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RESUME

Ce travail de recherche contribue au calcul de la stabilité d'un véhicule aérien sans pilote. Un
état de I'art dans le domaine de stabilités statique et dynamique des aéronefs a été subjugué. 11
est aussi nécessaire de préciser que la stabilité est aussi basée sur les équations de
mouvement, ’emploi de plusieurs techniques analytiques. On peut citer dans ce contexte les
techniques de la fonction de transfert, la transformée de LAPLACE, le calcul des vecteurs
propres, etc.... Ces techniques offrent la possibilité d’obtenir des résultats proches de la
réalité tout en utilisant des modéles mathématiques simplifiés. De plus cette théorie qui
permet de découpler les équations de mouvement, et d’étudier séparément la stabilité
longitudinale et latérale. Les équations qui régissent du mouvement d’un avion en vol par
application de la seconde loi de NEWTON. Ensuite, nous modélisons analytiqguement le

comportement dynamique de 1’avion soumis a des perturbations externes.

Une forme d'un drone est déterminée par la nature et le profil de sa mission, ainsi que par sa
charge utile : suivant les demandes correspondent pratiqguement et ces solutions spécifiques.
Aprés quoi une simulation numérique a l'aide du logiciel Advanced Aircraft Analysis 2.5
Project © est élaborée, on commence par la géométrie du drone-type (D.A.O.). La validation

théorique du comportement du drone s’effectuent a l’aide de programmes de calculs



scientifiques externes a ces systémes ; compte tenu de I’extréme variété des domaines
physiques rencontrés : statique linéaire, acoustique, vibrations, etc. On commence par
I’introduction des données de départ du drone proposé a la réalisation a savoir les paramétres
de masses, d'inertie et de 1’atmosphére, sur la nature des réponses. Et enfin des résultats
numériques adéquats obtenus et des courbes bien détaillées dans ce domaine de stabilité des
drones sont déterminés pour assurer un vol en croisiére stable. En conclusion les résultats
trouvés de ces coefficients constituant les systémes sont appelés coefficients de stabilité.
Ceux-ci sont liés directement aux caractéristiques géométriques de la configuration volante et

aux conditions de vol.

abstract

This research contributes to improving the stability of a UAV. A state of the art in the field of
static and dynamic stability of the aircraft was subdued. It is also necessary to clarify that the
stability is also based on the equations of motion, using several analytical techniques. Mention
may be made in this context the techniques of the transfer function, the Laplace transform and
Fourier, the calculation of eigenvectors, etc.. ... These techniques have the potential to achieve
results closer to reality while using simplified mathematical models. Moreover, this theory
decouples the equations of motion, and study separately the longitudinal and lateral stability.
The equations governing the motion of an aircraft in flight by applying Newton's second law.
Then we model analytically the dynamic behavior of the aircraft subject to external

disturbances.

A form of a drone is determined by the nature and profile of its mission and its payload: as
requested and match virtually these specific solutions. After which a numerical simulation
using the Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project software is developed, we begin with the
geometry of the drone deviation (DAQ). The theoretical validation of the behavior of the
drone is done using external programs scientific calculations for these systems; given the wide
variety of physical domains encountered: linear static, acoustic, vibration, etc. It begins with
the introduction of the proposed baselines to achieve ie the parameters mass, inertia and
atmosphere, the nature of the responses drone. Finally adequate numerical results and well
detailed curves in this area of stability drones are determined to ensure a steady cruising
flight. In conclusion, the results of these coefficients component systems are called stability
coefficients. These are directly related to the geometric characteristics of the flying

configuration and flight conditions.
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NOMENCLATURE :

DIMENSION, MASSE, INERTIE :

S : Surface de l’aile.

St : Surface de ’empennage.

c : Corde aérodynamique.

~c¢ : Corde aérodynamique moyenne.

b : Envergure.

K= hn—h: Marge statique.

H : Altitude de I’avion.

m : Masse de I’avion.

g : Pesanteur.

I x ly, I2: Moment d’inertie suivant les axes (0x), (0y), (0z).
| xy : Produit d’inertie suivant les axes (0x), (0y).
| x; : Produit d’inertie suivant les axes (0x), (0z).
|y, : Produit d’inertie suivant les axes (oy), (0z).
p : Densité de Iair.

u : Coefficient de viscosité.

a : Vitesse de son.

M : Nombre de Mach.

ANGLES D’EULER :

VY : Angle d’azimut.
O : Assiette longitudinale.
@ : Angle de gite.

ANGLES AERODYNAMIQUES :

o : Angle d’incidence.
B : Angle de dérapage.
0 : Angle d’assiette.

vy : La pente.

BRAQUAGES :

d «: Braquage des ailerons.
d ¢ : Braguage de gouverne de profondeur.
d r: Braquage de gouverne de direction.

p : Vitesse angulaire de roulis.
g : Vitesse angulaire de tangage.
r: Vitesse angulaire de lacet.



VITESSES LINEAIRES :

u : Vitesse linéaire le long de 1’axe (0x).
v : Vitesse linéaire le long de I’axe (oy).
w : Vitesse linéaire le long de I’axe (0z).
V : Vitesse totale de I’avion.

FORCES ET MOMENTS AERODYNAMIQUES SUIVANT LES AXES (OX), (O Y), (O Z) DE
REPERE DE L’AVION :

Forces : X : Force de trainée, Y=Force latérale, Z=Force de portance.
Moments : L, M, N : Les moments de roulis, tangage, et lacet, respectivement.

LEXIQUE AERODYNAMIQUE :

Cx: Coefficient de force de trainée.

Cy : Coefficient de force de portance.

C,: Coefficient de force latéral.

C,: Coefficient de moment de roulis.

Cm: Coefficient de moment de tangage.

Cn: Coefficient de moment de lacet.

L : Portance de I’aile.

Dy : Trainée de I’aile.

L: : Portance de I’empennage.

M acw: Moment de la force aérodynamique au foyer.
M w: Moment de tangage de I’aile.

M {: Moment de tangage de I’empennage.

C mw : Coefticient de moment de tangage de I’aile.
C mt : Coefficient de moment de tangage de I’empennage.
C,: Coefficient de portance globale.

C m : Coefficient de trainée globale.

C L: Coefficient de portance de I’empennage.

C mt : Coefficient de trainée de I’empennage.

C meem - Coefficient de moment de la force aérodynamique au foyer.
C m. : Raideur en tangage.

C m: : Coefficient de moment de I’empennage.

C mwt : Coefficient de moment de la combinaison aile/fuselage/nacelle.

O wp : Pente de la courbe de portance de la combinaison aile/fuselage/nacelle.

C Luw = O : Pente de la courbe de portance de I’aile.



INTRODUCTION GENERALE :

Les drones sont des véhicules aériens sans pilotes. lls constituent des systemes qui sont
composés d’un ou plusieurs vecteurs aériens, d’une ou plusieurs stations sol de commande
ainsi que de liaisons de données entre les vecteurs et la partie sol. Il peut y avoir des
drones terrestres, marins, sous-marins et aériens. On voit donc que la définition s’étend
progressivement et englobe les nombreux systemes autonomes. Les drones aériens
sont des véhicules volants sans pilote capables de mener a bien une mission en
autonomie ou semi autonomie sans risque de pertes humaines. On distingue différentes
catégories en fonction de leurs tailles trés variées de quelques centimétres a plusieurs metres.
leurs formes, leurs mode de vol également, tout comme leurs types de propulsion
certains sont équipés de réacteurs, d’autres d’hélices, d’autres encore utilisent des rotors et

a I’instar des drones hélicopteres etc..

Pour qu'un drone soit facilement télecommandg, il faut qu'il soit stable ; c'est a dire qu'il ait
tendance a compenser naturellement les petites variations de vitesse ou d’attitudes non
désirées qui peuvent survenir. La stabilité est une propriété d’un état d’équilibre de I’avion,
c’est-a-dire d’un vol stabilisé. L’état d’équilibre est dynamiquement stable si le véhicule y
retourne aprés en avoir été écarté par une petite perturbation. On dit qu’un avion est
statiqguement stable si les forces/couples résultant de la perturbation ont tendance a le ramener
a I’état d’équilibre. Comme elle est relative a I’état initial. On obtient de la sorte de
nombreuses informations utiles, d’autant plus que la stabilité statique est une condition
nécessaire de la stabilité dynamique. La stabilité dynamique concerne par conséquent le
comportement asymptotique (la limite pour t — o) du transitoire produit par un écart par
rapport a I’équilibre. En se limitant a de petites perturbations, on peut tendre les équations de

mouvements autour du point d’équilibre.

On se limitera dans ce travail aux deux premiers niveaux d’approximation, que 1’on a
coutume de rassembler sous le vocable de mécanique du vol. Evidemment, s’agissant de vol
atmosphérique, la majeure partie des forces et couples s’exercant sur I’avion sont d’origine

aérodynamique.

Le travail exige donc une bonne connaissance des caractéristiques aérodynamiques des
surfaces portantes, qui sont étudiées dans la mécanique des fluides. La présence des logiciels
de calcul comme le AAA 2.5 Project qu’on I'utilise pendant notre simulation et qui nous

permet d’analyser les réponses par la résolution des équations du mouvement de I’avion dans



le cas d’un vol de régime permanent. On se concentre aussi sur I’étude dynamique puisqu‘elle

contient ’analyse des modes vibratoires du mouvement.
Notre étude dans ce volet de recherche cité ci-dessus englobe les chapitres suivants :
Et qui commence par une introduction générale.

1% Chapitre : Généralités sur les drones : Sert & informer les lecteurs sur les différents types de
drones ainsi que leurs missions et leurs limitations, on donnant les différents caractéristiques

techniques de notre model ainsi que les matériaux.

2*™Chapitre : Théorie de la stabilité statique et dynamique : On a établi les équations qui
régissent le mouvement d’un avion en vol et de soumettre une configuration a des études de
stabilité dynamique en vue d’ajuster ses parametres géométrique s’il y a lieu pour assurer une

stabilité adequate dans la cadre de la mission demandée par 1’utilisateur.

3*™Chapitre : Simulation numérique de la stabilité longitudinale et transversale : Nous
montre 1’analyse des mouvements de 1’avion consécutifs a une perturbation a 1’aide du

logiciel AAA 2.5 Project© (Advanced Aircraft Analysis).

4¥™Chapitre : Interprétions des résultats et recommandations : L’explication et la discussion
des résultats numériques.
Aprés quoi une recommandation de conception d'un drone-type sera suggérée.

Et cette étude se termine par une conclusion générale, des perspectives et une bibliographie.
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. GENERALITES SUR LES DRONES :
1.1-INTRODUCTION :

Les drones sont des aéronefs capables de voler et d'effectuer une mission sans présence
humaine a bord. Cette premiére caractéristique essentielle justifie leur désignation de
Uninhabited (ou Unmanned) Aerial Véhicule (UAV). D'origine anglaise, le mot «drone», qui
signifie «bourdon», ou «bourdonnement», est communément employé en Francais en

référence au bruit que font certains d'entre eux en volant.

Le drone n'est en fait qu'un des éléments d'un systéme, concu et déployé pour assurer une ou
plusieurs missions. C'est la raison pour laquelle les spécialistes parlent de «systemes de

drones».

Le principe des drones peut étre rapproché, toutes proportions égales par ailleurs, de celui de

I'aéromodelisme, selon lequel des petites maquettes sont pilotées par téléecommandes.

On distingue toutefois deux catégories de drones : ceux qui requiérent effectivement
l'assistance d'un pilote au sol, par exemple pour les phases de décollage et datterrissage, et
ceux qui sont entierement autonomes. Cette autonomie de pilotage peut s'‘étendre a la prise de
décision opérationnelle pour réagir face a tout événement aléatoire en cours de mission ; elle

constitue la deuxieme caractéristique essentielle des drones. [1]

1.2-HISTORIQUE :

Aprés des lourdes pertes subies pendant la seconde guerre mondiale par les aviations
d'observation. L'idée d'un engin d'observation militaire sans équipage est venue (ni pilote, ni
observateur). Les premiers drones apparurent en France dans les annees 1960, tel le R 20 de
Nord-Aviation, dérivé de I'engin cible CT 20. Mais les exemples significatifs d'une utilisation
opérationnelle des drones sont encore peu nombreux.

Pendant la guerre du Vietnam, les Américains ont utilisé des drones (Firebee) pour localiser les
rampes de lancement des missiles sol-air soviétiques «SAM-2» : 3500 missions furent
recensées. Plus tard, en 1991, lors de la guerre du Golfe, ils ont fait appel aux drones (Pioneer)
pour la surveillance jour/nuit, l'acquisition des objectifs et les réglages de l'artillerie. Dans ce
méme conflit, les Britanniques et les Francais commencérent a servir des drones. De leur c6té,
les Israéliens ont saturé les défenses aériennes le long du canal de Suez lors de la guerre du
Canal du Suez (1973) et ce, avec un grand nombre de drones bon marché. Plus tard, ils ont
détecté et «leurré» par le méme moyen les batteries syriennes anti-aériennes. D'une facon
générale, les spécialistes considerent que les drones ont pu vraiment démontrer leurs capacités

opérationnelles d'observation aérienne (renseignement), sur les trois récents théatres
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d'opération qu'ont constituée les conflits en ex-Yougoslavie, en Irak, et en Afghanistan. C'est
encore un drone (Hunter) qui a successivement assuré la surveillance des réunions du G8 a
Evian en 2003, ainsi que les cérémonies de célébration du 60°™ anniversaire du débarquement
allié en Normandie en 2004. On peut toutefois citer la surveillance urbaine en Afrique du sud,
et le traitement des cultures effectué au Japon par des drones hélicoptéres télécommandés. En
France, deux drones miniatures sont en expérimentation au sein de la Gendarmerie nationale et
du GIGN(Coccinelle). De son coté, le Laboratoire Central des Ponts et Chaussées a procédé a
des essais de surveillance d'ouvrage d'art, également avec un drone a voilure tournante. Mais le
drone est encore mal connu, et suscite de ce fait des appréhensions. Une demande
d'expérimentation de surveillance de trafic routier sur le périphérique d'une grande ville
francaise a partir d'un drone miniature (environ 6 Kg) a été refusée en 2004 par les autorités et

cela pour des raisons de securité. [2]

1.3-CLASSIFICATION :

La classification des drones dépend de chaque pays. On peut cependant classer les

drones aériens selon les critéres suivants :

- L’altitude de croisiere (les moyennes altitudes varient entre 5000 et 8000 m et les
hautes altitudes sont supérieures a 17000 m).

- L’endurance ou ’autonomie (les longues endurances varient entre 40 et 50 heures).
- Les dimensions geometriques.

