déterminées grâce à elsA avec des calculs 2D RANS : la 

compressibilité et la viscosité sont donc prises en compte lors du calcul des coefficients de traînée et 

de portance en fonction du nombre de Mach. Le fluide considéré étant de l’air ambiant à des vitesses 

faibles, les hypothèses d’incompressibilité sont vérifiées sur l’ensemble du domaine d’étude.  
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Les simulations préparatoires ont mis en avant les limites des outils de calcul pour certaines 

configurations. En effet, les polaires de l’hélice ne sont fiables que dans leur zone linéaire, à savoir 

pour des angles d’attaque locaux allant jusqu’à 15°. Or, bien que des angles d’attaque locaux allant 

jusqu’à 90° en pied de pale soient observés, des incidences inférieures à 20° sont calculées sur plus 

de deux tiers de la pale (Figure 7.30). Cependant, des interactions fortes peuvent émerger lors de la 

mise en dérapage de la maquette, et créer des angles d’attaque locaux en dehors de la zone linéaire 

en milieu de pale, sur des sections fortement chargées. Dans ce cadre, les paramètres de calcul doivent 

être ajustés pour faciliter le calcul au détriment, dans certains cas, de la fiabilité. L’étude 

expérimentale est alors nécessaire pour vérifier la validité des corrections apportées. En l’absence de 

modèle vibratoire conjecturant le comportement aérodynamique du propulseur, ces essais ont été 

conduits en assurant une montée en régime progressive pour ne pas endommager le montage.  

 

 
Figure 7.30 - Incidence locale en fonction de l'azimut et de l'envergure pour Vinf = 10 m/s, Ω = 8000 tr/mn et ψ = 15° 

 

La caractérisation du propulseur isolé avait donc notamment pour but de vérifier la cohérence 

des données numériques et d’identifier les éventuels points de correction nécessaires aux outils de 

calculs. L’analyse des résultats a montré que les données expérimentales et numériques présentent 

les mêmes tendances pour la plupart des points de mesures malgré une sous-estimation lors des 

calculs.  

 

Certains écarts ont tout de même été soulignés. Cette caractéristique est causée par le banc de 

mesure et son carénage qui modifient l’encombrement de l’installation, l’écoulement à l’arrière du 

montage, et donc les performances de l’hélice. L’installation d’un cône en amont de l’hélice modifie 

aussi légèrement l’écoulement par rapport au modèle utilisé pour les simulations numériques. Le banc 

de mesure et l’ensemble des installations n’ont pas été modélisés numériquement pour limiter le coût 

et le temps. 

 

L’importance de coupler les deux sources de données est soulignée : alors que les données 

expérimentales permettent de valider les approches numériques et de faire émerger les phénomènes 
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physiques propres au montage, les outils numériques sont utilisés pour la pré-étude et la visualisation 

des phénomènes physiques comme le montre par exemple la Figure 7.31. La combinaison des 

données numériques et expérimentales maximise ainsi l’efficacité lors de la réalisation des essais, et 

offre une confrontation rapide des données réelles et numériques pour vérifier la cohérence des 

mesures.  

 

L’utilisation du code de ligne portante permet aussi d’obtenir des résultats pour des points de 

mesure très précis, qui ne sont pas toujours atteignables expérimentalement, soit par manque de 

puissance, soit en raison des phénomènes vibratoires. En parallèle, certains cas mettent en avant des 

instabilités numériques dans les calculs. Ces problèmes peuvent être partiellement résolus en 

modifiant les paramètres de calculs, mais compromettent également la précision des résultats. 

L’apport des données expérimentales est alors clé pour comprendre les propriétés de points de 

fonctionnement précis. Cette étude a donc démontré l’importance de coupler les résultats numériques 

et expérimentaux pour valider la précision des outils et des mesures.  

 

 
Figure 7.31 – Panneaux de sillage libre colorés par la circulation pour Vinf = 10 m/s, Ω = 8000 tr/mn et ψ = 0° 

 

7.1.5. Conclusion 

Cette première phase de l’étude a détaillé les performances aérodynamiques du propulseur en fonction 

des conditions de vol. Ces données seront comparées aux mesures réalisées lors de la caractérisation 

aérodynamique du montage complet.  

 

Pour le cas sans dérapage, le point de fonctionnement idéal pour avoir des mesures fiables se 

situe à 8000 tr/mn pour des vitesses supérieures à 6000 tr/mn. Ce point a été déterminé en considérant 

la traction maximale, les efforts latéraux minimaux et les vibrations les plus faibles possible. Le 
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calage précis du régime de l’hélice est alors important car des maximaux locaux d’efforts latéraux et 

de vibrations apparaissent autour de ce point de fonctionnement. 

 

La modification de l’angle de dérapage a fait émerger un point de fiabilité optimal à 7200 

tr/mn, avec des angles de dérapage les plus faibles possibles pour augmenter la fiabilité des mesures. 

Dans le cas du vol stationnaire, l’écoulement perçu par le propulseur est équivalent à un vent à ψ = 

90°. Sur le montage à taille réel, les efforts latéraux sont maximisés par la présence d’une nacelle en 

amont ou en aval de l’hélice qui complexifie l’asymétrie de l’écoulement amont. Malgré des erreurs 

de mesure et une asymétrie du banc expérimental, la symétrie des efforts a été observée. Cette étude 

a aussi validé l’hypothèse d’absence d’effets de parois et de sol en soufflerie. 

 

Cette première analyse a souligné l’importance du carénage du moteur et de la balance pour 

isoler les efforts réels des efforts générés par le souffle de l’hélice sur la balance. Le carénage diminue 

aussi la dissymétrie du montage et les vibrations liées. Le cône d’hélice augmente légèrement les 

performances de vol et diminue les efforts latéraux pour toutes les configurations de vol. L’ensemble 

de ces modifications maximisent la fiabilité de l’installation et seront conservés pour l’étude du 

montage complet. 

 

La comparaison de deux profils d’hélice a permis de sélectionner la référence 11x09-4 pour 

la suite de l’étude. Grâce à une traction plus élevée et des efforts dans le plan inférieurs, ce propulseur 

augmente les capacités du montage complet pour toutes les configurations de vol, malgré une 

demande en puissance légèrement supérieure. Ce gain de traction est aussi utile pour la suite de 

l’étude car il permettra de faciliter l’émergence de phénomènes interactionnels plus importants. Cette 

étude a aussi montré qu’aucun problème de décrochage n’émerge pour ces profils. 

 

Enfin, l’importance de coupler les approches numériques et expérimentales a été soulignée. 

Une comparaison des résultats a mis en avant une bonne concordance des deux démarches compte 

tenu des hypothèses de calcul et des incertitudes de mesure.  

 

Les résultats présentés peuvent être discutables sur trois points : 

 

1. Les coefficients de correction thermique ayant été déterminés de manière expérimentale, 

leur précision et leur exactitude n’est pas garantie. Pour limiter cette source d’erreur, les 

essais ont été réalisés à plusieurs reprises dans des conditions différentes (températures 

croissantes et décroissantes, jour et nuit, pressions atmosphériques faibles et élevées…). 

Cependant, comme le montre les essais de répétabilité, cette correction n’élimine pas 

l’ensemble des dispersions ; 
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2. De grandes variations sont observées lors des essais, principalement sur les efforts et 

moments latéraux. Ces dispersions génèrent des erreurs de mesures très importantes et 

rendent l’exploitation des mesures dans le plan de l’hélice questionnable ; 

 

3. Les variations de conditions atmosphériques modifient légèrement la masse volumique de 

l’air, et donc l’aérodynamique malgré une vitesse fixée constante. Compte tenu des faibles 

variations induites, aucune correction n’a été mise en place. 
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7.2. Programme d’essai pour la caractérisation du propulseur isolé 

Les essais en vert ont été doublés dans le cadre d’analyses de répétabilité. L’ensemble de ces essais 

ont été réalisés de juin à juillet 2020. 

 

Essai  RPM (tr/mn) Vvent (m/s) Dérapage (°) Carénage Cône Profil Phase 

1 0 0 0 Avec Avec 11x06 

Phase 1 : Caractérisation 11x06 

2 3000 0 0 Avec Avec 11x06 

3 5000 0 0 Avec Avec 11x06 

4 5500 0 0 Avec Avec 11x06 

5 6000 0 0 Avec Avec 11x06 

6 6500 0 0 Avec Avec 11x06 

7 7000 0 0 Avec Avec 11x06 

8 7300 0 0 Avec Avec 11x06 

9 7600 0 0 Avec Avec 11x06 

10 8000 0 0 Avec Avec 11x06 

11 8500 0 0 Avec Avec 11x06 

12 9000 0 0 Avec Avec 11x06 

13 9500 0 0 Avec Avec 11x06 

14 0 5 0 Avec Avec 11x06 

15 3000 5 0 Avec Avec 11x06 

16 5000 5 0 Avec Avec 11x06 

17 5500 5 0 Avec Avec 11x06 

18 6000 5 0 Avec Avec 11x06 

19 6500 5 0 Avec Avec 11x06 

20 7000 5 0 Avec Avec 11x06 

21 7300 5 0 Avec Avec 11x06 

22 7600 5 0 Avec Avec 11x06 

23 8000 5 0 Avec Avec 11x06 

24 8500 5 0 Avec Avec 11x06 

25 9000 5 0 Avec Avec 11x06 

26 9500 5 0 Avec Avec 11x06 

27 0 10 0 Avec Avec 11x06 

28 3000 10 0 Avec Avec 11x06 

29 5000 10 0 Avec Avec 11x06 

30 5500 10 0 Avec Avec 11x06 

31 6000 10 0 Avec Avec 11x06 

32 6500 10 0 Avec Avec 11x06 

33 7000 10 0 Avec Avec 11x06 

34 7300 10 0 Avec Avec 11x06 
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35 7600 10 0 Avec Avec 11x06 