- Leurs types propulsifs (réacteur, hélice, rotor, ail battante).

-La mission (reconnaissance, combat, sauvetage, correction des projets, surveillance).

-La taille (micro drone, grand drone). [3]
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TABLE 1.1: Quelque type de drones avec leurs domaines d’utilisations. [3]

Nom utilisation | dimension masse Type de
drone
i / Micro. Civile 25 mm Quelques | Nano-drone
\ Flying grammes
Insect
a
Scan Civile 75cm Non Connu Voilure
copter CB tournante
750
FNS 900 Civile Moins d’1
Seeker metre 0,6 kg Mini-drone
Spy Arrow Militaire 67 cm 600 Micro-
grammes drone
Survey Militaire 1,40 x 3,30 m 8,2 kg Trés courte
Copter portée
DRAC
NEURON Militaire 10x125m | 4,9tonnesa | Tactique
vide
Harfang Militaire 16,60 x 9,30 657 kg a MALE
m vide
RQ-4 Militaire 39,90 x 14 x | 3,9tonnes a HALE
Global 4,70 m vide
Hawk
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TABLE 1.2 : Fiche technique MQ-1/MQ-9 PREDATOR.

Désignation MQ-1 MQ-9
Gross Weight 1,02 kg 453
Length 8,74 m 11,02 m
Wingspan 14,83 m 19,50 m
Ceiling 7,62 m 13,71 m
Radius 400 nm 400 nm
Endurance 24+ hrs 24+ hrs
Payload 450 Ibs 750 Ib
(internal)
3000 Ib
(external)
Cruise Speed 70 kts 220 kts

Fig. I.1. Schéma MQ-1/MQ-9
PREDATOR.

TABLE 1.3 : Fiche technique RQ-2B Pioneer /RQ-5A hunter.

Désignation RQ-2B | RQ-5A
Length 426m | 7,01 m
Wingspan 518 m | 8,90 m
Ceiling 457m | 457m
Radius 100 nm | 144 nm
Endurance 5 hrs 11.6 hrs
Payload 34,02 kg | 90,72 kg
Cruise Speed 80 kts | 100 kts

* s B e, (A m®

Fig. 1.2. Schéma RQ-2B Pioneer /RQ-5A hunter.
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TABLE 1.4: Fiche technique ReSSAC-RMAX de Yamaha.

Masse a vide 58 kg
Masse au 93 kg
décollage

Longueur hors tout 3,63 m
Bipale d’envergure 3,115 m
Moteur 2 temps 246 cc
cylindrée
Capacité en charge 15kg
utile
50w
Energie disponible
en charge utile
Temps de vol 60mn

Fig. 1.3 schéma RESSAK-RMAX de Yamaha.

1.4 —-CARACTERISTIQUES TECHNIQUES DE NOTRE DRONE :

-Poids aux décollages 7 kg.

-Envergure 2.3m.

-Longueur 1m.

-Vitesse du drone 40-115 km/h.

-L’altitude du drone 5-1500 m.

-Temps de vol de chargement de 1.5kg pendant 40 min.

- Charge utile 3 kg.
- Poids de cellule 4 kg.

- Moteur électrique 1 kW.

-Vitesse de décollage 35 km/h.

-Vitesse d’atterrissage 35km/h.

- Piste d’atterrissage 15 m.
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- Monter en vitesse vertical 5 m/s.
- Qualité aérodynamique pour une vitesse de 60km/h est 14.

-Rayon de virage 15m.
Composantes :

1. Aile haute sans volets (Profil d’aile NACA 4412).
2. Le fuselage (CUB J3).

3. L'empennage horizontal.

4. Stabilisateur vertical.

5. Plaque de fixation du servomoteur.

6. Le train d'atterrissage type classique fixe
7. Moteur électrique.

8. Plaque de fixation porte chassis,

o

. Petites vis+La batterie de stockage.

10. Support aile droite + Chargeur..

11. Hélice. Fig. 1.4. Photo du drone CUB J3 Radiocommandé.
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Matériau :

Le Polypropyléne expansé (E.P.P) : Ce matériau est utilisé ici, dans la fabrication des
fuselages et des ailes qui peuvent de ce fait, supportés des collisions ou des crashs
(volontairement comme involontairement). L'EPP est un matériau d'aspect identique au
Polystyréne Expansé mais la ressemblance s'arréte la. Il est constitué aussi de billes
collées ensembles dans différentes densités. Les densités utilisables dans le modélisme
sont 20, 30, et 45 kg/m®. La teinte la plus utilisée est le blanc, mais on peut trouver
désormais du noir et de la couleur. La principale qualité de I'EPP est sa grande
souplesse avant rupture et une capacité a absorber les chocs et a retrouver son aspect
originel grace a sa mémoire de forme. Ce matériau est principalement utilisé dans
I'industrie, dans la fabrication de certains emballages nécessitant une bonne protection
pendant le transport de produits tres fragiles. Dans l'industrie automobile, I'EPP est
utilisé dans la fabrication d'appui-téte, de garnitures de pare-chocs, de pare-soleil etc.

Ses nombreuses qualités physiques :

Tres bonne tenue en temperature (-40° et +110 °C)

Faible pouvoir d'absorption d'eau

Bonne résistance a l'abrasion

Facilité de moulage

Excellente stabilité aux agents chimiques et aux solvants
Faible conductivité thermique

Bonne résistance mécanique, notamment a la compression

Bonne élasticitée méme en cas de sollicitation répété.

Fig.1.5. Schéma du Polypropyléne expanseé (E.P.P).
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Conclusion :

Nous avons commencé par une présentation des drones en générale. On suite nous
avons cité quelques travaux de recherche récents concernant ces UAV. Dans le 2°™ chapitre
nous présenterons I’état de I’art des études de stabilité dynamique longitudinale et transversale.
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LE MODELE MATHEMATIQUE DU VOL D’UN AVION RIGIDE EN COMMANDE
BLOQUEES. [4, 5, 6, 7]

11.1. INTRODUCTION :
Dans ce chapitre, nous commencons en premier lieu a établir les équations qui régissent le

mouvement d’un avion en vol par application de la seconde loi de NEWTON.

Ensuite, nous modélisons analytiquement le comportement dynamique de I’avion soumis a des

perturbations externes.

Le résultat obtenu se représente par un systéme d’équations non linéaires couplées. A ce niveau
nous ferons appel a la théorie des petites perturbations pour linéariser et découpler les équations.
Enfin de compte, nous obtenons deux systemes d’équations, le premier gouvernant le mouvement

longitudinal et le second le mouvement latéral.

Les coefficients constituant les systemes sont appelés coefficients de stabilite. Ceux-ci sont liés

directement aux caracteristiques géométriques de la configuration volante et aux conditions de vol.
11.2. SYSTEMES D’AXES :
Afin de décrire le mouvement d’un avion, on utilise deux systémes d’axes.

Le premier est lié a la terre qui est supposée fixe, c’est-a-dire que sa rotation est négligée, son

utilité est de déterminer la position du centre de gravité de I’avion.

Le second, est fixé a I’avion et a pour origine son centre de gravité. Ce systéme d’axes nous

permet de déterminer le mouvement de rotation de I’avion.

11.3. LES EQUATIONS DE MOUVEMENT D’UN SYSTEME D’AXES LIES A
L’AVION :
Les deux premiéres hypotheses spécifient la nature du corps a étudier et le milieu ou il est placé.

Hypothése 1: L’avion est assimilé a un corps rigide, ainsi la distance entre deux points
quelconques de ce corps est invariante.

Hypothése 2 : La terre est supposée fixe dans ’espace, et I’atmosphere terrestre est supposee fixée
a la terre.

Dans le tableau (11.1) et la fig. (11.2) on a défini la direction des axes de 1’avion. La notation est
choisie conformément a I’application de la seconde loi de NEWTON.
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La seconde loi de NEWTON montre que la variation de la quantité de mouvement d’un corps est
proportionnelle & la résultante des forces auxquelles il est soumis, et la variation du moment
cinétique de ce corps est proportionnelle au moment résultant appliqué.

Tableau (I1.1) : Direction des axes liés a I’avion et la nomenclature utilisée pour
I’application de la loi de NEWTON.

Axes X Y Z
Vitesse linéaire le U \/ w
long de I’axe
Vitesse angulaire P Q R
autour de I’axe Roulis Tangage Lacet
Somme des
moments autour de > L >M >N
I’axe
Somme des forces > Fx > Fy > F,
suivant I’axe
Déplacement autour D 0 ¥
de I'axe
Moment cinétique hx hy h,
suivant I’axe
Moment d’inertie lyx lyy 1,




CHAP 11 THEORIE DE LA STABILITE

Fig. I1.1. Systémes d’axes.

elevator

Fig. 11.2. Direction des axes liés a ’avion.

10
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Mathématiquement la seconde loi de NEWTON s’écrit :

S F =5 (mU))
Y F, =%(mV)I$ ...................................................................................... (I1.1)
L =4 (mw))

_ dhy)
L= de |
zm_%} ............................................................................................. (11.2)
IN =%
dt

Hypothése 3 : On suppose que la masse de I’avion reste constante durant notre étude.

Les moments de quantités de mouvement (moments cinétiques) représentés dans 1’équation(11.2)
peuvent étre développés en utilisant un elément de masse dm qui tourne avec la vitesse angulaire
Q.

0 = P T QT REK oot (11.3)

Cet élément de masse est situé¢ au point (x,y,z) par rapport au centre de gravité de I’avion (Fig.11.1)

Le moment de quantité de mouvement élémentaire de 1’élément dm est donné par :

Ou: VC est la vitesse du centre de gravité de I’avion et 7" le rayon vecteur issu du centre de gravité
pour situer la position de 1’élément de masse dm.

Par la suiteona :
AR =7 % dMV, 4 7 % AR T) ool (11.6.)

Le moment cinétique résultant de tout I’avion est obtenu en intégrant 1’équation (11.4) sur toute la
masse de [’avion.

h=[ FrdmVe+ [ 7% dmQ#F) oo (11.7)

Du fait que la vitesse du centre de gravité est indépendante du signe somme, on a I’équation
suivante:

11
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Puisque c’est le centre de gravité de 1’avion on obtient :

Ainsi que I’équation (11.7) devient :

h=[ [Fx@=P)]dm=[_[2x1?—7x(@=*7)]dm

La composante suivant 1’axe (0X) est donnée par :

(11.10)

hx=h+T=[_ [PX2+Y?+22) —X(P +Qy +R,)|dm=[ PX?*+Z¥)dm~ [ Q,dm~—
L R MM (11.11)

P, Q, R étant indépendantes de la masse d’ou I’on peut écrire :

hx=P[ (Y?+Z2)dm—-Qf xydm—R[ xzdm

De la méme maniére on obtient hy et hz :

hy=Qf, (X*+Z¥)dm—P[ xydm—R[_ yzdm.. ...

hz=R[ (X*+Z%)dm—P[ xzdm—Qf yzdm................

Ainsi les composantes du moment de quantité de mouvement résultant sont :

hx = PIXX - QIXY - RIXZ
hy = Qlyy — Rlyz — Plxy
hZ = RIZZ - PIXZ - QIYZ

(11.12)

(11.13)

(11.14)

(11.15)

La dérivee dﬁ/dt est obtenue en dérivant les équations (11.15) par rapport au temps t.

En tenant compte du fait que le systéme d’axes qu’on a choisi est lié¢ a I’avion et compte tenu de
I’hypothése 1 et 2, les équations de mouvement s’écrivent comme suit:

SE=m%
SE=mS
SE=mY
XL :%:PIXX_QIXY_RIXZ
ZM:%: Qlyy — Rlyz — Plyy

d

h
ZN :d_tZ:RIZZ_PIXZ_QIYZJ

\

(11.16)

Du fait que le systéme d’axes est adopté pour déterminer les équations de mouvement, la position
est I’orientation de 1’avion ne peuvent pas étre décrites par ce systéme d’axes. Donc on est amené a
introduire un systéme d’axes fixes.

12
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I1.4. DEVELOPEMENT DES EQUATIONS DE MOUVEMENT SUIVANT UN
SYSTEME D’AXES FIXE :

L’accélération mesurée dans le systéme d’axes X, Y, Z’ est donnée par :

rd dVC 5 -
A= F DT (1.17)
I T A
OUIZ*V =[P 0 R|eeeeeeemmmmmmmmnniiieeee i (11.18)
u v w

Siu, v, w sont les composantes de VcetP, Q, R celle de Qon aura :

a,, = U+ Qw — Rv
Ay =V A RU = PW p oot (11.19)
a,, =W + Pv— Qu

D’une manicre similaire le changement dans le moment cinétique en fonction du temps s’écrit :

dh dh = >
o Xy =g |xyz F D xR, (11.20)
OU xR =[P Q R eeeeimiiiiiii e (1.22)
hx hy hz
Ainsi :
o =%+ Qhz — Rhy )
2= ‘”‘y + Phx — Rhz $ ............................................................... (11.22)
dhzr dhz
—=—+Phy— th)

Hypothese 4 : le plan (x0z) est un plan de symétrie de ’avion, ce qui conduit a :
Ixy=0 et lyz=0.

Ainsi les équations de mouvement d’un avion par rapport & un systéme d’axes fixes s’écrivent
comme ci-dessous :

Y F, = m(U + Qw — Rv) )
Xy =m (V + Ru — Pw)
ZFZ,zm(W+Pv—Qu)

ZL_d:zc/_PIXX_RIXZ_I_QR(IZZ_Iyy)_PQIxZ > ..................... (“23)

Y M =2 = (lyy — PR(Ixx — Izz) — R*Ixz + P*Ixz

dh I . .
YN = d: = Rly; — PIx; + PQ(I,, — I,,) + QRIxz |

13
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Les membres des équations (I1.23) expriment I’accélération de I’avion en termes de Vitesses
lineaires et angulaires.

Ceux de gauche représentent les composantes des forces et des moments aérodynamiques et de
poussée ainsi que celles de la force de gravité.

11.5. ORIENTATION DE L’AVION :

Pour décrire I’orientation de 1’avion par rapport a la terre, il suffit de décrire I’orientation du
systéme d’axes (X, y, z) liés a I’avion par rapport au systéeme d’axes ( x’, y’, z’) fixés a la terre.

Pour cela on considére que le systéme d’axes (x’, y’, z’) est translaté parallelement a lui-méme
jusqu’a ce que son origine coincide avec le centre de gravité de I’avion.