36 8000 10 0 Avec Avec 11x06 

37 8500 10 0 Avec Avec 11x06 

38 9000 10 0 Avec Avec 11x06 

39 9500 10 0 Avec Avec 11x06 

40 0 15 0 Avec Avec 11x06 

41 3000 15 0 Avec Avec 11x06 

42 5000 15 0 Avec Avec 11x06 

43 5500 15 0 Avec Avec 11x06 

44 6000 15 0 Avec Avec 11x06 

45 6500 15 0 Avec Avec 11x06 

46 7000 15 0 Avec Avec 11x06 

47 7300 15 0 Avec Avec 11x06 

48 7600 15 0 Avec Avec 11x06 

49 8000 15 0 Avec Avec 11x06 

50 8500 15 0 Avec Avec 11x06 

51 9000 15 0 Avec Avec 11x06 

52 9500 15 0 Avec Avec 11x06 

53 0 19 0 Avec Avec 11x06 

54 3000 19 0 Avec Avec 11x06 

55 5000 19 0 Avec Avec 11x06 

56 5500 19 0 Avec Avec 11x06 

57 6000 19 0 Avec Avec 11x06 

58 6500 19 0 Avec Avec 11x06 

59 7000 19 0 Avec Avec 11x06 

60 7300 19 0 Avec Avec 11x06 

61 7600 19 0 Avec Avec 11x06 

62 8000 19 0 Avec Avec 11x06 

63 8500 19 0 Avec Avec 11x06 

64 9000 19 0 Avec Avec 11x06 

65 9500 19 0 Avec Avec 11x06 

66 0 0 0 Avec Avec 11x09 

Phase 2 : Caractérisation 11x09 

67 3000 0 0 Avec Avec 11x09 

68 5000 0 0 Avec Avec 11x09 

69 5500 0 0 Avec Avec 11x09 

70 6000 0 0 Avec Avec 11x09 

71 6500 0 0 Avec Avec 11x09 

72 7000 0 0 Avec Avec 11x09 

73 7300 0 0 Avec Avec 11x09 

74 7750 0 0 Avec Avec 11x09 
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75 8000 0 0 Avec Avec 11x09 

76 8500 0 0 Avec Avec 11x09 

77 9000 0 0 Avec Avec 11x09 

78 9500 0 0 Avec Avec 11x09 

79 0 5 0 Avec Avec 11x09 

80 3000 5 0 Avec Avec 11x09 

81 5000 5 0 Avec Avec 11x09 

82 5500 5 0 Avec Avec 11x09 

83 6000 5 0 Avec Avec 11x09 

84 6500 5 0 Avec Avec 11x09 

85 7000 5 0 Avec Avec 11x09 

86 7300 5 0 Avec Avec 11x09 

87 7730 5 0 Avec Avec 11x09 

88 8000 5 0 Avec Avec 11x09 

89 8500 5 0 Avec Avec 11x09 

90 9000 5 0 Avec Avec 11x09 

91 9500 5 0 Avec Avec 11x09 

92 0 10 0 Avec Avec 11x09 

93 3000 10 0 Avec Avec 11x09 

94 5000 10 0 Avec Avec 11x09 

95 5500 10 0 Avec Avec 11x09 

96 6000 10 0 Avec Avec 11x09 

97 6500 10 0 Avec Avec 11x09 

98 7000 10 0 Avec Avec 11x09 

99 7300 10 0 Avec Avec 11x09 

100 7720 10 0 Avec Avec 11x09 

101 8000 10 0 Avec Avec 11x09 

102 8500 10 0 Avec Avec 11x09 

103 9000 10 0 Avec Avec 11x09 

104 9500 10 0 Avec Avec 11x09 

105 0 15 0 Avec Avec 11x09 

106 3000 15 0 Avec Avec 11x09 

107 5000 15 0 Avec Avec 11x09 

108 5500 15 0 Avec Avec 11x09 

109 6000 15 0 Avec Avec 11x09 

110 6500 15 0 Avec Avec 11x09 

111 7000 15 0 Avec Avec 11x09 

112 7300 15 0 Avec Avec 11x09 

113 7750 15 0 Avec Avec 11x09 

114 8000 15 0 Avec Avec 11x09 
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115 8500 15 0 Avec Avec 11x09 

116 9000 15 0 Avec Avec 11x09 

117 9500 15 0 Avec Avec 11x09 

118 0 19 0 Avec Avec 11x09 

119 3000 19 0 Avec Avec 11x09 

120 5000 19 0 Avec Avec 11x09 

121 5500 19 0 Avec Avec 11x09 

122 6000 19 0 Avec Avec 11x09 

123 6500 19 0 Avec Avec 11x09 

124 7000 19 0 Avec Avec 11x09 

125 7300 19 0 Avec Avec 11x09 

126 7740 19 0 Avec Avec 11x09 

127 8000 19 0 Avec Avec 11x09 

128 8500 19 0 Avec Avec 11x09 

129 9000 19 0 Avec Avec 11x09 

130 9500 19 0 Avec Avec 11x09 

131 0 0 0 Sans Avec 11x09 

Phase 3 : Influence du 

carénage 

132 3000 0 0 Sans Avec 11x09 

133 5000 0 0 Sans Avec 11x09 

134 5500 0 0 Sans Avec 11x09 

135 6000 0 0 Sans Avec 11x09 

136 6500 0 0 Sans Avec 11x09 

137 7000 0 0 Sans Avec 11x09 

138 7300 0 0 Sans Avec 11x09 

139 7600 0 0 Sans Avec 11x09 

140 8000 0 0 Sans Avec 11x09 

141 8500 0 0 Sans Avec 11x09 

142 9000 0 0 Sans Avec 11x09 

143 9500 0 0 Sans Avec 11x09 

144 0 5 0 Sans Avec 11x09 

145 3000 5 0 Sans Avec 11x09 

146 5000 5 0 Sans Avec 11x09 

147 5500 5 0 Sans Avec 11x09 

148 6000 5 0 Sans Avec 11x09 

149 6500 5 0 Sans Avec 11x09 

150 7000 5 0 Sans Avec 11x09 

151 7300 5 0 Sans Avec 11x09 

152 7600 5 0 Sans Avec 11x09 

153 8000 5 0 Sans Avec 11x09 

154 8500 5 0 Sans Avec 11x09 
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155 9000 5 0 Sans Avec 11x09 

156 9500 5 0 Sans Avec 11x09 

157 0 10 0 Sans Avec 11x09 

158 3000 10 0 Sans Avec 11x09 

159 5000 10 0 Sans Avec 11x09 

160 5500 10 0 Sans Avec 11x09 

161 6000 10 0 Sans Avec 11x09 

162 6500 10 0 Sans Avec 11x09 

163 7000 10 0 Sans Avec 11x09 

164 7300 10 0 Sans Avec 11x09 

165 7600 10 0 Sans Avec 11x09 

166 8000 10 0 Sans Avec 11x09 

167 8500 10 0 Sans Avec 11x09 

168 9000 10 0 Sans Avec 11x09 

169 9500 10 0 Sans Avec 11x09 

170 0 15 0 Sans Avec 11x09 

171 3000 15 0 Sans Avec 11x09 

172 5000 15 0 Sans Avec 11x09 

173 5500 15 0 Sans Avec 11x09 

174 6000 15 0 Sans Avec 11x09 

175 6500 15 0 Sans Avec 11x09 

176 7000 15 0 Sans Avec 11x09 

177 7300 15 0 Sans Avec 11x09 

178 7600 15 0 Sans Avec 11x09 

179 8000 15 0 Sans Avec 11x09 

180 8500 15 0 Sans Avec 11x09 

181 9000 15 0 Sans Avec 11x09 

182 9500 15 0 Sans Avec 11x09 

183 0 19 0 Sans Avec 11x09 

184 3000 19 0 Sans Avec 11x09 

185 5000 19 0 Sans Avec 11x09 

186 5500 19 0 Sans Avec 11x09 

187 6000 19 0 Sans Avec 11x09 

188 6500 19 0 Sans Avec 11x09 

189 7000 19 0 Sans Avec 11x09 

190 7300 19 0 Sans Avec 11x09 

191 7600 19 0 Sans Avec 11x09 

192 8000 19 0 Sans Avec 11x09 

193 8500 19 0 Sans Avec 11x09 

194 9000 19 0 Sans Avec 11x09 
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195 9500 19 0 Sans Avec 11x09 