L’avion est initialement supposé orienté de maniére que ses axes (X, Y, z) soient paralléles a
(xX’, y’, z’) puis il est soumis aux trois rotations suivantes :

1. Une rotation d’angle positif w autour de cz;, amenant les axes a (c, X1, y1. z;) ce mouvement
est le lacet.
On peut I’écrire sous la forme suivante:

X = a15f + ﬁﬂ7 + Y1Z

Y1 = a,X + By + vk

X - X, *X = a; = cos(w)

17—>)_()1 xy=p; = cos(”/2+w) = —sin(¥)
f%)?l*fzyl:O

Donc :a; = cosw ;B; = —sinw¥;y; =0
XoV+X¥=a, = cos(”/2+‘¥’) = —sin(¥)
Y5V, *y=p8, =cosw
Z-YxZ=y,=0

Donc :a, = —sinw ; B, = cos¥ ;y, =0

Ainsi on peut écrire :

)_() = )_()cosw + 75inw
17'1 = Y COSW — XSIMW [ wevveneeeee e (11.24)
Z_)l = Z_)

1. Une rotation d’angle positif 6 autour de cy;, amenant les axes a (Cxz y1 Z2). Ce mouvement est le
tangage.

14



CHAP Il THEORIE DE LA STABILITE

Soit (X,, Y,, Z,) la base du repére (c,X V1 ,22) de méme que précédemment on peut facilement
obtenir :

)?2 = flcosa - leine
) = ¥, e (11.25)
Zz = 210050 + flsina

2. Une rotation d’angle positif @ autour de cx,, amenant les axes a(c, Xz, ys, z3). Ce mouvement est
le roulis.

Soit (X, Ys, Z) la base du repére (C, Xs, Y3, zs). De méme que précédemment on peut facilement
obtenir :

)?3 = )?2
?3 = 172c03¢ + Zzsin¢ ................................................................ (I1.26)
23 = chos¢ + ?zsinQ)

On peut écrire :

X = a15f + ﬁﬂ7 + )/12

- -

1 = X + By + vk

XX +X=a,=cos(w)Y > X, xy =B, = cos(”/2+lp) = —sin(w)
Z_)_))_()l*Z:)/:l:O

En substituant les équations (11.24) et (11.25) dans les équations (11.26) on obtient la transformation
permettant de passer du repere initial (c, X, y, z) au repere final(c, Xs, Y3, Z3).

Cette transformation est donnée par les équations (11.27)

)_()3 = XcosOcosw + YcosOsinw — Zcos6
173 = X(coswsin@sin® — sinwcos®) + Y(coswsin® + sinwsindsin®) + Z(cosOsin®) -........

23 = X(coswsinOcos® + sinwsin®) + Y (sinwcos® — coswsin®) + Z(cosOcos®)
.......................................................................................... (1.27)
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11.6. COMPOSANTES DES FORCES INTERVENANTES DANS LES EQUATIONS
DU MOUVEMENT :

a. Notion du vol stationnaire :

Un vol stationnaire est un vol durant lequel tous les variables définissant le mouvement sont
indépendants du temps relativement a un systéme d’axes liés a I’avion.

Mathématiquement le vol stationnaire est décrit par :

V= OBt 13 2= 0o (11.28)

Notre travail consiste a étudier et a analyser le mouvement de vol d’un avion en présence de petites
perturbations a partir de conditions initiales.

Ces dernieres représentent les conditions du vol stationnaire.

b. Composantes de la force de gravité :
Durant toute la durée de vol stationnaire I’avion est soumis a la force de gravité. Par résolution

directe le long des axes Xo, Yo, Zo.et qui sont indiqués par les équations suivantes :

Xy = —Wsinf
Yo = WeoSOgSINDg { .oneneii e (11.29)
Z, = WcosB,cos®,

Les composantes de la force de gravité, agissantes le long des axes d’EULER sont données par les
équations suivantes:

X5 = (—Wsinb,)cosOcosw + (—Wcos,sin@,)cosOsinw )
+(—=WcosB,cos®d,)sinb
Y; = (—Wsin8,) (coswsinfsin® — sinwcos®) + (Wcosb,sin®,)
(coswsin® + sinwsinfsin®) + (Wcos6y,cos@,)(cosfcos®)
Z5 = (—Wsin8,)(coswsinfcosd + sinwsin®) + (WcosO,sind,)
(sinwcos® — coswsin®) + (Wcos6,cos®,)(cosOcosd) J

e (11.30)

c. Composantes des forces aérodynamiques et de la poussée :

Puisqu’il est difficile d’exprimer les forces aérodynamiques et de la poussée en termes de vitesses
linéaires et angulaires, on représente ces forces par une série de TAYLOR en prenant un nombre
de terme suffisant pour assurer une précision adéquate pour les calculs qu’on a déja considéré.

A cause de cette condition spéciale, il est plus simple de séparer les forces aérodynamiques et la
poussee de la force de gravité, ainsion aura :

YE,=YFE +X;
3y = 3 Ey A ¥ b (11.31)
ZFZI :ZFZ+Z3
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Les premiéres quantités sont la somme des forces aérodynamiques et de poussée et (X3, s, Z3) sont
les composantes de la force de gravité derivées dans les équations (11.31).

11 faut noter qu’a I’ instant ou les conditions de références (vol stationnaire) sont prisesona: 0= o
= v =0, les composantes Xs, Y3, Z3 ses réduisent aux valeurs données par les équations (11.29).

A partir des équations (1.23) et (1.31) on peut écrire :

YE, =m(U + QW —RV) + X,
YE, =MV A+ RU = PW) 4 Y3 teoiiiiiiiiiiiii e (11.32)
YE, =m(W + PV — QU) + Z,

En substituant les équations (11.30) dans les équations (11.32) on aura :

YF. = m(U + QW — RV) + (—Wsin,)cosOcosw + )
(=Wcos8,sin@,)cosOsinw + (—WcosO,cos@,)sind
XF, = m(V + RU — PW) + (—Wsin8,)(coswsinfsin® — sinwcos®) +
(Wcos6,sin®,)(coswsin® + sinwsinfsin®) + (WcosbycosD,)(cosfcosD)
YF, = m(W + PV — QU) + (—Wsin8,)(coswsinfcos® + sinwsin®) +
(Wcos8,sin®,) (sinwcos® — coswsin®) + (WcosO,cosD,)(cosOcosD)
YL =2 =plyy = Rly, + QR(I,; — I,,)) — PQIxz

dt
Z M= dhyl

dh /
YN = df = Rly; — Ply; + PQ(I,, — I,,) + QRIxz )

. (11.33)

= Qlyy + PR(Ixx — Izz) — R*Ixz + P?Ixz

Ces équations sont completes, il reste a expliciter les forces aérodynamiques et de poussee aussi
bien que les moments résultants des déflexions des surfaces de contréle.

Les composantes de la vitesse angulaire P, Q, R peuvent étre exprimé en fonction des angles
d’EULER v, 6, ® qui déterminent 1’orientation de 1’avion et leurs variations par rapport au temps
comme ci-dessous :

P =@ — wsind
Q = 0COSW 4 WSIMDCOSH [ --evnneeneeeeene e et (11.34)
R = wcos@cosh — Osin®d

Les equations (11.33) sont non-linéaires et couplées, c’est ce qui nous a amené a consacrer le
paragraphe qui suit a linéariser les équations de mouvement.

I1.7. LINEARISATION DES EQUATIONS DE MOUVEMENT :

Le mouvement de I’avion peut étre considéré comme le résultat d’une perturbation a partir des
conditions de vol stationnaire.

De ceci, chaque composante de la vitesse instantanée de I’avion peut étre écrite comme la somme
de la composante de la vitesse durant le vol stationnaire et le changement causé par la perturbation.

17
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D’ou I’on peut écrire :

V=V+vQ=0Q,+¢q

U=U1+uP=P1+p}
W=W,+wR =R, +r1

..................................................................... (11.35)

NOTE : I’indice (1) dans les équations (I1.35) indique les valeurs des vitesses en vol stationnaire,

et les lettres en minuscule représentent les vitesses dues a la perturbation.

En substituant les équations (11.35) dans les équations (11.33) et en tenant compte que la dérivée est
nulle par rapport au temps des conditions de vol stationnaire, les équations (11.33) deviennent :

2 =m {(gsinel)cosecosw — (gcosB;sin®,)cosOsinw + (gcosO,cosP,)sinb
YF,y=m{V+UR+Ur+Ru+ru—PW—Pw—Wp—wp+
(gsinb,)(coswsinfsin® — sinwcos®) — (gcosb,sin®,)
(coswsin® + sinwsinfsin®) — (gcosb,cos®,)(cosbcosd)}
YF,=m{W+PV+PV,+Vip+pv—0Q,U; — Qu—Urq—qu+
(gsinb,)(coswsinbcos® + sinwsin®) + (gcosb,sin®,)
(sinwcos® — coswsin®) — (gcosO;cosP,)(cosbcosP)}

U+Q1W1+W1q+Q1W+Wq—P1v—R1U—V1T—UT+ }\

YL =Plyy —tlxz + (QuRy + Q17 + Riq + 7q) (I, — L)) — (P1Qy + Piq + Q1p)Ixz

XM =ql,y + (PR, + Pi;r + Ryp + rp)(Ixx — Izz) —
(R? + 2R +1r)Ixz+ (P % + 2P,p + p?)Ixz

XN =7l;; —plyz + (P1Q; + P1q + Q1p + PQ)(IZZ - Iyy) +
(QiR, + Qir + Ry q + qr)ixz

>(11.36)

J

Hypothese 5 : Les perturbations des conditions de vol stationnaire sont assez petites telles que les
produits et les carrés des changements de vitesse sont négligeables vis-a-vis de leurs changements.

Aussi, les perturbations des angles sont supposees assez petites telles que les sinus des angles

peuvent étre assimilé a leurs angles et les cosinus des angles sont assimilés a 1’unité.
Les produits des angles sont alors approximativement nuls et peuvent étre négligés.

Si on applique I’hypothése 5 aux équations (11.36) on aura :

S E :m{U+Q1W1+W1q+Qlw+wq—P1v—R1v—V1r—vr+}
X! (gsinB,) — (gcosh;sin®,)w + (gcosb;cosd,)6

YF, = m{V+UR+U;r+Ru+ru—P,W—Pw—Wp—wp+
(gsinf,)w — —(gcosb,sin®,)D — (gcosb,cosP,)D}

Y F, =m{W +P,V+PV, +Vip+pv— QU —Qu—Uq—qu-—
(gsinb,)0(gcosO,sin®,)d — (gcosh,cosD,)(cosOcosD)}

YL= PIXX —Tlxz + (Q1Ry + Q17 + R1Q)(Izz - Iyy) — (P1Q1 + Piq + Qp)Ixz

YM =qlyy + (PR, + Pir + Ryp)(Uxx — Izz) — (R? + 2R,7)Ixz + (P} + 2P,p)Ixz

XN =7l;; — ply; + (P,Q + P1q + le)(lzz - Iyy) + (Q1R; + Q17 + R1q)Ixz

J

(11.37)
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Ces équations sont valables dans le cadre de la théorie des petites perturbations.

Une autre application de 1I’hypothése 5 permet de réduire les équations (11.34) a :

P=0—v0
Q = 0 A WO [ et e (11.38)
R=v—-600

P=0
Q= 6 ( +reeeee ettt (11.39)
R=w

Les équations (11.39) montrent que, dans le cadre de la théorie des petites perturbations, les
composantes de la vitesse angulaire instantanées R, Q, P peuvent étre remplacé par le rapport de
changement des angles d’EULER.

Hypothese 6 : Durant la phase de vol stationnaire, 1’avion est supposé en vol horizontal avec une
assiette fixée et avec toutes les composantes de la vitesse nulle a 1’exception d’U1 et W,

Ainsi : V1=P1=Q1=R1=‘P1:(D1=O

L’hypothese 6réduit les équations de mouvement a :

Y E, = m{U + W,q + gsinf, + ghcosb,} )

Y F,, =m{V + U;r — Wyp — gwsinf, — gbcosb, }

LFy, = m{W — Urq + gBsinf; — geosé, } SRR (11.40)
Y L =Plyy — i1y,

XM =qly

LN =7lz7 — Plys J

Les forces aérodynamiques et de pousseée sont exprimees sous forme de coefficients comme suite :

L= %szSCL = Portance
D= %szSCD = Trainée
X = %szSCX = Force aérodynamique le long de l'axe X
Y = %pVZSCY = Force aérodynamique le lang de l'axe Y
Z = %pVZSCZ = Force aérodynamique le lang de l'axe Z

L= %pVZSbCL = Moment de roulis
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M_l

= EszSc'CM = Moment de tangage

N = %pVZSbCN = Moment de lacet

Ou : S = Surface de aile.

¢ = Corde aérodynamique moyenne = la corde de I’aile qui a les caractéristiques moyennes de
toutes les cordes de I'aile.

b = Envergure de ’aile.

Comme on a noté antérieurement, chacune des forces et des moments peut étre exprimé par un
développement en série de TAYLOR cette derniére a la forme :

F=F + (aF/aa)1“ + (aF/aa)lﬁ + (aF/aa)15 e, (11.41)

Ou: a,f et & sont des variables et ’indice 1 indique que les quantités sont évaluées dans des
conditions de vol stationnaire.

Dans les équations (11.38), les termes d’ordre supérieur a I'unité sont rejetés conformément a
I’hypothese 5.

Avant de développer chaque force et moment sous la forme ci-dessus, une simplification s’impose.

Du fait que le plan (o, X, z) est un plan de symétrie, le rapport de changement des forces X et Z et
du moment M en fonction des perturbations p, r et v est nul. Ainsi que les forces et les moments
agissant sur un avion sujet a une perturbation peuvent étre exprimes de la maniere suivante :

X=X+ (% ou)u+ (O%/55) U+ (%%/ag) a+ (9%/a) a + (% g )w + (9% gy, ) +
(%26, 0+ (%%/55. )8 + (X5 ) e + (P as, ) +( X5 | 60)
V=14 (95 )+ (050 + (O /a0 )0 + (O /55)0 + (Y5, ) p + (%V/55) 5 +

(ay/ 06a) (%a) + (ay/ aa'a> (6a) + (ay/ a&l) (6a) + (ay/ 65r) @) (ay/ aa’) (6:) +
(" 35,) @

Z7=7+ (aZ/aU)U + (52/60) U+ (5Z/aq)q + (aZ/aq)q + (az/aw)w + (az/aw)w +

(%has,) @+ (%25 ) G0+ (725 ) G+ (%35, ) 0 +| P2 /s | (51)
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L="Ly+ (/5 )+ (945 )7 + (O 5, v + (045 )0 + (aL/ap)p + (aL/ap) p+
("a5,) @+ (% y5 ) )+ (%1755 ) G + (%/35,) 6 + (%55 ) (6) +
(‘”/as;) @

1+ (Mo )u+ (M) U+ (FM/a0)a+ (OM/aq) a+ (PM gz, )w +

)W+(6M/aa )@+ (M) ) 60+ (M5 ) G+ (M35, ) 1) +

(
<6M/65 (6)
N =

Ny + (ON/o Jr+ (ON/5: )7+ (ON/ 5, )v + (ON/ 5, )0 + (aN/ap)p + (aN/ap) p+
M/a5) 0+ (Mg ) 8+ (Mg ) G+ (Mas,) 00+ (V)55 ) (60 +

(
(#4555

........................................................................................................... (11.42)

&, : Angle de déflexion des élévateurs.

8¢ : Angle de déflexion des volets.

dr : Angle de déflexion des ailerons.
&, - Angle de déflexion des gouvernes.

La force de poussée antérieurement mentionnée dans les équations (11.31) peut étre introduite dans
les équations de mouvement de la méme maniére qu’on a introduit la force de gravité.

La poussée est considérée comme une fonction de nombre de tours par minute de moteur dpm et de
la vitesse d’avancement de ’avion.

Du fait que le moteur est placé dans le plans de symétrie, la poussée contribue dans les forces X et
Z et dans le moment de tangage M.

Il est évident que, si la poussée en vol stationnaire est égale a T, on aura alors :

X, = T;cosé
Z1 = mTUSINE b (11.43)
Ml = T]_Z]
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Ou : &=angle entre I’axe x et la ligne de poussée.
Z,=distance perpendiculaire a la ligne de poussée issue j du C.G.

Si les axes d’EULER restent fixés a ’avion durant la perturbation, les composantes de la force de
poussée relativement aux axes deviennent :

X = Tcosé

Z = mTSINE § e (11.44)
M=TZ

Ou : T est la poussée durant la perturbation.

T =T, + AT

Si le developpement en série de TAYLOR est assumé, alors :

AT = (aX/aU)U + (aT/aarpm> (&*pm)

Ainsi :

X = Tycos& + cosf(aX/aU)U + cosé (aT/aé}pm) (8rpm) \l

Z = —Tysiné — Sinf(ax /a U)U —siné (aT /a&pm) (6rpm) } .............................. (11.45)

M =12+ 2(%/a)0 +2,(T a5, Vom)

Les contributions individuelles dans les équations de mouvement sont maintenant examinées en
détail. Avant de continuer il convient de noter que les équations de vol stationnaire peuvent étre
trouver en substituant les valeurs des forces et des moments aérodynamiques, du poids, de la
poussee en vol stationnaire dans les equations (1.36) et en remplacant les termes de perturbations
par zéro.

Xy — Wsin8; + Tycosé = 0

Yl =0

A (11.46)
=

Ml + T]_Z] =0

Nl =0 J

Les équations de mouvement de I’avion perturbé sont alors trouvées en remplagant les valeurs des
perturbations des forces et des moments dans les équations (11.36).
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m(U + Waq + gsind_1 + ghcosty) = X, + (9% /5, )u + (9K ) 0 + (ax/aq) 9+

(%%/aq) @+ (P /au)w+ (O )i + (%%/36,) 0c + (aX/age) 8 + (ax/age ).+
(aX/GSf) 6 + <6X/68f> (6}) + Tycosé + cosf(aX/aU)U + cosé (aT/aarpm) (8rpm)

m{V + Usr — Wyp — gwsin6; — g@costy} = Yy + (9 /g )r +(9Y/5:)7 + (9F /g, v +
(%739)5+ (/a2 +(/ap) b+ (*V/as,) G + (/5. ) G+ (%55 ) G +
(%/5,) @) + (ay/ag) (6:) + (ay/agr ) )

m{W — Uyq + gbsind; — geos} = Z, + (92/,,)u + (aZ/aU) U+ (az/aq) a+

(92/34) a + (%2 g )w + (9% /3, ) + (92/35,) (80 + (az/age) (6e) + (az/age ) (8e) +

(%%, 5f> &) + <52 /, 5}) (87) = Tysing — sing(9% /1, )u = sing (97 %m) (Srpm)

Pl — Pheg = Ly + (017 )r + (017 )i+ 01/, Jv + (015, )0 + (aL/ap) D+
(O435)0+ (*/35,) G+ (%455 ) G + (%5 ) 6o+ (PH/55,) (6 +
(aL/ aa’r) (&) + (aL/ aS’) (6)

dlyy = My + (M /5, )u+ (M), ) U + (aM/aq)q + (aM/aq)q +(OM/ 5, )W+

(M) 0+ (Mg5,) G+ (M35 ) 8+ (M55 ) God 4 (M, ) ) +
<0M /agf> (87) + 12, + Z;(9%X /5 )U + 2 (E’T/a %m) (Brpm)

lzz = Bliz = Nt (PN )+ (O )i+ (P )+ (PN gs)o + (ON/3p) v +
(O/35)8+ (P35, ) G+ (V)35 ) 6+ (ON/ 5 ) B) + (M5, ) 81 +
(M35 )8 + (V755 ) 8

........................................................................................................... (11.47)
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11.8. REDUCTION DES EQUATIONS DE MOUVEMENT :

En divisant les équations des forces par m et les équations des moments par les moments d’inertie
appropriés on obtient des termes de la forme :

10x
m ou

. . g . 10X 1 0L
Pour simplifier la notation on remplace ——upar X, et ——rpar L.
mou Iy OT

Ces quantités sont appelées : COEFFICIENT DE STABILITE

En utilisant la notation ci-dessus les équations (1.47) se réduisent a :

U+ Wyq + gbcosby = Xyu + Xyt + Xoq + Xg + Xyw + Xy + X5, 8¢ + X5 6, + X506, +
X5f5f + ngSf + coséT,u + COSfTarpm5rpm

V +Uyr — Wip — gwsind; — gBcosy = Y, + Y7 + Vv + Y0 + Vpp + Vpp + V5,80 +
V. 8o+ Vs (8) + Y58, + Y5 (8,) + Y5 6,

W —U,q + g6siné, — gcos®, = Z,u + Zyi + Zqq+Zyq+ Zyw+Zyw + Zs,6, + Za-e(fe +
Z&,S'e + Z(gfé‘f + ZSfo — Tysiné — sinéZ,u — sinEZgrpmé}pm

P =72 = Ly + Lt + Lyv + Ly + Lyp + Lyp + L5, 00 + L, 8o + Ls, 8 + Lo, 6 + Ls 6, +

. XX
Ls 8,

g = Myu + Myii + Myq + MyG + Myw + MW + M5 8, + Mg, 6¢ + Mg, 8, + Ms &7 + M(s-fa'f +

Z; Z;
J T J
—T,u+—Ts_ 6
u S rpm
Iyy Iy ~Orpm P

- ?Z—j = N, + N;it + Nyv + Ny + Npp + Nyp + N5, 8 + Ng 64 + Ng 85 + Ns, 6, +

Ngré'r + Ngrdr

......................................................................................................... (11.48)

Hypothese 7 : I’écoulement est considéré quasi-stationnaire

D’apres I’hypothése 7, tous les coefficients de stabilité dépendant des rapports de changement des
composantes de la vitesse sont nuls, a I’exception de ceux contenant vw,qui sont retenus pour tenir
compte de I’effet de déflexion de I’écoulement sur I’empennage horizontal provenant de I’aile.

On peut signaler aussi que le changement de I’angle d’attaque peut étre approximé par : Aa = UK
1
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Les seuls restrictions imposées jusque-la sur ’orientation des axes d’EULER par rapport a I’avion
sont :

- L’axe y est un axe principal.
- Leurs origines coincident avec le centre de gravité de I’avion.

Quand I’axe x coincide avec I’axe principal, les axes d’EULER sont appelés axes principauX.
Alors que si I’axe x est orienté parallélement a la direction de la vitesse de ’écoulement a ’infini
en amont, les axes d’EULER sont appelés axes de stabiliteé.

L’utilisation des axes de stabilité €limine les quantités suivantes :
1- Tous les termes contenant W1, qui disparaissent a cause de I’orientation des axes de stabilité.

2- Toutes les dérivées partielles des coefficients aérodynamiques relativement aux taux de
changement des vitesses a I’exception de ceux qui dépendent de w.

3- Toutes les dériveées partielles des coefficients aérodynamiques relativement aux taux de
changement des déflexions des surfaces de contrdle.

Les equations (11.48) sont alors reduites aux équations (11.49) et (11.50), pour éviter la confusion
avec le systéme d’axes liés a ’avion, ou 0; représente 1’inclinaison de I’axe de stabilité x; est
désigné par v;.

v1 est en fait I’angle de la trajectoire par rapport a la terre.

U + gBcosy, = X,u + Xqq + Xyw + Xy, W + X5,6, + X5f6f + coséTu + cosETgrpmSTpm

\
. |
W —U,q + g0siny, = Zyu+ 249 + Z,w + Zs,6, + Z(gf(Sf —sinéT,u — sinETgrpmé‘rpm ¥ (L.48)
|

Z; Z;
g = Myu+ Mgq + My,w + My W + M58, + Ms 6 + I—’Tuu + I—’Tsrpmcsrpm
yy yy
V + Uyr — gwsiny, — g®cosy, = Y,r + Y,v + Y,p + Y5 6, + Y5T6r\|
. .1
P =% =L+ L+ Lpp + Ls,8a + Ls, Oy } e (11.49)
# = pEL = Nor + Nyv + Npp + Ng,8q + N5, 5, J
ZZ

25



CHAP Il THEORIE DE LA STABILITE

11.9 PRESENTATION DES COEFFICIENTS DE STABILITE :

Coefficients de stabilité longitudinale :

Xy = ('DUS/m> (‘%aCD/aU - CD)
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Coefficients de stabilité latérale :

e
L - (pUSb /ZIXX> (acL /6ﬁ>

Lg = ULy

_(push ac
Ny = ( /2122>< "/ag
Ng = UNy

sy Mooy
a ‘””>\ Jo2)
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Ys, = (pUZS/2m> (acy/aar>
- <puzsb /ZIXX> &5
Ns, = (pUZSb/ 2122> (acn/ aar>

B pUZSb/ ac,
Maa - ( ZIZZ n/a5a
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ETUDE DE LA STABILITE DYNAMIQUE D’UN AVION.[8, 9, 10, 11]

.11 INTRODUCTION :

Une étude de la stabilité dynamique en vue d’ajuster ses paramétres géométrique s’il y
a lieu pour assurer une stabilité adéquate dans la cadre de la mission demandée par

I’utilisateur est élaborée.

Avant de commencer ’analyse de stabilité, il est utile de préciser la différence entre la

stabilité statique et dynamique.
11.12. DEFINITION :

Le caractére de la stabilité statique est traduit par la localisation du centre de gravité
relativement au foyer qui est un point fixe ou le changement du coefficient de moment
de tangage par rapport a ’angle d’attaque C,,, reste constant. Ou le centre de gravité
peut se décrire selon 3 axes. (Voir Fig. 11.3).

Un avion est dit statiquement stable, si le centre de gravité est situé en arriére du foyer.
Dans ce cas I’avion tend a voler a une vitesse constante et a un angle d’attaque
invariable tant que les commandes n'ont pas été changées. La condition de stabilité

statique est traduite par I’expression :(dCp, /dC) < 0.

Aze de tangage

%——/_/—7)&

¥  Awe de lacet

Fig. 11.3. Schéma représentent la localisation du centre de gravité.

La stabilit¢ dynamique est la tendance des amplitudes de mouvement de l’avion
perturbé a s’annuler ou & atteindre des valeurs correspondantes & un nouvel état
stationnaire aprés un certain temps ou la perturbation sera achevée. Ou le centre

aérodynamique peut se décrire selon les forces aérodynamiques (Voir Fig. 11.4).

30



CHAP Il THEORIE DE LA STABILITE

portance

[ ]
traction (— fﬁ ) |

de I'hélice —
‘( trainée

Fig. 11.4. Schéma représente le centre aérodynamique.
Il faut rappeler a ce stade que pour la stabilité dynamique on peut distinguer :

-Stabilité avec commande bloquées : ¢’est-a-dire que les commandes sont maintenues a
une certaine valeur de braquage par le pilote, peu importe qu’il soit humain ou

automatique.

-Stabilité avec commande libres : c¢’est-a-dire que le pilote les relaches de facon a ce
que les gouvernes prennent d’elle-méme une position sous ’effet des seules forces

aérodynamique.

Il est aussi nécessaire de préciser que la stabilité est aussi modifiée selon que les

moteurs de I’avion fournissent ou non de la puissance.

L’utilisation de la théorie des petites perturbations permet grace a la forme linéarisée
qu’elle introduit sur les équations de mouvement, I’emploi de plusieurs techniques

analytiques.

On peut citer dans ce contexte les techniques de la fonction de transfert, la transformée
de LAPLACE et de FOURIER, le calcul des vecteurs et valeurs propres, etc.....

En phase de design préliminaire, ces techniques offrent la possibilité d’obtenir des

résultats proches de la réalité tout en utilisant des modéles mathématiques simplifiés.

De plus cette théorie permet de découpler les équations de mouvement, et d’étudier

séparément la stabilité longitudinale et latérale.
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e Equation de mouvement longitudinal est :

. . _ u u
mi = —mg0sinf; + qs {—(cDu + ZCDl)U_l + (CTXM + 2chl)U—1 — (cp, — 2¢1)a — 005555}

ac qc
“Lagy, T “lau,
_ u u ac qc
Lyyg = G,5¢{(cm, + 2Cm1)U_1 - (Cmru + 2cmT1)U—1 + Cm @ + Cy,_ @ + Cde_Ul +Cm, 20, Cms, 08}

[=7]
]
——
v

CL6E

u
m(w — U,q) = —mg6sinf; + ﬁls{—(cLu + ZCLl)U_l — (1, +cp)a—

................................................................................................. (11.50)

e Equation de mouvement latérale :

. ~ pb rb )
m(© + Upr) = mg@costy + q15(cy,B + ¢y, 5+ ¢y 5+ Oy 8a + €5 6r)
1 1

. L pb rb
Lxp — L,7 = q1Sb (ceﬁﬁ + CeBZ_Ul + Cerﬁ + C€6A6A + CesR5R) > (I1.51)

. L pb rb
L7 — Ixzp = qlsb(cnﬁﬁ + Can'B + C””Z_Ul + Cnrﬁ-l_ CnSA(SA-FCnSR(SR

11.13. ETUDE DE LA STABILITE DYNAMIQUE LONGITUDINALE :
Les équations de mouvement et fonctions de transfert:

Du fait que les equations de mouvement sont linéaires, le principe de superposition
peut étre utilisé pour la solution, par exemple la réponse au gauchissement de la
gouverne de profondeur et de la direction peut étre déterminée séparément puis on

somme ces resultats pour trouver la solution genérale.