196 0 0 0 Avec Sans 11x09 

Phase 4 :  Influence du cône 

197 3000 0 0 Avec Sans 11x09 

198 5000 0 0 Avec Sans 11x09 

199 5500 0 0 Avec Sans 11x09 

200 6000 0 0 Avec Sans 11x09 

201 6500 0 0 Avec Sans 11x09 

202 7000 0 0 Avec Sans 11x09 

203 7300 0 0 Avec Sans 11x09 

204 7730 0 0 Avec Sans 11x09 

205 8000 0 0 Avec Sans 11x09 

206 8500 0 0 Avec Sans 11x09 

207 9000 0 0 Avec Sans 11x09 

208 9500 0 0 Avec Sans 11x09 

209 0 5 0 Avec Sans 11x09 

210 3000 5 0 Avec Sans 11x09 

211 5000 5 0 Avec Sans 11x09 

212 5500 5 0 Avec Sans 11x09 

213 6000 5 0 Avec Sans 11x09 

214 6500 5 0 Avec Sans 11x09 

215 7000 5 0 Avec Sans 11x09 

216 7300 5 0 Avec Sans 11x09 

217 7725 5 0 Avec Sans 11x09 

218 8000 5 0 Avec Sans 11x09 

219 8500 5 0 Avec Sans 11x09 

220 9000 5 0 Avec Sans 11x09 

221 9500 5 0 Avec Sans 11x09 

222 0 10 0 Avec Sans 11x09 

223 3000 10 0 Avec Sans 11x09 

224 5000 10 0 Avec Sans 11x09 

225 5500 10 0 Avec Sans 11x09 

226 6000 10 0 Avec Sans 11x09 

227 6500 10 0 Avec Sans 11x09 

228 7000 10 0 Avec Sans 11x09 

229 7300 10 0 Avec Sans 11x09 

230 7750 10 0 Avec Sans 11x09 

231 8000 10 0 Avec Sans 11x09 

232 8500 10 0 Avec Sans 11x09 

233 9000 10 0 Avec Sans 11x09 

234 9500 10 0 Avec Sans 11x09 
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235 0 15 0 Avec Sans 11x09 

236 3000 15 0 Avec Sans 11x09 

237 5000 15 0 Avec Sans 11x09 

238 5500 15 0 Avec Sans 11x09 

239 6000 15 0 Avec Sans 11x09 

240 6500 15 0 Avec Sans 11x09 

241 7000 15 0 Avec Sans 11x09 

242 7300 15 0 Avec Sans 11x09 

243 7720 15 0 Avec Sans 11x09 

244 8000 15 0 Avec Sans 11x09 

245 8500 15 0 Avec Sans 11x09 

246 9000 15 0 Avec Sans 11x09 

247 9500 15 0 Avec Sans 11x09 

248 0 19 0 Avec Sans 11x09 

249 3000 19 0 Avec Sans 11x09 

250 5000 19 0 Avec Sans 11x09 

251 5500 19 0 Avec Sans 11x09 

252 6000 19 0 Avec Sans 11x09 

253 6500 19 0 Avec Sans 11x09 

254 7000 19 0 Avec Sans 11x09 

255 7300 19 0 Avec Sans 11x09 

256 7740 19 0 Avec Sans 11x09 

257 8000 19 0 Avec Sans 11x09 

258 8500 19 0 Avec Sans 11x09 

259 9000 19 0 Avec Sans 11x09 

260 9500 19 0 Avec Sans 11x09 

261 0 0 90 Avec Avec 11x09 

Phase 5 : Influence sillage pur 

262 3000 0 90 Avec Avec 11x09 

263 5000 0 90 Avec Avec 11x09 

264 5500 0 90 Avec Avec 11x09 

265 6000 0 90 Avec Avec 11x09 

266 6500 0 90 Avec Avec 11x09 

267 7000 0 90 Avec Avec 11x09 

268 7300 0 90 Avec Avec 11x09 

269 7770 0 90 Avec Avec 11x09 

270 8000 0 90 Avec Avec 11x09 

271 8500 0 90 Avec Avec 11x09 

272 9000 0 90 Avec Avec 11x09 

273 9500 0 90 Avec Avec 11x09 

274 0 5 90 Avec Avec 11x09 
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275 3000 5 90 Avec Avec 11x09 

276 5000 5 90 Avec Avec 11x09 

277 5500 5 90 Avec Avec 11x09 

278 6000 5 90 Avec Avec 11x09 

279 6500 5 90 Avec Avec 11x09 

280 7000 5 90 Avec Avec 11x09 

281 7300 5 90 Avec Avec 11x09 

282 7755 5 90 Avec Avec 11x09 

283 8000 5 90 Avec Avec 11x09 

284 8500 5 90 Avec Avec 11x09 

285 9000 5 90 Avec Avec 11x09 

286 9500 5 90 Avec Avec 11x09 

287 0 10 90 Avec Avec 11x09 

288 3000 10 90 Avec Avec 11x09 

289 5000 10 90 Avec Avec 11x09 

290 5500 10 90 Avec Avec 11x09 

291 6000 10 90 Avec Avec 11x09 

292 6500 10 90 Avec Avec 11x09 

293 7000 10 90 Avec Avec 11x09 

294 7300 10 90 Avec Avec 11x09 

295 7730 10 90 Avec Avec 11x09 

296 8000 10 90 Avec Avec 11x09 

297 8500 10 90 Avec Avec 11x09 

298 9000 10 90 Avec Avec 11x09 

299 9500 10 90 Avec Avec 11x09 

300 0 14 90 Avec Avec 11x09 

301 3000 14 90 Avec Avec 11x09 

302 5000 14 90 Avec Avec 11x09 

303 5500 14 90 Avec Avec 11x09 

304 6000 14 90 Avec Avec 11x09 

305 6500 14 90 Avec Avec 11x09 

306 7000 14 90 Avec Avec 11x09 

307 7300 14 90 Avec Avec 11x09 

308 7740 14 90 Avec Avec 11x09 

309 8000 14 90 Avec Avec 11x09 

310 8500 14 90 Avec Avec 11x09 

311 9000 14 90 Avec Avec 11x09 

312 9500 14 90 Avec Avec 11x09 

313 0 15 90 Avec Avec 11x09 

314 3000 15 90 Avec Avec 11x09 
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315 5000 15 90 Avec Avec 11x09 

316 5500 15 90 Avec Avec 11x09 

317 6000 15 90 Avec Avec 11x09 

318 6500 15 90 Avec Avec 11x09 

319 7000 15 90 Avec Avec 11x09 

320 7300 15 90 Avec Avec 11x09 

321 7735 15 90 Avec Avec 11x09 

322 8000 15 90 Avec Avec 11x09 

323 8500 15 90 Avec Avec 11x09 

324 9000 15 90 Avec Avec 11x09 

325 9500 15 90 Avec Avec 11x09 

326 0 19 90 Avec Avec 11x09 

327 3000 19 90 Avec Avec 11x09 

328 5000 19 90 Avec Avec 11x09 

329 5500 19 90 Avec Avec 11x09 

330 6000 19 90 Avec Avec 11x09 

331 6500 19 90 Avec Avec 11x09 

332 7000 19 90 Avec Avec 11x09 

333 7300 19 90 Avec Avec 11x09 

334 7745 19 90 Avec Avec 11x09 

335 8000 19 90 Avec Avec 11x09 

336 8500 19 90 Avec Avec 11x09 

337 9000 19 90 Avec Avec 11x09 

338 9500 19 90 Avec Avec 11x09 

339 0 0 45 Avec Avec 11x09 

Phase 6.1 : Influence vent 

latéral 

340 3000 0 45 Avec Avec 11x09 

341 5000 0 45 Avec Avec 11x09 

342 5500 0 45 Avec Avec 11x09 

343 6000 0 45 Avec Avec 11x09 

344 6500 0 45 Avec Avec 11x09 

345 7000 0 45 Avec Avec 11x09 

346 7300 0 45 Avec Avec 11x09 

347 7785 0 45 Avec Avec 11x09 

348 8000 0 45 Avec Avec 11x09 

349 8500 0 45 Avec Avec 11x09 

350 9000 0 45 Avec Avec 11x09 

351 9500 0 45 Avec Avec 11x09 

352 0 5 45 Avec Avec 11x09 

353 3000 5 45 Avec Avec 11x09 

354 5000 5 45 Avec Avec 11x09 
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355 5500 5 45 Avec Avec 11x09 

356 6000 5 45 Avec Avec 11x09 

357 6500 5 45 Avec Avec 11x09 

358 7000 5 45 Avec Avec 11x09 

359 7300 5 45 Avec Avec 11x09 

360 7750 5 45 Avec Avec 11x09 

361 8000 5 45 Avec Avec 11x09 

362 8500 5 45 Avec Avec 11x09 

363 9000 5 45 Avec Avec 11x09 

364 9500 5 45 Avec Avec 11x09 

365 0 10 45 Avec Avec 11x09 

366 3000 10 45 Avec Avec 11x09 

367 5000 10 45 Avec Avec 11x09 

368 5500 10 45 Avec Avec 11x09 

369 6000 10 45 Avec Avec 11x09 

370 6500 10 45 Avec Avec 11x09 

371 7000 10 45 Avec Avec 11x09 

372 7300 10 45 Avec Avec 11x09 

373 7725 10 45 Avec Avec 11x09 

374 8000 10 45 Avec Avec 11x09 

375 8500 10 45 Avec Avec 11x09 

376 9000 10 45 Avec Avec 11x09 

377 9500 10 45 Avec Avec 11x09 

378 0 15 45 Avec Avec 11x09 

379 3000 15 45 Avec Avec 11x09 

380 5000 15 45 Avec Avec 11x09 

381 5500 15 45 Avec Avec 11x09 

382 6000 15 45 Avec Avec 11x09 

383 6500 15 45 Avec Avec 11x09 

384 7000 15 45 Avec Avec 11x09 

385 7300 15 45 Avec Avec 11x09 

386 7740 15 45 Avec Avec 11x09 

387 8000 15 45 Avec Avec 11x09 

388 8500 15 45 Avec Avec 11x09 

389 9000 15 45 Avec Avec 11x09 

390 9500 15 45 Avec Avec 11x09 

391 0 19 45 Avec Avec 11x09 

392 3000 19 45 Avec Avec 11x09 

393 5000 19 45 Avec Avec 11x09 

394 5500 19 45 Avec Avec 11x09 
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395 6000 19 45 Avec Avec 11x09 