La fonction de transfert est obtenue en utilisant la méthode de la transformée de

LAPLACE en remplacant p, g et r par #,0 et @ respectivement, 1’équation (11.50)

devient

{s — Xy +ADYU(s) — (sXy, + Xy )w(s) — (sXq — qcosy,)0(s) = Xy, Yo(s) +
B'6,pm(s) + X567 (s)

—(Zy—-CHU(s)+{s(1—2Z2,;) —Z,}w(s) — s(U + Zq) — qcosy0(s) = Zs.6.(s) +
D', pm(s) + Zs:6¢(s)

—(My — ENU(s) — (sMy, + M, )w(s) + (s* — Mys)0(s) = Ms,8.(s) +
F'8rpm(s) + Ms .67 (s)
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Ou: A" =TycoséB' = Tgrpmcost’ = Tysiné
D' =Ty, SINEE' = Zjm /Ly TyF' = Zjm /1,y Ts,

Les rapports u(s)/de(s) , Aa(s)/ Se(s) , O(s)/ Se(s) sont appelés fonctions de transfert

longitudinales de I’avion.

En utilisant la régle de CRAMER pour résoudre 1’équation (I1.50), la fonction de
transfert u(s) / ée(s) avec =0 est :

Xse —(sXy+Xy) —(sXq—qcosyy)
Zs, [s(1-zy)-2] —[s(U1+Z4)-qsiny,]
ue) _ Ms, —(sMy+M,y) (52-Mys) _ Ny/é (11.52)
So(s)  |[s—Xy+AD]  —(sXy+Xy) —(sXq—qcosyy) = Tp, e .
—(@Zy+c")  [s(-Zy)-Z] ~[s(U1+Z4)-qsiny,]
—(My+E")  —(sMy,+My,) (52-Mys)
Dy =As* + Bs3 4+ DS+ DS+ E..c.cooiiiiiiiiiiiiiiiee e, (11.53)

ou: A=1-2,
B=-(1-2Z)|&Xy+A4)+M,| -2, — My (Us + Z,) — X4 (Zy — C")

=Xy +A)[M,Q-2,)+2, + M, (U, +2,)] — My — EN[Xy (U, +Z,) +
X,(1=Z)|+ Mz, + (Zy — CH[(M Xy — X)) — XMy, | + My, gsiny; —
M, (U, +Z,)

D = gsiny,[(My + E")X,, + M,, — M, (Xy + A")] + gcosy,[(Zy, — C" )M, +
(My + EN(1 = Z,)]1 + My + EN[-X,,(Uy + Z,) + Z,, X, | + (Zy — (XM, —
X,M,) + Xy + AN[M,, (U, + Z,) — M, Z,,]

E = gcosy,[M,,(Zy — C'") — Z,,(My + E")] + gsiny; [(My + ENX,, — (Xy +
A')MW]

Le numérateur du déterminant du systeme est développé ainsi :

Iz_U = AUS3 + BUSZ + CUS + DU ........................................................ (“54)

OU: Ay = X5,(1 = Z) + Zs, Xy,

By = —X5,[M;(1 = Z,,) + Z,, + My, (Uy + Z,)| + Zs,(M Xy, + XMy, + X,,) +
Ms, [ X (Uy + Zy)X, + X, (1 — Z,)]

Cy = Xs,[MyZ,, + My, gcosy, — My, (Uy + Z,)|+Z5,(X,M,, + My, gcosy, —

XyM,) + Ms [—X,gsiny, + X,,(Uy + Z,) — (1 — Zy,)gcosy; — Zy,X,]
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Dy = X5,(My, gsiny,) — Zs,(My,gcosy,) + Ms,(Z,,gcosy, — Xy gsiny,)
! Xse
[s — (Xy + A')] /U1 —(sXq — gcosy1)

Z ,
—(Zy - C) Se/Ul —[S(U; + Z4) — gsinyi]

M
—(My +E) Se/Ul (s — Mys) Na/(S
Aa(s) _ _ e
e (s) D, D,
N“/se = 5%+ Bys? €S+ Dogeereeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e (11.55)

Ou CAg = Z(Se/Ul
By = (X5,/U1)(Zy — C) + (Z5,/Uy)[-M, — (Xy + AD] + (M5,/U,) (U, + Z,)

Co = (X5,/U)[(Uy + Z,)(My + E) — My (Zy — CD] + (25,/U,)[My(Zy + A) —
(My + ENX, |+ (M5,/U,)[X,(Zy — C') — gsiny, — (U + Z,)(Xy + A)]

D, = (—Xs,/Uy)(My + ENgsiny, + (Z5,/U,)(My + E")gcosy, + (Ms,/U;)[(Xy +
A')gsiny, — (Zy — C')gcosy, ]

[s — Xy +A4)]  —(sXy, —Xy) Xs,
—(Zy—=C")  [s(0—Zy)—Z] Zs, Ne/

o) | ~My+EY  —(sMy-M,) Ms| 'O
8 (s) D, D,
Ne/ge = ApS2 4 BySt A Chorroeoeeee e (11.56)

Ou :Ag = ZSeMW + M69(1 — ZW)

By = X5,[(Zy — CIMy, + (1 — Z,)(My + EN] + Zs, [M,, — My, (Xy + A) +
My + ENXyl + M [—Zy — (1 = Zy) Xy + A) — X (Zy — C)]

Co = X5,[(Zy — COM,, — Z,,(My + EDN] + M5, [Z,,(Xy + A)) — (Zy + CDXy] +
Zs,[-M,,(Xy + A') + X, (My + E")]
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De méme que précédemment les fonctions de transfert dues aux autres parametres de

contrdles peuvent étre déterminées en substituant 8 par 6 ou par Srpm.
Stabilité dynamique longitudinale : Cas généraux

Le caractére de stabilité dynamique longitudinale du mouvement d’un avion est
entiérement déterminé par 1’équation caractéristique par application des critéres

stabilité :
Di= As*+ Bs®+ Cs?+ Ds'+ s =0
Cette équation a quatre racines désignées par A1, Az, Az, Ag.

Pour étudier la stabilité dynamique, il suffit donc d’observer les parties réelles des

racines de 1’équation caractéristique.
Trois cas peuvent se représenter :

1. Toutes les parties réelles sont négatives : le systéme est stable.
2. Au moins une racine est partie réelle positive : le systeme est instable.
3. Au moins une racine est a partie réelle nulle, les autres sont a parties réelles

négative s: Dans ce cas on ne peut rien conclure.
Les deux principaux modes d’oscillation de la dynamique longitudinale :

La forme des solutions de 1’équation caractéristique est dans des racines complexes
conjuguées deux a deux. L’équation produit de deux facteurs et peut étre considérée
comme la superposition de 2 mouvements oscillatoires, se distinguant par leur période

et leur amortissement.
D1(S) = (5% + 2¢5pwsps + w5 (S? + 2&pwy,S + w)

Le premier terme caractérise une oscillation de tangage frottement amortie et de
période courte (de 0.5 a 5 secondes) appelée oscillation d’incidence ou " short périod

mode” (voir figure I1.5).

Le deuxiéme terme caractérise une oscillation faiblement amortie et de grande période
appelée oscillation phugoide (voir figure 11.6) ou « phugoide mode ». Dans lequel la

trajectoire du vertical de ce mouvement se traduit par des variations simultanées contre
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I’angle d’attaque qui est constant. Ceci n’est autre qu’un mouvement du centre de

gravité dans le plan longitudinal.

Du fait que la période du mode phugoide est tres longue, le pilote peut intervenir pour
amortir aisément ce mode. Par contre dans le premier cas la période est trés courte, ce

qui rend I’avion incontrélable.
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Fig. 11.6. Oscillation pugile.

Fig. 11.5. Oscillation d’incidence.
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11.14. ETUDE DE LA STABILITE DYNAMIQUE LATERALE
DIRECTIONNELLE :

Equation de mouvement et fonction de transfert :

Les équations de mouvement latéral d’un avion qui est sujet a des petites perturbations

relativement a des conditions de vol stationnaire.

Ces équations sont écrites dans le systéme d’axes de stabilité. Par conséquent, les
moments et les produits d’inertie Ixx, lzz, Ixz seront différents pour chaque angle

d’attaque d’état stationnaire pour les raisons suivantes.

1. le systeme d’axe de stabilité a une nouvelle orientation relativement au systéme

d’axes fixés a I’avion pour chaque angle d’attaque d’état stationnaire.
2. les quantités Ixx, 17z et Ixz varient avec la relation autour de ’axe de tangage.

Pour trouver les moments d’inertie Ixx, l1zz €t Ixz dans le systéme d’axes de stabilité,

les équations suivantes sont utilisees :

2 2 i

I3, CoSg, sing, Sin2q, Lixg
. 2 2 .

I, | =| sing, coSg, Sin2q, L,

I 1os2  —lgin2 I

xz 5 C0Sg, - Sing, COS2q, xZp

Ou : a3 Angle d’attaque de I’avion a 1’¢état stationnaire.
B : Réfere aux axes liés au fuselage.
S : Réfere aux axes stabilité.

Pour simplifier I’écriture on omet I’indice S.

En utilisant la transformation de LAPLACE, I’équation (I1.52) devient :

y y, Voa8a(S)+75,5:(5)
(S_YV)B(S) = [Sll_f-l_%:h] §0(5)+[S(1Ul )__ 9 ]W(S): [vs 5)+Ys s]_

Ulsinyl Ul

LgB(s) + (s? = sLp)(s) — (A15® + SL)W(s) = Ls,84(s) + L, 6,(s) — NgB(s) —
(,8152 + SNp)(p(S) + (s* + sN,)¥(s) = N5,8,(s) + N5 5,(s)
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Ou:A' = T,cosé
B' = T(grpmcosf
C' = Tysin&

D' = Tarpmsinf

7.
E’ == ]m/] Tu
vy
7.
F'=|"
Ly | Trpm
j— Ixz
Al N /xx
j— Ixz
Bl B /ZZ
Yor [y 9 _hYy_g
Uy [S Uy + Uy cosyl] [S (1 U1) Uy Smyl]
Ls, s? —sL, —(Ays? +sL,) Nﬁ’/(S
B(s) _| Noy  —(Bis®+5Ny) 5~ SN, o
6r(s) (s=Y) - [s;—p + Uicosyl] [s (1 — ;—p) — Uisinyl] D,
1 1 1 1
—Lg s% —sL, —(A;s% +sL,)
—Npg —(B;15% + sN) s? —sN,
Dy =S(AS* + BS® + CS2 4+ DS+ E) e (11.57)

B =—Y,(1—A;By) — L, — N, — A;N, — B,L,

Yy Y,
C=N|1- U—l] Ly + N = 2 (ANg + Lg) + Np(ArYy = L) + Yy (ByLy +

N,)+ LgBy [1- =

p=-Ng[(1- )Ly + Leit + A4y Zcosy, + Uilsinyl] + Ny [V Ly + Ly (1 -

DAY »_9 —B, 2
Ul)] L,N.Yy + Lg [NT U U cosy, — B U smyl]
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E = -cosyy(LgN, = NgLy) + - sinyy (NgLy — LgNy,)

N,
B/SR = s(Ags® + Bgs? + Cgs + Dp)

. Y
Ou:Ag =(1— AlBl)UilR

<1—U—z>1
Cﬁ:%LPNr_NPLr"'LSR[u%_NT%_ (1__)"'31 Sln)ﬁ]"’

N5, [ L.+ A1 cosy1 +L (1 - 3) + U%sinyl] + N, U% [chosyl - Lpsinyl]

1

NW/SR = AqJS3 + BlpSz + C\pS + D\p) ................................................... (“58)

O : Ay = Ny, + By L,

By = %R (Ng — BiLg) + Ls, (N, — B,Y,) + N5, (—¥, — L,)

Cy = 2= (NgLyp = LgNp) + Lo [2Ng = YNy + Ny [Lp ¥y =2 L]
Dy = (LsgNp — N(SRLB) - COSY,

Modes d’oscillations en mouvement dynamique latéral :

L’équation caractéristique du mouvement dynamique latéral peut s’écrire sous la forme

standard suivante :
(Tys + 1)(Tys + 1)(52 + 283,40y, S + a),zqm) =0

Les racines de cette équation sont données par :

_ 1 _ 1 _ _ . 2
Uy = —T Uy = —TU3zs = 53,40)1134 +jwss |1 —¢3,
T T, .
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Le mouvement latéral est le résultat de la superposition de trois modes d’oscillation :

inclinaison.

Un mouvement lentement convergent, appelé <mouvement spiral>. C’est un

mouvement transversal apériodique que décrit ’avion pendant une certaine

On dira qu’un avion est stable en spiral s’il a tendance a desserrer un virage.
Un mouvement qui converge rapidement appelé mouvement de roulis simple.

Un mouvement faiblement amorti de faible fréquence d’oscillation appelé :
mode de roulis hollandais. C’est un phénoméne di au couplage lacet-roulis.

X
‘P(Et)

convergent spiral L 15,000

.
i T

L 10,000
divergent spiral \
™

\

\ | | 5000
\

direction of

disturbance —\\

-y 10,000 sooco o
(£t)

5 )/)944*-—

aft view of unstable spiral

¥

=z

Fig. 11.7 Mode spiral vu par observateur extérieur.
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<=0

Z=0

Fig. 11.8 Mode de roulis simple vu par un observateur extérieur.
Conclusion :

Apres avoir définis la stabilité dynamique transversale et longitudinale d’un
drone. Nous allons aborder dans le chapitre suivant, I’introduction générale du logiciel
AAA2.5 Project et ces différentes fonctionnalités et précisément la librairie contenant
les modules suivants :

-Module de calcule de poids.
-Module aérodynamique.
-Module de performance.
-Module de geométrie.
-Module de dynamique.
-Module de charge.
Finalement nous avons fait une simulation numérique afin de calculer les

coefficients de stabilité longitudinale et transversale avec leurs sensibilités.
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CHAP 111 SIMULATION NUMERIQUE DE LA STABILITE
LONGITUDINALE ET TRANSVERSALE

11.1_INTRODUCTION :

Nous abordons dans ce chapitre le probléme de la stabilité du point de vue dynamique,
c¢’est-a-dire ’analyse du mouvement de I’avion soumis & des perturbations. Comme on I’a
souligné dans l’introduction générale, a I’aide du logiciel AAA 2.5 Project. Il s’agit
évidemment d’une approximation. Dans ces conditions, la dynamique du vol est simplement
une application particuliére de la dynamique des solides, dont la theorie générale a été
présentée en détail dans le chapitre Il par la nature aérodynamique des forces qui s’exercent
sur 1’avion.