396 6500 19 45 Avec Avec 11x09 

397 7000 19 45 Avec Avec 11x09 

398 7300 19 45 Avec Avec 11x09 

399 7710 19 45 Avec Avec 11x09 

400 8000 19 45 Avec Avec 11x09 

401 8500 19 45 Avec Avec 11x09 

402 9000 19 45 Avec Avec 11x09 

403 9500 19 45 Avec Avec 11x09 

404 0 0 30 Avec Avec 11x09 

Phase 6.2 : Influence vent 

latéral 

405 3000 0 30 Avec Avec 11x09 

406 5000 0 30 Avec Avec 11x09 

407 5500 0 30 Avec Avec 11x09 

408 6000 0 30 Avec Avec 11x09 

409 6500 0 30 Avec Avec 11x09 

410 7000 0 30 Avec Avec 11x09 

411 7300 0 30 Avec Avec 11x09 

412 7775 0 30 Avec Avec 11x09 

413 8000 0 30 Avec Avec 11x09 

414 8500 0 30 Avec Avec 11x09 

415 9000 0 30 Avec Avec 11x09 

416 9500 0 30 Avec Avec 11x09 

417 0 5 30 Avec Avec 11x09 

418 3000 5 30 Avec Avec 11x09 

419 5000 5 30 Avec Avec 11x09 

420 5500 5 30 Avec Avec 11x09 

421 6000 5 30 Avec Avec 11x09 

422 6500 5 30 Avec Avec 11x09 

423 7000 5 30 Avec Avec 11x09 

424 7300 5 30 Avec Avec 11x09 

425 7765 5 30 Avec Avec 11x09 

426 8000 5 30 Avec Avec 11x09 

427 8500 5 30 Avec Avec 11x09 

428 9000 5 30 Avec Avec 11x09 

429 9500 5 30 Avec Avec 11x09 

430 0 10 30 Avec Avec 11x09 

431 3000 10 30 Avec Avec 11x09 

432 5000 10 30 Avec Avec 11x09 

433 5500 10 30 Avec Avec 11x09 

434 6000 10 30 Avec Avec 11x09 
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435 6500 10 30 Avec Avec 11x09 

436 7000 10 30 Avec Avec 11x09 

437 7300 10 30 Avec Avec 11x09 

438 7750 10 30 Avec Avec 11x09 

439 8000 10 30 Avec Avec 11x09 

440 8500 10 30 Avec Avec 11x09 

441 9000 10 30 Avec Avec 11x09 

442 9500 10 30 Avec Avec 11x09 

443 0 15 30 Avec Avec 11x09 

444 3000 15 30 Avec Avec 11x09 

445 5000 15 30 Avec Avec 11x09 

446 5500 15 30 Avec Avec 11x09 

447 6000 15 30 Avec Avec 11x09 

448 6500 15 30 Avec Avec 11x09 

449 7000 15 30 Avec Avec 11x09 

450 7300 15 30 Avec Avec 11x09 

451 7740 15 30 Avec Avec 11x09 

452 8000 15 30 Avec Avec 11x09 

453 8500 15 30 Avec Avec 11x09 

454 9000 15 30 Avec Avec 11x09 

455 9500 15 30 Avec Avec 11x09 

456 0 19 30 Avec Avec 11x09 

457 3000 19 30 Avec Avec 11x09 

458 5000 19 30 Avec Avec 11x09 

459 5500 19 30 Avec Avec 11x09 

460 6000 19 30 Avec Avec 11x09 

461 6500 19 30 Avec Avec 11x09 

462 7000 19 30 Avec Avec 11x09 

463 7300 19 30 Avec Avec 11x09 

464 7800 19 30 Avec Avec 11x09 

465 8000 19 30 Avec Avec 11x09 

466 8500 19 30 Avec Avec 11x09 

467 9000 19 30 Avec Avec 11x09 

468 9500 19 30 Avec Avec 11x09 

469 0 0 15 Avec Avec 11x09 

Phase 6.2 : Influence vent 

latéral 

470 3000 0 15 Avec Avec 11x09 

471 5000 0 15 Avec Avec 11x09 

472 5500 0 15 Avec Avec 11x09 

473 6000 0 15 Avec Avec 11x09 

474 6500 0 15 Avec Avec 11x09 



 

 

 

7-42 

 

475 7000 0 15 Avec Avec 11x09 

476 7300 0 15 Avec Avec 11x09 

477 7790 0 15 Avec Avec 11x09 

478 8000 0 15 Avec Avec 11x09 

479 8500 0 15 Avec Avec 11x09 

480 9000 0 15 Avec Avec 11x09 

481 9500 0 15 Avec Avec 11x09 

482 0 5 15 Avec Avec 11x09 

483 3000 5 15 Avec Avec 11x09 

484 5000 5 15 Avec Avec 11x09 

485 5500 5 15 Avec Avec 11x09 

486 6000 5 15 Avec Avec 11x09 

487 6500 5 15 Avec Avec 11x09 

488 7000 5 15 Avec Avec 11x09 

489 7300 5 15 Avec Avec 11x09 

490 7755 5 15 Avec Avec 11x09 

491 8000 5 15 Avec Avec 11x09 

492 8500 5 15 Avec Avec 11x09 

493 9000 5 15 Avec Avec 11x09 

494 9500 5 15 Avec Avec 11x09 

495 0 10 15 Avec Avec 11x09 

496 3000 10 15 Avec Avec 11x09 

497 5000 10 15 Avec Avec 11x09 

498 5500 10 15 Avec Avec 11x09 

499 6000 10 15 Avec Avec 11x09 

500 6500 10 15 Avec Avec 11x09 

501 7000 10 15 Avec Avec 11x09 

502 7300 10 15 Avec Avec 11x09 

503 7740 10 15 Avec Avec 11x09 

504 8000 10 15 Avec Avec 11x09 

505 8500 10 15 Avec Avec 11x09 

506 9000 10 15 Avec Avec 11x09 

507 9500 10 15 Avec Avec 11x09 

508 0 15 15 Avec Avec 11x09 

509 3000 15 15 Avec Avec 11x09 

510 5000 15 15 Avec Avec 11x09 

511 5500 15 15 Avec Avec 11x09 

512 6000 15 15 Avec Avec 11x09 

513 6500 15 15 Avec Avec 11x09 

514 7000 15 15 Avec Avec 11x09 
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515 7300 15 15 Avec Avec 11x09 

516 7770 15 15 Avec Avec 11x09 

517 8000 15 15 Avec Avec 11x09 

518 8500 15 15 Avec Avec 11x09 

519 9000 15 15 Avec Avec 11x09 

520 9500 15 15 Avec Avec 11x09 

521 0 19 15 Avec Avec 11x09 

522 3000 19 15 Avec Avec 11x09 

523 5000 19 15 Avec Avec 11x09 

524 5500 19 15 Avec Avec 11x09 

525 6000 19 15 Avec Avec 11x09 

526 6500 19 15 Avec Avec 11x09 

527 7000 19 15 Avec Avec 11x09 

528 7300 19 15 Avec Avec 11x09 

529 7750 19 15 Avec Avec 11x09 

530 8000 19 15 Avec Avec 11x09 

531 8500 19 15 Avec Avec 11x09 

532 9000 19 15 Avec Avec 11x09 

533 9500 19 15 Avec Avec 11x09 

534 0 0 -30 Avec Avec 11x09 

Phase 6.2 : Influence vent 

latéral 

Etude de la symétrie 

535 3000 0 -30 Avec Avec 11x09 

536 5000 0 -30 Avec Avec 11x09 

537 5500 0 -30 Avec Avec 11x09 

538 6000 0 -30 Avec Avec 11x09 

539 6500 0 -30 Avec Avec 11x09 

540 7000 0 -30 Avec Avec 11x09 

541 7300 0 -30 Avec Avec 11x09 

542 7730 0 -30 Avec Avec 11x09 

543 8000 0 -30 Avec Avec 11x09 

544 8500 0 -30 Avec Avec 11x09 

545 9000 0 -30 Avec Avec 11x09 

546 9500 0 -30 Avec Avec 11x09 

547 0 5 -30 Avec Avec 11x09 

548 3000 5 -30 Avec Avec 11x09 

549 5000 5 -30 Avec Avec 11x09 

550 5500 5 -30 Avec Avec 11x09 

551 6000 5 -30 Avec Avec 11x09 

552 6500 5 -30 Avec Avec 11x09 

553 7000 5 -30 Avec Avec 11x09 

554 7300 5 -30 Avec Avec 11x09 



 

 

 

7-44 

 