I11.2_DESCRIPTION DU LOGICIEL ADVANCED AIRCRAFT ANALYSAIS AAA
2.5PROJECT :

C’est un outil de calcul pour concevoir et analysé une nouvelle configuration d’avion ou
méme celle qui est déja existante. Il est composé de douze modules indépendants suivant :

A. Module de calcul du poids :

Ce module permet la détermination des fractions du segment de carburant ainsi que les
estimations de la masse au décollage, masse a vide et le poids du carburant pour une
spécification de mission arbitraire. 1l est composé de :

Poids class | :

Le but de ce module est d'estimer le poids des éléments de I’avion et de déterminer si
le centre de gravité de I'avion. Ce module contient également le calcul des moments d'inertie
de I’avion.

Poids class 11 :

Le but de ce module est de présenter une méthode pour évaluer la pondération des
composantes de 1’avion.

e Centre de gravité des composants :

Cette option permet a l'utilisateur de calculer le centre de gravité d'avion en entrant les
composants de poids dans un tableau. Le Centre de gravité de laile, de I'empennage
horizontal, de I'empennage en V, des poutres de queue, des nacelles et des réservoirs de
carburant sont calculés.

B. Module aérodynamique :

e Portance :

Il peut étre utilisé pour estimer les caractéristiques de portance des surfaces portantes
d’un avion, les coefficients de portance maximale pour les surfaces et les ailes, I'empennage
horizontal et lI'empennage vertical sont calculés.
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e Trainéeclass| :
Il peut étre utilisé comme une premiére estimation de la trainée
e Trainéeclassll :

Permet de prédire la trainée des avions, pendant la phase de conception préliminaire,
elle peut étre calculé en subsonique, transsonique et au régime d'écoulement supersonique.

e Moment:

Il calcul la distribution des moments sur I’aile, I'empennage horizontal, vertical et la
queue en canard. Ainsi que I’effet sol.

e Centre aérodynamique :

Il est utilisé pour calculer et localisé le centre aérodynamique de 1’avion, ainsi que tous
ses composants.

e Effet de puissance :

Permet de calculé les effets aérodynamiques de I’hélice ou du moteur sur les
propriétés de ’avion.

e Effet desol:

Permet de prédire le changement de coefficient de portance de l'aile-fuselage, le
coefficient de moment de tangage et 1’angle horizontal rabattant I’empennage a cause de la
proximité de l'avion au sol.

e Le rapport de la pression dynamique :

Permet de prédire le rapport de pression comme une variation de l'angle d'attaque sur
I'empennage horizontal, ’empennage en V et I’empennage vertical.

C. Module performance :

1. Dimensionnement des performances :

Permet une estimation rapide des parametres de conception de 1’avion qui ont un
impact majeur sur ses performances. Ils sont nécessaires pour répondre aux objectifs de la
mission.

2. Analyse des performances :

Dans ce module la longueur du champ de décrochage, de montée, de la portée, de
I'endurance, de la descente et les caractéristiques de manceuvre d'un avion peut étre évaluée.
Les diagrammes de charge utile de poids peuvent étre générés. Ce module utilise des
méthodes plus sophistiquées que le rendement des modules de dimensionnement.
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D. Module géométrie :

Dans ce module la géométrie de la forme en plan est une surface droite qui peut étre
déterminée. Tous les paramétres de la géométrie estimée (comme la superficie et la corde
géométrique) peuvent étre affichées comme des dessins 2D. Ce module peut étre utilisé pour
les ailes, empennages canards, empennages horizontaux, verticaux et queues de fuselages.

E. Module propulsion :

Dans ce module, la puissance installée et la poussée des avions peut étre calculée.

F. Module stabilité et controéle :

1. Dérives de stabilité et controle :

Il permet de calculer la stabilité et le contrdle d'un avion rigide dans une condition de
vol donnée (par exemple, pour un poids, l'altitude donnee, la vitesse et I’emplacement du
centre de gravité). Le module se compose des dérivés de la stabilité longitudinale, latérale-
directionnelle. Les dérivés peuvent étre calculés pour I’empennage arriére, canard et trois
configurations de surface.

2. Dérives des moments charniéres :

Il est utilisé pour déterminer les dérivés des coefficients de moment charnieres de
portance, du gouvernail, de I’aileron. Les surfaces de contréle peuvent étre partiellement
protegées.

G. Module dynamique :

1. Dynamique :

Permet d’aider [l'utilisateur a analyser les caractéristiques dynamiques en boucle
ouverte d’un avion en état de vol donné. Les qualités de vol sont vérifiees par rapport aux
exigences civiles et militaires. L'effet de couplage de roulis-tangage lacet sur l'analyse
dynamique est également déterminé. La sensibilité de la stabilité et des diverses dérivés de
contréle sur les qualités de vol sont également établies.

2. Controle :

Il permet d'aider l'utilisateur a analyser des systemes simples et en doubles boucle
fermée pour le contrble de l'avion. Si les caractéristiques dynamiques en boucle ouverte de
I'avion sont connues, les analyses des racines peuvent étre effectuées dans le plan S. Le sous-
module d'analyse de contr6le peut également étre utilisé pour analyser la fonction de transfert
en boucle ouverte du systeme dans le domaine fréquentiel (diagramme de Bode).
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H. Module de charges :

1. Diagramme V-n :

Dans ce sous module le diagramme vitesse en fonction de la charge peut étre construit
pour le type suivant d’avion ayant les certifications suivantes :
FAR 23, FAR 25 et MIL-A-8861 (ASG).

2. Charges structurelles :

Des charges totales internes pour chaque composante structurelle peuvent étre
calculées avec divers combinaisons désirées.

I.  Module de structure :

1. Dimensionnement class | :
Permet d'estimer la taille et le poids des composants structurels.
2. Matériaux :

Les proprietés des matériaux qui ne sont pas répertories dans le tableau des matériaux
disponibles peuvent étre ajoutées avec leurs caractéristiques definies.

J.  Module d’analyse des coUts :

La fabrication, ’analyse des codts d'exploitation directs et indirects et les codts du
cycle de vie peuvent étre faite pour les avions militaires ainsi que pour les avions civils.
Estimations rapides des prix d'avion et le moteur peuvent étre faites.

» Module de ’atmosphére standard :

Permet de calculer les propriétés de I'atmosphére standard a une altitude donnée.

» Module de condition de vol :

Permet de définir chaque condition de vol et I’inclure dans I'analyse.

Capacités de stabilité et de contrdle du programme AAA 2.5 Project:

Une partie importante des efforts de conception et d'analyse est passé en assurant que
les caractéristiques de stabilité et de contrdle d'un avion sont acceptables du point de vue
qualités de vol alors que l'avion peut étre certifié conformément aux civils et/ou les
reglements de navigabilité militaire. En plus d'une grande variété de capacités de conception
préliminaire, le programme AAA 2.5 Project permet au concepteur de déterminer la stabilité
et les propriétés suivantes de controle:

- Calcul de la stabilité, le contrdle et dérivés des moments charniéres.
- Calcul des caractéristiques de I'avion en équilibre.
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- Les deformations des surfaces de controle.

- Direction latéral, calcul impératif des :

* Des forces nécessaires dans I’aileron en vigueur, roues et palonnier.
* Aileron et la gouverne de direction requise.

- Calcul de moments d'inertie.

- Le calcul des fonctions de transfert en boucle ouverte et la fréquence
correspondante, le facteur d’amortissement et les caractéristiques constantes de
temps.

- Déterminer le niveau de qualité¢ de vol selon la norme MIL-F-8785C et en
montrant graphiquement ou l'avion est relative aux exigences minimales.

- Le tracage des études de sensibilité qui montrent comment les différents
paramétres de stabilité dynamique varient en fonction de tout autre dérivée de la
stabilité ou de moment d'inertie.

- Tracé en boucle fermée des lieux des racines et les diagrammes de Bode. Le
programme permet a l'utilisateur d'étudier ces caractéristiques en boucle fermée.

- Tous les coefficients de stabilité et de controle et dérivées sont basées sur la
géométrie de l'aile comme référence.

PARTIE CALCUL :
En a utilise pour valider notre travail le logiciel AAA 2.5 Project.
Les etapes de calcule par ce logiciel sont les suivantes :

I11.3_ LES ETAPES DE NOTRE CALCULE PAR LE LOGICIEL AAA 2S5
Project :

1- Définition de la geométrie :
Dans cette étape on définit les constituants de la géométrie on choisit le module
géométrique et les parametres a introduire dans le logiciel AAA 2.5 Project.

Advances Alrcraft Asatysts 2.5 - Project!.asa - § Bght Condition 1 L=
e IR Wedow e

\
AT wege P pravew—" R Eearce P Geomery #X, Proouen 3% Sub 4 Cotd AL Dy s Lo T Soucant Cot

| Wi [ Horzeatal ail [ Vertical Tal | Canard | V-Tall ]

Al _AE NP -~
Lrkgadi) Ergme | Costck | Gew
e ) Corlgumon | Conte st | 5ot

Zompany Name Advanced Mrcralt Asalysis 2.5 Project oaning 106 AM

£ ¢ '..1\' ol

| ke FigheCond | Notet ‘c.x.'.w Pt | Mmoghew Mo [

FIG. 111. 1. Icone de la géométrie du logiciel AAA 2.5 Project.
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Advanced Aircrall Asabysis 2.5 - Project!.ass - Flight Condition 1
Fle £2 Wik WO

AT wee S sootremes | B Potece X Posn 3 Su L 0ot AL Dy <O Lsak T e Ceat
| Wing | Hodzemsitan | Vertical Tall | Canaed | ¥-Tail ]
Fuselage | Lasdisg Gear | eraPack | Scale |
Wing Type Selectica
[ 7 SwaightTapered = | Craaked Wing | Fuel Valeme | Aderos | Chord Lengh ]
Select Input Parameters Combination

0, C,. Cp Ay | RS A | AR.S5.Cr Aca | MRS M As ]

| .
~ | ® & 2| e Kl als & - L
el S | FipOnd] Now |CopWiF] Pev [Amcches) B | 4
i) Cortgaston|Cottcser g
Company Name Advanced Mecralt Jaalysis 2.5 Preject N 107 A

FIG. I11. 2. Icone suite de la géométrie commande de I’aile du logiciel AAA 2.5 Project.
Pour obtenir la géométrie de I’aile on introduit nos données et on calcule les résultats.

Tableau I11.1. Donner d’entrer des valeurs de ’aile.

 Advanced Aircraft Analysis 2.5 - Project!.aaa - Flight Condition 1
Fle Edt Window Hep

“% Perfomence HA_, Gieomely «, Propulion /?‘ St & Contol /_\/t‘; Dyamics 000 Lo

7 Loads ‘ m Stuchues

deghl ‘ @Aemdynamics

" Straight Tapered Wing Geometry: Flight Condition 1

*LPlal ‘ ‘Lﬁtlear | =EﬂExwt );/ Theay ﬁtlose
Input Parameters
1 gl 2 4
S T T T T R TR S TR
A\ 3 4 A

Tableau. 111.2. Résultats de Paile.

Qutput Parameters
1 1 ! f
3, I 0% (T T %"Lﬁw By ey
A A A A
p p ! f
R, s b W 0 dw, 2 on %ATEW TR
\ b b b

Si on veut dessiner la géometrie en clique sur plot on obtient la figure suivant
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<, Wing Planform: Flight Condition 1

SPResaot | A Ea

%, =012m
e mgc,,,
c, =035m S L
Y T
C = 026m | — o
g =013m
Vrnge_ = 0.49°m w
b, 2=116m

s 8 = b3 o 5 5 e 2 s iR

lonfiguratio]  Engine | Controls Gear | Stuctuie Flight Cond.|  Notes | CopyWMF|  Print | Atmosphere|  Help Exit
iguratic ication fSetu

Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 0114 1:09 AM

FIG. I1l. 3. Schéma de I’ail en 2D.
Et pour calculer les autres constituants de notre UAV on passe par les étapes précédentes.
Partie aérodynamique :

Pour le calcul aérodynamique on clique sur I’icone aérodynamique, on obtient la fenétre
suivante :

~ e S - A0l R | & - " 8
Cudpuing Saghe ] Cobels | Siw | Shuis P Cond | Num | CopyWh | ot | hmoghers| et (=
\lde )\ Condppaation | C e st j S
Comparmy Name Advanced Mrceaht Analysis 2.5 Project e 129 AM

FIG. I11. 4. Icone suite de I’aérodynamique.

On prend la portance comme exemple : on clique sur (lift) un tableau de configuration est
obtenue, nous permettre ainsi d’introduire les données pour le calcul des coefficients de la
portance de chaque éléments de notre drone.
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FIG. I11. 5. Icone suite de configuration de portance de I’aile du logiciel AAA 2.5
Project.

On cliquant sur (C,,,,& a,,,) le tableau ci-dessus voire (Tableau I11.3) est apparue dont on

injecte les valeurs nécessaires tel que les résultats sont afficher dans le tableau voire (Tableau
111.4).

Tableau 111.3. Les valeurs d’entrée de la portance de I’aile a alpha =0.

< Wing Lift Coefficient at Alpha = 0 deg: Flight Condition 1

ﬁ Clear Dt | T@Exuon *# Theay B oese
Input Parameters =
? 2 2 2 2
Altitude 1500 m " 0,36 Cme' 4,9152 - 0.0 deg Mo 96,0 %
A Q| A A A
? 2 2 2 2
T 0.0 degC [Pom, 11.2 deg o 6.0161 i %, 0.0 deg  deley 20,0 %
A\ Al A A\ Y
2 2 2 2 2
U, 100,00 o CLWa o 4,9134 B 60161 rad! k., 20,0 % & 15,0 deg
Al A Al N 2
? 2 2 2
Sy 0.55 = i CCTEZ R = En deg (e} 20,0 %
A\ Y A A\
2 2 2 2
ARy 9,69 CLaW e |29152 P L 3.8 deg I 15,0 % |
Al Al Al A
; TR _
Tableau. 111. 4. Les résultats de la portance de I’aile a alpha =0.
Output Parameters
] 2] 7] 7 2]
Wy 0,083 .\%M 0.4 g%w' -7.6 deg g quclgan 0,3259 g L"wv 0,6652 g
2] 2| 2| 2
", 0.0 dog ™ e 3.8 R 0,329 =4, 0,651 =
Y Al A by
[ ? 2 2 2 |
a0 [6.0161 g 7.6 deg gACLmo . 0,3292 chOWf o [03280 =
Y Al Al Y

Stabilité statique :

Pour les prochaines étapes c’est le calcul des dérivées de stabilité adimensionnel de la figure
suivante qui contienne les données a introduire dans le logiciel AAA 2.5 Project.

On clique sur I’ic6ne (stab & contol) on aura la figure suivant :
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FIG. I11. 6. Icone suite de long & stabilité du logiciel AAA 2.5 Project.

Puis on clique sur 1’icone (derivates) et apres long & stability et I’icone steady state en fin en
clique sur C,, on obtient :

~ \ v = e 2 e 7
‘ocfigavicd Urgre. | Coreck | Oew | Smunse | Pt Cond | Netes | CoppWME| Pt | Advoschew.  Heb [
OEE S ey
Zermpany Manc Advmsced Aircran salysis 7.5 Project van e 12400

SO o A N e cov

FIG. I11. 7. Icone des coefficients d’états constants.
Pour avoir (le tableau 111.5) on clique sur I’icone CLL1.

Tableau. I11.5. Valeur d’entrée des coefficients d’états constants.

Input Parameters

? 2 2 2

Altitude 1500 m oy Tt 1.0 N Sy 0,55 I SHP 100 KW
Q) Q) A )
2 2 2 2

AT 0,0 deg C n 1,00 g i 1.0 deg  Horop 0,700

2| A 2| A\
? o 24c ?
km <t = ahitl e
Uy 100,00 o . o -110,37 deg %‘t"r 0,0 deg . LNprop 0,0000 g

Puis les résultats de calcul sont visualisés sur le tableau qui dans le (Tableau I11.6).
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Tableau I11.6. Tableau de résultats des coefficients d’états constants.

Output Parameters

My 0,083 : Tt 2520 N “_é% 35725 é
A Q| A
o 408,22 X éAC‘-T 3,5770 é
m a prop a
Stabilité dynamique :

Dans cette étape on calcule les paramétres de la stabilité dynamique.

Au début on clique sur I’icone (dynamique).

~ 7 x| = = Aol r® ]|k
Artgass lrgee Corem Gee e Pl Cond | Mosen | Cooy Wi | _Amoutess]  theb | -
D e Y e Ty ey

lemaary Name Advanced Mrceaft Anabvsin 2.5 Praleat #HAind LE2F ]

FIG. I11. 8. Icone de dynamique.

Lorsqu’on clique sur I’icone (dynamics) on obtient plusieurs icones, on clique sur (longitudinal) par
exemple puis on clique sur (transfer function).

_ Dynamica

| (Omemics | Conve |
Lipen Lasp (ymamics

| Clegmdm | lientDiea. | RellCowleg |
Leaghusing Jamdyyia

[’vmmm_rm | Avegouies | seeamay |

Type of Longitedisal Control Surtace
s Conaed T v ] Nome
i vt Canardvatis Rud@ervatal [
“| o L|2|a| Aln|pl@| - F‘
g Dgne | Comibe | Gow | Pwanas | Aghifond| Nom | CpWhF| Pri | Aimoshes  Heb ]
T T T, —

FIG. 111.9. Icone suite de dynamique.
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Le (Tableau I11.7) est apparue en cliquons sur (stabilazer).

Tableau 111.7. Valeur d’entré pour le calcul de fonction de transfert longitudinal.

B calculste (B oeanu | Rt | 7 Theoy | i ciose ’
Input Parameters
Altitude 1500 m _j% -0,2150 :%% -3,5725 :%%1 11,1752 g
AT 0,0 deg C 4 Cn, 0,0015 é S 0,0063 é CTXU 33,5071 é
4| KN 4 N
Uy 100,00 o icma 26,9888 4" :%CLa 5,1755 Tt %CLih 0,3561 rad! %
Weurrent 1.0 N icmd 197,216 4" %C% 50,8590 4" :%CDih 0,0012 e %
Sw 055 m’ f m, 13,6661 " % B -0,5621 rad”! % C"‘ih 11,3821 rad! %
® 0,0 deg i°m71 4,2893 é% 15,4433 é
QA QA LN
Tableau. 111. 8. Résultat de calcul de fonction de transfert longitudinal.
Output Parameters
? ? ? ? ?
= . r : A il ATC =z
M, 0,083 L % 4l e 2 gh o ew T Ghe, B s &
y N y N 3
. 2 o2 ) 2 2
b w2 4L 56 EUS TR 0900 o, w5 4
N 3 y A A
. B 7 1 7 B
WS T TR [ e 1 A%, wise 2 &b T
N q 4 4 4
K 2 2 2 nd
X T |5 TR [ T © 0,061 44 s
y y N y y
? 2 fl B fl
i w0 W I L T S TR 100859429 2
y S A y y y
0 4 2 2 2
b T %Mru 15119 mls Ay 0420 b, pas s 4
'\ A '\ I\

On fait rentrer nos données selon les composants de notre drone.

I11.4_CREATION DE LA GEOMETRIE DU DRONE AVEC LE LOGICIEL :

C’est a partir d’un dessin bien détaillé qu’on essayera de le reproduire avec les modifications
recommandées pour rapprocher le plus possible des dimensions réels avec une échelle réduit,
pour cela on doit veiller a garder les mémes caractéristiques géométriques avec lesquelles le
model a été congus tel la longueur de fuselage, I’envergure, emplacement des empennages
ainsi de suite, ce qu’il permet de créer une vue virtuelle d'un projet servant de maquette a
usage de tests et de simulations avant de procéder a I'étape de production en grandeur nature.
Cette technique est particulierement intéressante, compte tenu de I'enjeu économique et

financier de certains projets.
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Tout d’abord et aprés ’enregistrement des dimensions nécessaires on démarre la conception
sur I’icone piece, on trace de dessus le cadre globale qui nous permet de positionner les
déférentes parties du drone ainsi que de préciser la cotation ou on va détailler toute la

structure par la suite donc ¢’est I’édition de la premiére esquisse.
= Creéation géométrique de fuselage :

Pour la conception exacte et précise du fuselage nous ’avons construit a partir d’un rectangle
avec les dimensions appropriées de fuselage ensuite on faits des extrusions pour lesquelles on
peut obtenir la forme exacte de ce drone avec la fonction de I’enlévement de la matiére,
d’extrusion et du congé. On passe apres cette étape a une autre fonction dans le méme but de
donner la forme optimale a notre fuselage, c’est ’enlévement de la matiere pour définir les
surfaces principales et en annulant les parties supplémentaires. L’axe longitudinale de I’avion
est un axe de symétrie pour le fuselage donc c’est un parametre a prendre en considération
pendant la conception parce que le solidworks contient une fonction tres importante qui peut
nous faciliter la tache c’est bien la fonction de symétrie, elle nous permet de se contenter de
concevoir la moitié de fuselage puis on fait appelle a cette derniére pour compléter la
conception comme indiquée dans la figure. On continue toujours afin d’atteindre la meilleure
forme possible avec ’enlévement de la maticre sur les parties inferieures et latérales puis on
fait des congés sur la partie frontale du nez pour enfin terminer avec la conception de cet
élement tres important de la structure qui supporte tous les autres constituants qui n’est autre

que le fuselage.
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FIG. 111.10. Géométrie de fuselage Crée.
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= Création géométrique de I’aile :

Il est suffisant de construire une seule aile sur solidworks puis passer a I’autre par la fonction
de symétrie comme on a vu précédemment mais pour construire cette aile on doit d’abord
spécifier puis tracer le profil d’aile qui est dans notre cas a laide d’un logiciel comme le
DESIGN FOIL ou bien le XFLR5 . Une fois le profil est généré, on I’exporte vers solidworks,
La premiere étape consiste a dessiner une demi-aile, pour cela on a besoin de deux profils de
cordes différentes, I'un correspond a I’extrémité et ’autre a I’emplanture, par la suite on va
lier les deux profils en utilisant la commande base/bossage extrudé.Pour finaliser avec les
ailes on fait ’assemblage de ces dernieres avec le fuselage qu’on a déja construit au début en

utilisant bien sur la fonction assemblage .
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FIG. I1l. 11. Géométrie de I’ aile Crée.
= Creation géometrique des stabilisateurs :

Notre drone posséde deux stabilisateurs un vertical et I’autre horizontal et pour les concevoir
sur ce méme logiciel on procéde comme précédemment concernant les ailes, sauf que cette
fois-ci on a un autre profil qui est le profil de symétrie, il est plus stable et qui convient

parfaitement aux réles des ces éléments préalablement cités.
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FIG. I11. 12. Géométrie du fuselage stabilisateurs Crée.

» L’assemblage complet du drone :

FIG. I1l. 13. Géométrie de ’avion Crée.
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CHAP IV INTERPRETATIONS DES RESULTATS

IV.1 RESULTAT DU CALCUL DE LA GEOMETRIE:

Nous commencgons par examiner les paramétres géométriques décrivant une surface de
levage, comme une aile ou I’empennage horizontal. La projection de la géométrie de l'aile sur
le plan xy est appelé l'aile plan forme, une forme en plan de I'aile typique est esquissée dans la
figure. IV.1. Comme le montre le croquis, le maximum étendue latérale de la forme en plan
est appelé I'envergure b, et la forme en plan de la zone S est appelée surface de l'aile.

Tableau .I1V.1. Les résultats de l'aile.

Output Parameters

2 2 2 2
55 0.55 2 Ay 0.36 Yimge,, 0,49 m e, 13,9 deg

Q) a aQ aQ

2 2 2 2
4R, 9,69 &y 0,26 m e, 012 m b, 2,9 deg

2 a aQ aQ
< Wing Planform: Flight Condition 1 EEX

P readon | A Eat | Ly ot [ cose

¢ =03m TR
w

g =013m
w

by/2=1,16m

FIG .1V.1. La géométrie de I'aile proposée pour la simulation a I’aide du logiciel avec
des corrections faites.

La surface de l'aile peut étre calculée si la distribution de I'envergure de la section corde locale
c (y) est connue Utilisation ou la derniére forme suppose symétrie bilatérale pour l'aile (le cas
habituel). Bien que la durée caractérise I'étendue latérale des forces aérodynamiques agissant
sur les ailes, le moyen aérodynamique corde C caractérise I'étendue axiale de ces forces. La
corde aérodynamique moyenne est habituellement approchée (pour une bonne précision) par
la corde moyenne géométrique

Tableau .1V.2. Les résultats de fuselage.

2 = 21 S 2

L 1.29 B ‘a'g. a2 m ‘-".' 2.9 - ]

X Y|

S — 3 2. 2

X 0.26 ™ ['a 0.79 m %, .03 o2 |

Y b\ A

Output Parameters

E Ee— 2l = 2. e 2. 2
B 084 ol <v, 0.28 e <, .28 o = e, 0.78 2, <
Y b\ 3
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< Fuselage Geometry: Flight Condition 1

SPreator | A st

B ot |

/,: 02%6m /’7
-

y=021m 1,=079m

L=129m

FIG .1V.2. La géométrie de fuselage proposée pour la simulation a I’aide du logiciel avec
des corrections faites.

Les caractéristiques de fuselage (hauteur, longueur, position des ailes par rapport au fuselage,
déférent section) sont nécessaires aux calculs des charges sur 1' avion. Les valeurs de ces
caracteristiques sont présentees au (Tableau .1V.2).

Tableau .1V.3 Les résultats de I'empennage horizontal.

et FawraseceTs
— - 2 — 2 [ — 21 —
[ s - S, 13 = = T = oa, 15 2oy
X X X <
Outpat Pacemeters
2l 2} : 2],
= (T B RS 254 " 15 - - A 55 203
= o 3 -]
2 3 —=
=, .5 = "R T » - e 283 - -é e % e o1
<X - X <

5, =012m —EsEeEL

=007 m
qh

B2=035m

FIG .1V.3. La géométrie d'empennage horizontal proposée pour la simulation a ’aide du
logiciel avec des corrections faites.

Les caractéristiques de I'empennage (envergure, surface, longueur, lI'angle de fleche du bord
d'attaque et du bord de fuite) sont nécessaires aux calculs des charges sur 1" aile de 1" avion.
Ces caractéristiques sont utilisées pour le calcul de la pente de la courbe de portance de 1'

avion influencant le facteur de charge maximum en turbulence et la position du point neutre
de 1" avion.
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Tableau .1V.4. Les résultats de I'empennage vertical.

T ——

s 3 — 2l - N
s r ~ amn - At A7 " s &2 ey
X X X
Tutpet Pacameters
> * =
—_— —a — =4 — 2N —_—
S a2 - RN L5s , X " e L= =5
A X 5
n p— k]| R k ;| e
= 29 3 .0 - < a2 - = = as e
X X X
 Vertical Tail Planform: Flight Condition 1 FEX
¥ Readon ‘ A | 53 Evpor
xmgcv =002m
¢ =010m T - SENES
i t,=008m
c‘V =007 m
mgcv=u'11
b,=025m

FIG .1V.4. La géométrie d'empennage vertical proposée pour la simulation a ’aide du

logiciel avec des corrections faites.

Les caractéristiques de I'empennage (envergure, surface, longueur et hauteur de la queue par
rapport a l'aile, lI'angle de fleche du bord d'attaque et du bord de fuite) sont nécessaires aux
calculs des charges sur 1" aile de 1" avion. Ces caractéristiques sont utilisées pour le calcul de
la pente de la courbe de portance de 1' avion influengant le facteur de charge maximum en
turbulence et la position du point neutre de 1' avion.

IV.2_ RESULTAT DU CALCUL DE L’AERODYNAMIQUE :

a. Latrainée :

mput Faramewers

2 2| 2e 2
Woro 68,6 N d 0,4319 50 0,57 w2 Y, 0,0000

LY Y A Y

£l £l Il ]
AR, 9,20 a -2,6990 e 0,8000 L, 2,0000

2| | A Y

2| 2acy 2
c 1,2362 b 1,0000 fr 0,0000

2| Y o

Output Parameters

2 2 2 2 2

? 2] 2] 2 ?
S et 5,22 e Sf 0.01 m2 % L 0.0183 g Dnl:lean.M 0.0183 S 0P 0,0432 %
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. Airplane Drag Polar, Clean Configuration : Flight Condition 1

Y 2 T
H oo [ Preasor| A ex ‘ L. oot | 3 ew | Ko
20000 . ——— — - T =
=S — G
Lift Coefficient ></‘ == cf/c
,/ T~ — — — D
G 15000 U = 3 B
e R I Gy
> e 5=08m
1,0000 osi =05 m
—
05000 = ]
'/ ----------------------------------
00000 b e R e e i e e
0,0000 0,0500 0,1000 0 0,2000
Drag Coefficient, Cp,
1 1 1 L : ]
0p 50 100 150 200
G/Co
1 . 1 . 1 . 1 L 1 ‘ L i ]
0p 500 1000 1500 2000 2500 3000
a2
Gl

FIG. 1V.5 : Trainée propre de I’avion configuration de polaire. Y= f(x).