555 7725 5 -30 Avec Avec 11x09 

556 8000 5 -30 Avec Avec 11x09 

557 8500 5 -30 Avec Avec 11x09 

558 9000 5 -30 Avec Avec 11x09 

559 9500 5 -30 Avec Avec 11x09 

560 0 10 -30 Avec Avec 11x09 

561 3000 10 -30 Avec Avec 11x09 

562 5000 10 -30 Avec Avec 11x09 

563 5500 10 -30 Avec Avec 11x09 

564 6000 10 -30 Avec Avec 11x09 

565 6500 10 -30 Avec Avec 11x09 

566 7000 10 -30 Avec Avec 11x09 

567 7300 10 -30 Avec Avec 11x09 

568 7710 10 -30 Avec Avec 11x09 

569 8000 10 -30 Avec Avec 11x09 

570 8500 10 -30 Avec Avec 11x09 

571 9000 10 -30 Avec Avec 11x09 

572 9500 10 -30 Avec Avec 11x09 

573 0 15 -30 Avec Avec 11x09 

574 3000 15 -30 Avec Avec 11x09 

575 5000 15 -30 Avec Avec 11x09 

576 5500 15 -30 Avec Avec 11x09 

577 6000 15 -30 Avec Avec 11x09 

578 6500 15 -30 Avec Avec 11x09 

579 7000 15 -30 Avec Avec 11x09 

580 7300 15 -30 Avec Avec 11x09 

581 7735 15 -30 Avec Avec 11x09 

582 8000 15 -30 Avec Avec 11x09 

583 8500 15 -30 Avec Avec 11x09 

584 9000 15 -30 Avec Avec 11x09 

585 9500 15 -30 Avec Avec 11x09 

586 0 19 -30 Avec Avec 11x09 

587 3000 19 -30 Avec Avec 11x09 

588 5000 19 -30 Avec Avec 11x09 

589 5500 19 -30 Avec Avec 11x09 

590 6000 19 -30 Avec Avec 11x09 

591 6500 19 -30 Avec Avec 11x09 

592 7000 19 -30 Avec Avec 11x09 

593 7300 19 -30 Avec Avec 11x09 

594 7745 19 -30 Avec Avec 11x09 
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595 8000 19 -30 Avec Avec 11x09 

596 8500 19 -30 Avec Avec 11x09 

597 9000 19 -30 Avec Avec 11x09 

598 9500 19 -30 Avec Avec 11x09 

599 0 0 0 Avec Avec Non 

Phase 7 : Etude de l’influence 

du sillage de l’hélice 

600 0 5 0 Avec Avec Non 

601 0 10 0 Avec Avec Non 

602 0 15 0 Avec Avec Non 

603 0 19 0 Avec Avec Non 

604 0 0 30 Avec Avec Non 

605 0 5 30 Avec Avec Non 

606 0 10 30 Avec Avec Non 

607 0 15 30 Avec Avec Non 

608 0 19 30 Avec Avec Non 

609 0 0 90 Avec Avec Non 

610 0 5 90 Avec Avec Non 

611 0 10 90 Avec Avec Non 

612 0 15 90 Avec Avec Non 

613 0 19 90 Avec Avec Non 

614 0 0 -30 Avec Avec Non 

615 0 5 -30 Avec Avec Non 

616 0 10 -30 Avec Avec Non 

617 0 15 -30 Avec Avec Non 

618 0 19 -30 Avec Avec Non 

619 0 0 0 Avec Sans Non 

620 0 5 0 Avec Sans Non 

621 0 10 0 Avec Sans Non 

622 0 15 0 Avec Sans Non 

623 0 19 0 Avec Sans Non 

624 0 0 0 Sans Avec Non 

625 0 5 0 Sans Avec Non 

626 0 10 0 Sans Avec Non 

627 0 15 0 Sans Avec Non 

628 0 19 0 Sans Avec Non 
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7.3. Programme d’essai pour la première campagne sur le montage complet 

Pour rappel, la position nominale (0 ; 0 ; 0) est basée sur les dimensions de l’Eurocopter X3 : le 

propulseur est positionné 0,14 m en amont de la tête rotor (soit un rayon du propulseur), éloigné 

latéralement de 0,375 m du centre rotor (soit un-demi-rayon du rotor) et placé 0,28 m en dessous de 

la tête rotor. Les positions testées sont définies selon le référentiel suivant : sachant que �⃗� est dirigé 

du nez vers la queue de l’hélicoptère, +1X représente une translation d’un rayon de propulseur (0,14 

m) vers l’arrière de l’appareil. Dans ce cas, le propulseur est aligné avec le centre rotor. Quand la 

position +2X est choisie, le propulseur est situé 0,14 m en aval du centre rotor. Dans la position -1Y, 

le propulseur est écarté de 0,14 m vers l’extérieur du montage. La position -1/2Z permet l’étude de 

l’influence des interactions quand le propulseur est déplacé de 0,07 m vers le sol. 

 

N° X Y Z VVENT (M/S) ΩPROP (TR/MN) HELICE ROTATION ROTOR N° 

1,2 no prop no prop no prop 0 no prop Gauche 

1 

3 no prop no prop no prop 5 no prop Gauche 

4 no prop no prop no prop 10 no prop Gauche 

5 no prop no prop no prop 19 no prop Gauche 

6 no prop no prop no prop 15 no prop Gauche 

7 0 0 0 0 0 Gauche 

2 

8 0 0 0 0 5000 Gauche 

9 0 0 0 0 6000 Gauche 

10 0 0 0 0 7000 Gauche 

11 0 0 0 0 8000 Gauche 

12 0 0 0 0 9000 Gauche 

13 0 0 0 5 0 Gauche 

3 

14 0 0 0 5 5000 Gauche 

15 0 0 0 5 6000 Gauche 

16 0 0 0 5 7000 Gauche 

17 0 0 0 5 8000 Gauche 

18 0 0 0 5 9000 Gauche 

19 0 0 0 10 0 Gauche 

4 

20 0 0 0 10 5000 Gauche 

21 0 0 0 10 6000 Gauche 

22 0 0 0 10 7000 Gauche 

23 0 0 0 10 8000 Gauche 

24 0 0 0 10 9000 Gauche 

25 0 0 0 15 0 Gauche 

5 

26 0 0 0 15 5000 Gauche 

27 0 0 0 15 6000 Gauche 

28 0 0 0 15 7000 Gauche 

29 0 0 0 15 8000 Gauche 
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30 0 0 0 15 9000 Gauche 

31 0 0 0 19 0 Gauche 

6 

32 0 0 0 19 5000 Gauche 

33 0 0 0 19 6000 Gauche 

34 0 0 0 19 7000 Gauche 

35 0 0 0 19 8000 Gauche 

36 0 0 0 19 9000 Gauche 

37 +1 0 0 0 0 Gauche 

7 

38 +1 0 0 0 5000 Gauche 

39 +1 0 0 0 6000 Gauche 

40 +1 0 0 0 7000 Gauche 

41 +1 0 0 0 8000 Gauche 

42 +1 0 0 0 9000 Gauche 

43 +1 0 0 5 0 Gauche 

8 

44 +1 0 0 5 5000 Gauche 

45 +1 0 0 5 6000 Gauche 

46 +1 0 0 5 7000 Gauche 

47 +1 0 0 5 8000 Gauche 

48 +1 0 0 5 9000 Gauche 

49 +1 0 0 10 0 Gauche 

9 

50 +1 0 0 10 5000 Gauche 

51 +1 0 0 10 6000 Gauche 

52 +1 0 0 10 7000 Gauche 

53 +1 0 0 10 8000 Gauche 

54 +1 0 0 10 9000 Gauche 

55 +1 0 0 15 0 Gauche 

10 

56 +1 0 0 15 5000 Gauche 

57 +1 0 0 15 6000 Gauche 

58 +1 0 0 15 7000 Gauche 

59 +1 0 0 15 8000 Gauche 

60 +1 0 0 15 9000 Gauche 

61 +1 0 0 19 0 Gauche 

11 

62 +1 0 0 19 5000 Gauche 

63 +1 0 0 19 6000 Gauche 

64 +1 0 0 19 7000 Gauche 

65 +1 0 0 19 8000 Gauche 

66 +1 0 0 19 9000 Gauche 

67 +2 0 0 0 0 Gauche 

12 
68 +2 0 0 0 5000 Gauche 

69 +2 0 0 0 6000 Gauche 

70 +2 0 0 0 7000 Gauche 
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71 +2 0 0 0 8000 Gauche 

72 +2 0 0 0 9000 Gauche 

73 +2 0 0 5 0 Gauche 

13 

74 +2 0 0 5 5000 Gauche 

75 +2 0 0 5 6000 Gauche 

76 +2 0 0 5 7000 Gauche 

77 +2 0 0 5 8000 Gauche 

78 +2 0 0 5 9000 Gauche 

79 +2 0 0 10 0 Gauche 

14 

80 +2 0 0 10 5000 Gauche 

81 +2 0 0 10 6000 Gauche 

82 +2 0 0 10 7000 Gauche 

83 +2 0 0 10 8000 Gauche 

84 +2 0 0 10 9000 Gauche 

85 +2 0 0 15 0 Gauche 

15 

86 +2 0 0 15 5000 Gauche 

87 +2 0 0 15 6000 Gauche 

88 +2 0 0 15 7000 Gauche 

89 +2 0 0 15 8000 Gauche 

90 +2 0 0 15 9000 Gauche 

91 +2 0 0 19 0 Gauche 

16 

92 +2 0 0 19 5000 Gauche 

93 +2 0 0 19 6000 Gauche 

94 +2 0 0 19 7000 Gauche 

95 +2 0 0 19 8000 Gauche 

96 +2 0 0 19 9000 Gauche 

97 0 -1 0 0 0 Gauche 

17 

98 0 -1 0 0 5000 Gauche 

99 0 -1 0 0 6000 Gauche 

100 0 -1 0 0 7000 Gauche 

101 0 -1 0 0 8000 Gauche 

102 0 -1 0 0 9000 Gauche 

103 0 -1 0 5 0 Gauche 

18 

104 0 -1 0 5 5000 Gauche 

105 0 -1 0 5 6000 Gauche 

106 0 -1 0 5 7000 Gauche 

107 0 -1 0 5 8000 Gauche 

108 0 -1 0 5 9000 Gauche 

109 0 -1 0 10 0 Gauche 

19 110 0 -1 0 10 5000 Gauche 

111 0 -1 0 10 6000 Gauche 
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112 0 -1 0 10 7000 Gauche 

113 0 -1 0 10 8000 Gauche 

114 0 -1 0 10 9000 Gauche 

115 0 -1 0 15 0 Gauche 

20 

116 0 -1 0 15 5000 Gauche 

117 0 -1 0 15 6000 Gauche 

118 0 -1 0 15 7000 Gauche 

119 0 -1 0 15 8000 Gauche 

120 0 -1 0 15 9000 Gauche 

121 0 -1 0 19 0 Gauche 

21 

122 0 -1 0 19 5000 Gauche 

123 0 -1 0 19 6000 Gauche 

124 0 -1 0 19 7000 Gauche 

125 0 -1 0 19 8000 Gauche 

126 0 -1 0 19 9000 Gauche 

127 0 0 -1/2 0 0 Gauche 

22 

128 0 0 -1/2 0 5000 Gauche 

129 0 0 -1/2 0 6000 Gauche 

130 0 0 -1/2 0 7000 Gauche 

131 0 0 -1/2 0 8000 Gauche 

132 0 0 -1/2 0 9000 Gauche 

133 0 0 -1/2 5 0 Gauche 

23 

134 0 0 -1/2 5 5000 Gauche 

135 0 0 -1/2 5 6000 Gauche 

136 0 0 -1/2 5 7000 Gauche 

137 0 0 -1/2 5 8000 Gauche 

138 0 0 -1/2 5 9000 Gauche 

139 0 0 -1/2 10 0 Gauche 

24 

140 0 0 -1/2 10 5000 Gauche 

141 0 0 -1/2 10 6000 Gauche 

142 0 0 -1/2 10 7000 Gauche 

143 0 0 -1/2 10 8000 Gauche 

144 0 0 -1/2 10 9000 Gauche 

145 0 0 -1/2 15 0 Gauche 

25 

146 0 0 -1/2 15 5000 Gauche 

147 0 0 -1/2 15 6000 Gauche 

148 0 0 -1/2 15 7000 Gauche 

149 0 0 -1/2 15 8000 Gauche 

150 0 0 -1/2 15 9000 Gauche 

151 0 0 -1/2 19 0 Gauche 
26 

152 0 0 -1/2 19 5000 Gauche 
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153 0 0 -1/2 19 6000 Gauche 

154 0 0 -1/2 19 7000 Gauche 

155 0 0 -1/2 19 8000 Gauche 

156 0 0 -1/2 19 9000 Gauche 

157 +3 0 0 0 0 Gauche 

27 

158 +3 0 0 0 5000 Gauche 

159 +3 0 0 0 6000 Gauche 

160 +3 0 0 0 7000 Gauche 

161 +3 0 0 0 8000 Gauche 

162 +3 0 0 0 9000 Gauche 

163 +3 0 0 5 0 Gauche 

28 

164 +3 0 0 5 5000 Gauche 

165 +3 0 0 5 6000 Gauche 

166 +3 0 0 5 7000 Gauche 

167 +3 0 0 5 8000 Gauche 

168 +3 0 0 5 9000 Gauche 

169 +3 0 0 10 0 Gauche 

29 

170 +3 0 0 10 5000 Gauche 

171 +3 0 0 10 6000 Gauche 

172 +3 0 0 10 7000 Gauche 

173 +3 0 0 10 8000 Gauche 

174 +3 0 0 10 9000 Gauche 

175 +3 0 0 15 0 Gauche 

30 

176 +3 0 0 15 5000 Gauche 

177 +3 0 0 15 6000 Gauche 

178 +3 0 0 15 7000 Gauche 

179 +3 0 0 15 8000 Gauche 

180 +3 0 0 15 9000 Gauche 

181 +3 0 0 19 0 Gauche 

31 

182 +3 0 0 19 5000 Gauche 

183 +3 0 0 19 6000 Gauche 

184 +3 0 0 19 7000 Gauche 

185 +3 0 0 19 8000 Gauche 

186 +3 0 0 19 9000 Gauche 
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7.4. Programme d’essai des mesures PIV sur le montage complet 

Treize essais PIV ont été réalisés selon la matrice suivante. Nota : dt (us) correspond à l’intervalle de 

temps, en micro secondes, observé entre deux clichés. 

 

N° POSITION VVENT (M/S) DT (US) PLAN 

1 +1X, inactif 5 150 Amont 

2 +1X 5 150 Amont 

3 +1X 10 80 Amont 

4 +1X 15 50 Amont 

5 +1X 19 50 Amont 

6 Nominale 5 150 Amont 

7 Nominale 10 80 Amont 

8 Nominale 15 60 Amont 

9 Nominale 19 50 Amont 

10 +1X 5 150 Aval 

11 +1X 10 80 Aval 

12 +1X 15 60 Aval 

13 +1X 19 50 Aval 
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7.5. Programme d’essais pour la seconde campagne sur le propulseur isolé 

Suite au changement de la balance du propulseur, une caractérisation de l’hélice isolée a été conduite. 

Cette étude préalable permettra d’identifier l’influence des interactions lors de la comparaison avec 

les mesures effectuées sur le montage complet. Les essais représentés en orange ont été doublés pour 

effectuer une analyse de répétabilité. 

 

Essai RPM (tr/mn) Vvent (m/s) Carénage 

1 0 0 Non 

2 3000 0 Non 

3 5000 0 Non 

4 6000 0 Non 

5 7000 0 Non 

6 8000 0 Non 

7 9000 0 Non 

8 0 5 Non 

9 3000 5 Non 

10 5000 5 Non 

11 6000 5 Non 

12 7000 5 Non 

13 8000 5 Non 

14 9000 5 Non 

15 0 10 Non 

16 3000 10 Non 

17 5000 10 Non 

18 6000 10 Non 

19 7000 10 Non 

20 8000 10 Non 

21 9000 10 Non 

22 0 15 Non 

23 3000 15 Non 

24 5000 15 Non 

25 6000 15 Non 

26 7000 15 Non 

27 8000 15 Non 

28 9000 15 Non 

29 0 19 Non 

30 3000 19 Non 

31 5000 19 Non 

32 6000 19 Non 

33 7000 19 Non 
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34 8000 19 Non 

35 9000 19 Non 

36 0 0 Oui 

37 3000 0 Oui 

38 5000 0 Oui 

39 6000 0 Oui 

40 7000 0 Oui 

41 8000 0 Oui 

42 9000 0 Oui 

43 0 5 Oui 

44 3000 5 Oui 

45 5000 5 Oui 

46 6000 5 Oui 

47 7000 5 Oui 

48 8000 5 Oui 

49 9000 5 Oui 

50 0 10 Oui 

51 3000 10 Oui 

52 5000 10 Oui 

53 6000 10 Oui 

54 7000 10 Oui 

55 8000 10 Oui 

56 9000 10 Oui 

57 0 15 Oui 

58 3000 15 Oui 

59 5000 15 Oui 

60 6000 15 Oui 

61 7000 15 Oui 

62 8000 15 Oui 

63 9000 15 Oui 

64 0 19 Oui 

65 3000 19 Oui 

66 5000 19 Oui 

67 6000 19 Oui 

68 7000 19 Oui 

69 8000 19 Oui 

70 9000 19 Oui 
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7.6. Programme d’essais pour la seconde campagne sur le montage complet 

La campagne sur le montage complet a ensuite été réalisée selon la matrice suivante. Contrairement 

à la campagne précédente, des essais sont réalisés des deux côtés de l’hélicoptère : à gauche (sous la 

pale avançante) et à droite sens pilote.  

  

N°ESSAI POSITION X  POSITION Y POSITION Z VVENT RPM HELICE 

1 0 0 0 0 0 Gauche 

2 0 0 0 0 5000 Gauche 

3 0 0 0 0 6000 Gauche 

4 0 0 0 0 7000 Gauche 

5 0 0 0 0 8000 Gauche 

6 0 0 0 0 9000 Gauche 

7 0 0 0 5 0 Gauche 

8 0 0 0 5 5000 Gauche 

9 0 0 0 5 6000 Gauche 

10 0 0 0 5 7000 Gauche 

11 0 0 0 5 8000 Gauche 

12 0 0 0 5 9000 Gauche 

13 0 0 0 10 0 Gauche 

14 0 0 0 10 5000 Gauche 

15 0 0 0 10 6000 Gauche 

16 0 0 0 10 7000 Gauche 

17 0 0 0 10 8000 Gauche 

18 0 0 0 10 9000 Gauche 

19 0 0 0 15 0 Gauche 

20 0 0 0 15 5000 Gauche 

21 0 0 0 15 6000 Gauche 

22 0 0 0 15 7000 Gauche 

23 0 0 0 15 8000 Gauche 

24 0 0 0 15 9000 Gauche 

25 0 0 0 19 0 Gauche 

26 0 0 0 19 5000 Gauche 

27 0 0 0 19 6000 Gauche 

28 0 0 0 19 7000 Gauche 

29 0 0 0 19 8000 Gauche 

30 0 0 0 19 9000 Gauche 

31 +1 0 0 0 0 Gauche 

32 +1 0 0 0 5000 Gauche 

33 +1 0 0 0 6000 Gauche 

34 +1 0 0 0 7000 Gauche 
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35 +1 0 0 0 8000 Gauche 

36 +1 0 0 0 9000 Gauche 

37 +1 0 0 5 0 Gauche 

38 +1 0 0 5 5000 Gauche 

39 +1 0 0 5 6000 Gauche 

40 +1 0 0 5 7000 Gauche 

41 +1 0 0 5 8000 Gauche 

42 +1 0 0 5 9000 Gauche 

43 +1 0 0 10 0 Gauche 

44 +1 0 0 10 5000 Gauche 

45 +1 0 0 10 6000 Gauche 

46 +1 0 0 10 7000 Gauche 

47 +1 0 0 10 8000 Gauche 

48 +1 0 0 10 9000 Gauche 

49 +1 0 0 15 0 Gauche 

50 +1 0 0 15 5000 Gauche 

51 +1 0 0 15 6000 Gauche 

52 +1 0 0 15 7000 Gauche 

53 +1 0 0 15 8000 Gauche 

54 +1 0 0 15 9000 Gauche 

55 +1 0 0 19 0 Gauche 

56 +1 0 0 19 5000 Gauche 

57 +1 0 0 19 6000 Gauche 

58 +1 0 0 19 7000 Gauche 

59 +1 0 0 19 8000 Gauche 

60 +1 0 0 19 9000 Gauche 

61 +2 0 0 0 0 Gauche 

62 +2 0 0 0 5000 Gauche 

63 +2 0 0 0 6000 Gauche 

64 +2 0 0 0 7000 Gauche 

65 +2 0 0 0 8000 Gauche 

66 +2 0 0 0 9000 Gauche 

67 +2 0 0 5 0 Gauche 

68 +2 0 0 5 5000 Gauche 

69 +2 0 0 5 6000 Gauche 

70 +2 0 0 5 7000 Gauche 

71 +2 0 0 5 8000 Gauche 

72 +2 0 0 5 9000 Gauche 

73 +2 0 0 10 0 Gauche 

74 +2 0 0 10 5000 Gauche 

75 +2 0 0 10 6000 Gauche 
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76 +2 0 0 10 7000 Gauche 

77 +2 0 0 10 8000 Gauche 

78 +2 0 0 10 9000 Gauche 

79 +2 0 0 15 0 Gauche 

80 +2 0 0 15 5000 Gauche 

81 +2 0 0 15 6000 Gauche 

82 +2 0 0 15 7000 Gauche 

83 +2 0 0 15 8000 Gauche 

84 +2 0 0 15 9000 Gauche 

85 +2 0 0 19 0 Gauche 

86 +2 0 0 19 5000 Gauche 

87 +2 0 0 19 6000 Gauche 

88 +2 0 0 19 7000 Gauche 

89 +2 0 0 19 8000 Gauche 

90 +2 0 0 19 9000 Gauche 

91 0 -1 0 0 0 Gauche 

92 0 -1 0 0 5000 Gauche 

93 0 -1 0 0 6000 Gauche 

94 0 -1 0 0 7000 Gauche 

95 0 -1 0 0 8000 Gauche 

96 0 -1 0 0 9000 Gauche 

97 0 -1 0 5 0 Gauche 

98 0 -1 0 5 5000 Gauche 

99 0 -1 0 5 6000 Gauche 

100 0 -1 0 5 7000 Gauche 

101 0 -1 0 5 8000 Gauche 

102 0 -1 0 5 9000 Gauche 

103 0 -1 0 10 0 Gauche 

104 0 -1 0 10 5000 Gauche 

105 0 -1 0 10 6000 Gauche 

106 0 -1 0 10 7000 Gauche 

107 0 -1 0 10 8000 Gauche 

108 0 -1 0 10 9000 Gauche 

109 0 -1 0 15 0 Gauche 

110 0 -1 0 15 5000 Gauche 

111 0 -1 0 15 6000 Gauche 

112 0 -1 0 15 7000 Gauche 

113 0 -1 0 15 8000 Gauche 

114 0 -1 0 15 9000 Gauche 

115 0 -1 0 19 0 Gauche 

116 0 -1 0 19 5000 Gauche 
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117 0 -1 0 19 6000 Gauche 

118 0 -1 0 19 7000 Gauche 

119 0 -1 0 19 8000 Gauche 

120 0 -1 0 19 9000 Gauche 

121 +1 -1 0 0 0 Gauche 

122 +1 -1 0 0 5000 Gauche 

123 +1 -1 0 0 6000 Gauche 

124 +1 -1 0 0 7000 Gauche 

125 +1 -1 0 0 8000 Gauche 

126 +1 -1 0 0 9000 Gauche 

127 +1 -1 0 5 0 Gauche 

128 +1 -1 0 5 5000 Gauche 

129 +1 -1 0 5 6000 Gauche 

130 +1 -1 0 5 7000 Gauche 

131 +1 -1 0 5 8000 Gauche 

132 +1 -1 0 5 9000 Gauche 

133 +1 -1 0 10 0 Gauche 

134 +1 -1 0 10 5000 Gauche 

135 +1 -1 0 10 6000 Gauche 

136 +1 -1 0 10 7000 Gauche 

137 +1 -1 0 10 8000 Gauche 

138 +1 -1 0 10 9000 Gauche 

139 +1 -1 0 15 0 Gauche 

140 +1 -1 0 15 5000 Gauche 

141 +1 -1 0 15 6000 Gauche 

142 +1 -1 0 15 7000 Gauche 

143 +1 -1 0 15 8000 Gauche 

144 +1 -1 0 15 9000 Gauche 

145 +1 -1 0 19 0 Gauche 

146 +1 -1 0 19 5000 Gauche 

147 +1 -1 0 19 6000 Gauche 

148 +1 -1 0 19 7000 Gauche 

149 +1 -1 0 19 8000 Gauche 

150 +1 -1 0 19 9000 Gauche 

151 0 0 -0,5 0 0 Gauche 

152 0 0 -0,5 0 5000 Gauche 

153 0 0 -0,5 0 6000 Gauche 

154 0 0 -0,5 0 7000 Gauche 

155 0 0 -0,5 0 8000 Gauche 

156 0 0 -0,5 0 9000 Gauche 

157 0 0 -0,5 5 0 Gauche 
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158 0 0 -0,5 5 5000 Gauche 

159 0 0 -0,5 5 6000 Gauche 

160 0 0 -0,5 5 7000 Gauche 

161 0 0 -0,5 5 8000 Gauche 

162 0 0 -0,5 5 9000 Gauche 

163 0 0 -0,5 10 0 Gauche 

164 0 0 -0,5 10 5000 Gauche 

165 0 0 -0,5 10 6000 Gauche 

166 0 0 -0,5 10 7000 Gauche 

167 0 0 -0,5 10 8000 Gauche 

168 0 0 -0,5 10 9000 Gauche 

169 0 0 -0,5 15 0 Gauche 

170 0 0 -0,5 15 5000 Gauche 

171 0 0 -0,5 15 6000 Gauche 

172 0 0 -0,5 15 7000 Gauche 

173 0 0 -0,5 15 8000 Gauche 

174 0 0 -0,5 15 9000 Gauche 

175 0 0 -0,5 19 0 Gauche 

176 0 0 -0,5 19 5000 Gauche 

177 0 0 -0,5 19 6000 Gauche 

178 0 0 -0,5 19 7000 Gauche 

179 0 0 -0,5 19 8000 Gauche 

180 0 0 -0,5 19 9000 Gauche 

181 0 0 0 0 0 Droite 

182 0 0 0 0 5000 Droite 

183 0 0 0 0 6000 Droite 

184 0 0 0 0 7000 Droite 

185 0 0 0 0 8000 Droite 

186 0 0 0 0 9000 Droite 

187 0 0 0 5 0 Droite 

188 0 0 0 5 5000 Droite 

189 0 0 0 5 6000 Droite 

190 0 0 0 5 7000 Droite 

191 0 0 0 5 8000 Droite 

192 0 0 0 5 9000 Droite 

193 0 0 0 5 0 Droite 

194 0 0 0 5 5000 Droite 

195 0 0 0 5 6000 Droite 

196 0 0 0 10 7000 Droite 

197 0 0 0 10 8000 Droite 

198 0 0 0 10 9000 Droite 
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199 0 0 0 10 0 Droite 

200 0 0 0 10 5000 Droite 

201 0 0 0 15 6000 Droite 

202 0 0 0 15 7000 Droite 

203 0 0 0 15 8000 Droite 

204 0 0 0 15 9000 Droite 

205 0 0 0 15 0 Droite 

206 0 0 0 19 5000 Droite 

207 0 0 0 19 6000 Droite 

208 0 0 0 19 7000 Droite 

209 0 0 0 19 8000 Droite 

210 0 0 0 19 9000 Droite 

211 +1 0 0 0 0 Droite 

212 +1 0 0 0 5000 Droite 

213 +1 0 0 0 6000 Droite 

214 +1 0 0 0 7000 Droite 

215 +1 0 0 0 8000 Droite 

216 +1 0 0 0 9000 Droite 

217 +1 0 0 5 0 Droite 

218 +1 0 0 5 5000 Droite 

219 +1 0 0 5 6000 Droite 

220 +1 0 0 5 7000 Droite 

221 +1 0 0 5 8000 Droite 

222 +1 0 0 5 9000 Droite 

223 +1 0 0 5 0 Droite 

224 +1 0 0 5 5000 Droite 

225 +1 0 0 5 6000 Droite 

226 +1 0 0 10 7000 Droite 

227 +1 0 0 10 8000 Droite 

228 +1 0 0 10 9000 Droite 

229 +1 0 0 10 0 Droite 

230 +1 0 0 10 5000 Droite 

231 +1 0 0 15 6000 Droite 

232 +1 0 0 15 7000 Droite 

233 +1 0 0 15 8000 Droite 

234 +1 0 0 15 9000 Droite 

235 +1 0 0 15 0 Droite 

236 +1 0 0 19 5000 Droite 

237 +1 0 0 19 6000 Droite 

238 +1 0 0 19 7000 Droite 

239 +1 0 0 19 8000 Droite 
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240 +1 0 0 19 9000 Droite 

241 +2 0 0 0 0 Droite 

242 +2 0 0 0 5000 Droite 

243 +2 0 0 0 6000 Droite 

244 +2 0 0 0 7000 Droite 

245 +2 0 0 0 8000 Droite 

246 +2 0 0 0 9000 Droite 

247 +2 0 0 5 0 Droite 

248 +2 0 0 5 5000 Droite 

249 +2 0 0 5 6000 Droite 

250 +2 0 0 5 7000 Droite 

251 +2 0 0 5 8000 Droite 

252 +2 0 0 5 9000 Droite 

253 +2 0 0 5 0 Droite 

254 +2 0 0 5 5000 Droite 

255 +2 0 0 5 6000 Droite 

256 +2 0 0 10 7000 Droite 

257 +2 0 0 10 8000 Droite 

258 +2 0 0 10 9000 Droite 

259 +2 0 0 10 0 Droite 

260 +2 0 0 10 5000 Droite 

261 +2 0 0 15 6000 Droite 

262 +2 0 0 15 7000 Droite 

263 +2 0 0 15 8000 Droite 

264 +2 0 0 15 9000 Droite 

265 +2 0 0 15 0 Droite 

266 +2 0 0 19 5000 Droite 

267 +2 0 0 19 6000 Droite 

268 +2 0 0 19 7000 Droite 

269 +2 0 0 19 8000 Droite 

270 +2 0 0 19 9000 Droite 

271 0 -1 0 0 0 Droite 

272 0 -1 0 0 5000 Droite 

273 0 -1 0 0 6000 Droite 

274 0 -1 0 0 7000 Droite 

275 0 -1 0 0 8000 Droite 

276 0 -1 0 0 9000 Droite 

277 0 -1 0 5 0 Droite 

278 0 -1 0 5 5000 Droite 

279 0 -1 0 5 6000 Droite 

280 0 -1 0 5 7000 Droite 



  

 

7-63 

 

281 0 -1 0 5 8000 Droite 

282 0 -1 0 5 9000 Droite 

283 0 -1 0 5 0 Droite 

284 0 -1 0 5 5000 Droite 

285 0 -1 0 5 6000 Droite 

286 0 -1 0 10 7000 Droite 

287 0 -1 0 10 8000 Droite 

288 0 -1 0 10 9000 Droite 

289 0 -1 0 10 0 Droite 

290 0 -1 0 10 5000 Droite 

291 0 -1 0 15 6000 Droite 

292 0 -1 0 15 7000 Droite 

293 0 -1 0 15 8000 Droite 

294 0 -1 0 15 9000 Droite 

295 0 -1 0 15 0 Droite 

296 0 -1 0 19 5000 Droite 

297 0 -1 0 19 6000 Droite 

298 0 -1 0 19 7000 Droite 

299 0 -1 0 19 8000 Droite 

300 0 -1 0 19 9000 Droite 

301 +1 -1 0 0 0 Droite 

302 +1 -1 0 0 5000 Droite 

303 +1 -1 0 0 6000 Droite 

304 +1 -1 0 0 7000 Droite 

305 +1 -1 0 0 8000 Droite 

306 +1 -1 0 0 9000 Droite 

307 +1 -1 0 5 0 Droite 

308 +1 -1 0 5 5000 Droite 

309 +1 -1 0 5 6000 Droite 

310 +1 -1 0 5 7000 Droite 

311 +1 -1 0 5 8000 Droite 

312 +1 -1 0 5 9000 Droite 

313 +1 -1 0 5 0 Droite 

314 +1 -1 0 5 5000 Droite 

315 +1 -1 0 5 6000 Droite 

316 +1 -1 0 10 7000 Droite 

317 +1 -1 0 10 8000 Droite 

318 +1 -1 0 10 9000 Droite 

319 +1 -1 0 10 0 Droite 

320 +1 -1 0 10 5000 Droite 

321 +1 -1 0 15 6000 Droite 
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322 +1 -1 0 15 7000 Droite 

323 +1 -1 0 15 8000 Droite 

324 +1 -1 0 15 9000 Droite 

325 +1 -1 0 15 0 Droite 

326 +1 -1 0 19 5000 Droite 

327 +1 -1 0 19 6000 Droite 

328 +1 -1 0 19 7000 Droite 

329 +1 -1 0 19 8000 Droite 

330 +1 -1 0 19 9000 Droite 
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7.7. Article ODAS 

En novembre 2020, la caractérisation isolée du propulseur a été présentée à l’ODAS (ONERA-DLR 

Annual Symposium). Cet article avait pour objectif de présenter l’installation expérimentale et de 

mettre en avant les capacités de la soufflerie L2. L’influence des paramètres de vol sur le 

comportement de l’hélice a aussi été soulignée grâce à des variations de vitesse de vent, de vitesse de 

rotation, et d’angle de dérapage. L’effet positif du carénage et du cône d’hélice a aussi été démontré. 

Enfin, cet article a permis une comparaison des résultats numériques et expérimentaux afin de valider 

les deux approches.  
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7.8. Article ERF 

En septembre 2021, une communication a été faite à l’ERF (47th European Rotorcraft Forum) pour 

présenter les mesures d’efforts réalisées sur le montage complet. Dans la continuité de l’article 

présenté à l’ODAS, cette conférence était l’occasion de mettre en avant l’originalité et la complétude 

de la manipulation étudiée. L’influence négligeable du propulseur sur le rotor, quelles que soient les 

conditions de vol, a été mise en avant. L’effet des paramètres de vol sur les performances du 

propulseur a été souligné en modifiant le paramètre d’avancement et la vitesse de rotation de l’hélice. 

En parallèle, le propulseur a été déplacé dans les trois directions et l’influence de sa position sur les 

performances du montage a été discutée. Enfin, la comparaison des performances de l’hélice isolée 

avec celles du propulseur installé a mis en avant l’influence des interactions sur le propulseur. 
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7.9. Article VFS 

En mai 2022, une publication a été faite au VFS (78th Forum de la Vertical Flight Society) dans le 

but de présenter les mesures de champs de vitesse réalisées en configuration nominale. Une nouvelle 

fois, cet article a mis en avant l’originalité du banc d’essai et sa capacité à retranscrire les phénomènes 

physiques observés sur les configurations à taille réelle. L’influence du paramètre d’avancement sur 

les interactions a été soulignée. Un résumé des conclusions des mesures PIV a aussi été proposé, et 

mis en parallèle avec les résultats numériques précédemment obtenus. Cette publication a été soumise 

pour publication dans le journal de l’AHS (American Helicopter Society). 
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7.10. Article Experiments in Fluids 

Un article a été publié au journal Experiments in Fluids. Comme pour les publications précédentes, 

le fonctionnement du banc d’essai a été détaillé et la validité des outils de mesure a été mise en avant. 

L’objectif de cet article est d’offrir une comparaison des mesures de champs de vitesse en position 

nominale et en position reculée pour différentes configurations de vol. L’influence du paramètre 

d’avancement sur les interactions a aussi été soulignée pour les deux configurations étudiées.  
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7.11. Article ICAS 

Dans le cadre du groupe de travail Européen de l’AG25, un article a été publié à l’ICAS (International 

Council of Aeronautical Sciences) 2022. L’AG25 regroupe des acteurs allemands (DLR et université 

de Stuttgart), italiens (CIRA et Polimi), grecs (NTUA), britanniques (université de Glasgow) et 

français (ONERA) autour de l’étude des interactions rotor/rotor pour les hélicoptères grande vitesse 

et les multi rotors. Cet article a pour objectif de résumer les avancées numériques et expérimentales 

obtenues dans le cadre de ce groupe de travail. 
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