Pour la surface de aile proposée est de ’ordre $S=0.56 m? tous les polaire sont croissantes tel
que :

-La polaire C,_ en fonction de Cp, varie dans les limites suivantes : selon 1’axe x entre 0.001-
0.17 Drag/Coeff, selon I’axe y entre 0.00.-2.000 Lift/Coeff.

-La polaire C,_en fonction de C_ /Cp varie dans les limites suivantes : selon I’axe x entre
0.00-0.2 C_ /Cp, selon I’axe y entre 0.00-0.20 Lift/Coeff.

-La polaire C, en fonction de C,® /Cp* varie dans les limites suivantes : selon I’axe x entre
0.00-0.2 C /Cp, selon I’axe y entre 0.00-0.20 Lift/Coeff.

=5 Airplane Drag Polar, Flight Condition 1: Flight Condition 1

H oo ‘ b Resdon ‘ A e | L
20000 ————— e — — T
Lift Coefficient ! LB l_,_/«-’"* =
e R i
CL 1Iww F / ~ ~ al CL3IC 2
— S X
— = .
10000 [ T e A 5=08m
= e
_/' ________________________________ .
S0 ,// ------------------------------- P e i
_____ S ememie e
00000 ey (T e e 1 |
00000 0500 0,1000 500 02000
Drag Coefficient, C
1 | | : |
00 50 100 150 200
C/Cy
L = L . L L 1 1 1 ' 1 i ]
00 500 1000 1500 2000 2500 1mp
g2
¢’y

FIG. IV.6. Polaire trainée d’avion.

-La polaire elle est croissante dans la surface de 1’aile proposée est de I’ordre S=0.56 m2 et
elle varie dans les limites suivantes : selon I’axe x entre 0.015-0.18 Drag/Coeff, selon I’axe y
entre 0.00-2.000 Lift/Coeff.
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s Airplane Drag Polar, Take-off Gear Down Condition: Flight Condition 1

oo | Rcalel| A e | L, v | L3 eon ||
e .
Lift Coefficient P kY e .
\ : ——— G/
G 18000 - \/ 7] a3
- R i G 1%
10000 [ — ey 4 S=085m
s -
050 [ st e e =
SR e /~ e
L
00000 & e R I L

0
Drag Coefficient, Co

" L " I L
00 50 100 150 20

c/ey
L i 1 . L L 1 1 L L " J
0o 50,0 1000 1500 M0 2500 00
3.2
G,

FIG. IV.7. Polaire état de la trainée de I’avion au décollage.

-La polaire elle est croissante dans la surface de 1’aile proposée est de 1’ordre S=0.56 m2 et
elle varie dans les limites suivantes : selon I’axe x entre 0.035-0.20 Drag/Coeff, selon I’axe y
entre 0.00-2.000 Lift/Coeff.

3 Airplane Drag Polar, Landing Gear Down Condition: Flight Condition 1
-4 i 4
H# oo | ¥ nmon‘ A e ’ L, Defou ‘ 3 Expat

20000

b
Lift Coefficient
r 1 R iy
G 15000 7 3lea
e R I et Goy
10000 - 5=05m
05000 2
0,0000 J
L 500 0,2000
Drag Coefficient, Cy
L 1 1 1 |
00 50 100 50 200
G /Cy
| f | . 1 \ 1 . | . | f J
00 500 1000 1500 2000 200 3000
ol

FIG. IV.8. Polaire état de la trainée de I’avion a I’atterrissage.

-La polaire elle est croissante dans la surface de 1’aile proposée est de ’ordre S=0.56 m?et
elle varie dans les limites suivantes : selon I’axe x entre 0.02-0.18 Drag/Coeff, selon I’axe y
entre 0.00.-2.000 Lift/Coeff.

Input Parameters

2 2 2 2
. =4 “aC, -G, =
Wro 68,6 N g a -2,6990 ol clean 0,8000 - D°clean 0,0000 < L"Mmax 2,0000 o
7 | ?[yc 2|
AR, 9,20 b 1.0000 e 0,8000 D°L o 0,0150
A a al - Q
c 1,2362 S 0,57 i e 0,8402 gACDO 0,0100
a a A aQ
2 2l 2o 2
d 0,4319 . ero 0,8000 . D"To_dwn 0,0300 - Lp'mmin 0,0000 .
Output Parameters
¢ _'.'JC e 2 2
D, D, g0 Cp, =
o e 0,0371 % 0 e 0,0183 % T 0,0221 g 0,0171 g
2 ? 2 ?
By =5 =B, =
P16 down 0,0410 _g P jean 0,0432 T-63 PL_down 0,0410 _ﬁ Epp 0,0410 -ﬁ
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Lift Coefficient

&

2 L Take-off Gear Down
Clean
Landing Gear Down

L 1 Current FC

15000 [ - S=055m’

10000 =

05000 =

0,0000 . L L .

0,0000 0,0500 0,1000 0,1500 02000 0,2500

Drag Coefiicient, Cpy

FIG. IV.9. Polaire trainée de I’avion.

Pour la surface de aile proposée est de I’ordre S=0.56 m” tous les polaires sont croissantes

tel que

-La polaire C,_ en fonction de Cp varie d’une maniere exponentielle pour les quatre cas avec
un petit décalage entre eux selon I’axe y.

Tableau IV.5. Trainée propre de I’avion.

Output Parameters

7
1,95 e ér

2 2 2 2
0,00 2 écﬂo‘mﬂ 0,0071 éc%dmm 0,0071 éﬁop o 0,0410 3

Tableau IV.6. Etat de la trainée de vol en vigueur.

Output Parameters

?
1,95 m2 51

7 2 ? 2
0,00 m2 %C%mn 0,0071 %Cou 0,0171 %Bop 0,0410 %
A A £ EN

Tableau I1V.7. La trainée.

Output Parameters

2 7] 2 2]

% =% Cp ¢
ro_down 0:0341 s I T 0.0071 = OL_down 0.0221 50 0.0171 o<
¥ 5 i S = S
B, g 2 2 2
Pro_down  |0-0410 0 ean 0,0410 O, o 0,0410 <Bye 0.0410 =
x S a Y

Tableau V1.8. La trainée de I’avion en atterrissage.

Output Parameters

wet

?
1,95 e %r
4\

Il
o(')

Pgoun 0010

£ Bl
&0
PN

2
0,00 . ﬁc%w 0,0071 0 0,0221
a n _down

Tableau VI1.9. La trainée de ’avion au décollage.

Output Parameters

7
1,95 e %r
a

2 2 ? 2
0.00 2 é%"mn 0,0071 ﬁco%vdm 0,0371 ﬂ%vmwm 0,0410 ﬁ
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Class Il :

Tableau V1.10. Prédiction de coefficient de trainée Engins fixes.

Input Parameters

B 2
c
L, [-0.3426 = 0.57 m2
XN

Output Parameter

C
Dt [0.2400

3

Tableau VI.11. Prédiction de coefficient de trainée Flape.

Attitude 1500 m " lsw 0.57 N 20,0 % NS 6.0161 o I L3 96.0 % ]
a a a a a
? 2] 2| 2 2
AT 0.0 degC  |ARy, 9,20 ey 20,0 % i 3.8 deg 5 15,0 deg
by Al A Y )
2 2 2| ? 2
U, 100,00 o £ 0.35 ., 0.0 deg  F%, 3.8 deg Gt 20,0 %
a a N a a
2 2| 2 2
Ol omporr 16074 Ghen,, 15,0 deg o 6,0161 ! i 15,0 %
by hy A hy
Output Parameters
? 2 7 2
M, 0,083 : @m0 [6OI61 g0 g P 0,322 % CDaﬂap 0.0117 %
2 2 2 2|
P -3.8 deg % CLWaclean 4,9134 i g AC'-WM 0,3292 § D 0,0131 g
2 2 2
o — ==C. =S alia e —
- A ] A
Tableau V1.12 : Parametres d'entrée.
Output Parameters
Il 2l 7]
‘o, 4)94508056 , 0,0842 , [0.0013
N\ hnd nd
? 2 ?
Be 2 Be 2 B —
D, 0,0946 o, [-0.0003 o, -0,0001
L L X

# o "/1' nmun‘ A | L Delaut

Lé Export

. 80,0000 T T T T v T v T Angle of Attack
Drag Coefficient M = 0,0830

¢, T - 7 S=055m

600000 -
000 F ——  —8m A
000 i
200000 i
20000 4

100000 -

0,0000 . 1 . ! . L . L
-2000 -1000 0,00 10,00 2000 3000
Angle of Attack, e deg

FIG. IV.10. Polaire 1 trainée subsonique.
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-La polaire Cp en fonction de I’angle d’attaque o, pour le Mach=0.8 est une droite avec une
ponte positif de ’ordre de 0.05.

. Subsonic Class Il Drag Polar: Flight Condition 1 [@EE
H om | ¥ Resdoi ‘ A et L3 Export | B ciose |

e T T T T T T T Trendiine

Lift Coeflicient Drag Polar
o — — — Trendiine
100000 | , ] M =00830
> o~ S=085m>
7500 | 7 3
/
(7
/
50000 /i .
{
2500 | / ]
0,0000 1 1 1 {k 'l 1 L
00000 10,0000 20,0000 30,0000 40,0000 50,0000 60,0000 £0,0000

70,0000
Drag Coefficient, Cp,

FIG. IV.11. Polaire de la trainée en subsonique.

-La polaire C. en fonction de Cp pour le Mach=0.8 varie dans les limites suivantes : selon
I’axe x entre 5.00-7.00 Drag/Coeff, selon I’axe y entre 0.00.-10.00 Lift/Coeff.

Tableau VI1.13. Prédiction de coefficient de trainée de fuselage subsonique.

mpucs aramvirs

? 2 Jid 2 2
Altitude 1500 m e 0,0416 e, 0,70 2 <%, 0,20 2 EWinstal 5,00 %
N N N N LN
2 2 = 2
AT 0,0 degC |, 33,1470 B R (B 1,29 m 0Ly 44,9 %
4| N N N
El E EIR gl
U, 100,00 - o 0,57 2 e 0,04 T e 0,04 w2
4| 4| N kN
2 2 2 2
e -0,3426 5%, 0,00 2 Kiar 025298 1%, D'maxw 0,19 m
N 4| A A
Output Parameters
? 2 2
M, 0,083 ] CDO' 0,017 g CDL' 0,0737 =
2 A 2
T .. a2z . .
Tableau VI1.14. Prédiction de coefficient de trainée de I'empennage horizontal
Subsonique.
2 2 2 2 2
AT 0.0 degC  |ARy 7.05 i, 0.32 m Ksand 025298  1g%p, |y, 6.0161 o
A A by hy by
? 2 2 2 2
U 100,00 '% T 0,54 b 0,18 m GPON 1,580 % e, 0,62 =
N 4| A kN EN
2 il 2 2 2
o 9,1400 hon, 7.5 deg i 0,32 m L, 1.2 5, 0.0 deg <&
N A kN N EN
? 2 2 2 2
S 0.57 A e 5 ooy (), 20,0 % e/ 20,0 % 0, 0,0020
kN kN kN a ° LN
Output Parameters
? 2 2
M, 0,083 1 C'-hu 2,9444 ad! 4 CDUh 0,0030 =
N N N
? 2 2
s, @0 6,0161 rad! ’% Swet, 0.10 ] g cD._h 0,2764 %

Tableau VI.15. Prédiction de coefficient de trainée de I'empennage verticale

Subsonique.
Output Parameters

2 2 2]
M, 0,083 o, @0 6.0161 ! 5wt 0,07 - 0,0340 =
2 2 al * 2

I Eil 2|

e 8.66 = A 4,1877 PR 0,0019 =

al K\ X
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Tableau V1.16. Prédiction de coefficient de trainée de I’aile en subsonique.

Output Parameters

? ed 2
M, 0,083 S 4,9134 4 @, 0,0260 Pz
o clean rad =5 =

Y Y S\

? ? C ?

C o e et -
Iaw @M=0 6,0161 tad 1 <= wet, 1,02 m2 <= DLW 6.2603 =
LN LN L ¥

Tableau VI1.17. Prédiction totale de coefficient de trainée de I’avion.

B calcue ;r"b‘;twgl E@Exporl 27 Theory H oese
Input Parameters
, 0,0260 é%o 0,0019 é oo 0.0131 é ol 0.0000 :-?ecbm. xt 0.2540 é
i al N N a| ° N
2 2 2| 2 2
‘o, 6.2603 =% 0,0340 %, 0.2400 o 0,0020 =% 0.0025 =
i a " N 4| N N
5 2l 2 2| ¥l 2|
o, 0,0030 g%, 0,017 =L 0.0800 %, 0,0000 g, 4,8609 =
" al Q| A al e A
2 2| 2| 2
o, 0.2764 =% 0.0737 =0, 0.0001 =%, 0.0000 =
4 al | a A N
Output Parameter
%o, 0,0219 é
A
Tableau VI1.18. Prédiction totale de coefficient de trainée de I’avion.
Output Parameters
b 2 & A L .
; 0,0260 4, 0.0019 4, 00131 4%, 10,0000 0%, e 4
A A A\ \ 3
? ? ? ? ?
Ly TR 4 at kG .
CDLW 2603 L9 00340  C N 7T 0.  [w02 4% [ooes 4
\ A A A A
3 ? c ? o ? ? i, ?
Kl A 2 A A
h 0,0030 4", 0,017 G0y 000D f D 0,0000 f e 4,86093065 g
s 7], 1l 1], 1l ?
Kl K K e 2 )
L 0,2764 q° 0.0737 &h, 0,0001 g 10,0000 &h, 0,509 4
g b z A L
Tableau VI1.19. Moulinet et arrété prédiction de coefficient de trainée de I'hélice.
Output Parameters
2 N 2 2| 2
8 0,083 o w822 - g%, 0,0000 <%, 0,0000 =
A " A A N
La distribution de la trainée:
o Pt L;és_%&le;rdb;t‘ l T Evport | 27 Theow | M close |
Input Parameters
ey fewo—m S, T = 054 e, [T i o050 j
Q| | al " al " A
aT 0.0 desc  |Sw 0.07 w2 [Ren, 5 dea |y [6.0161 gt
A A A A
u T T Y e £ B wms o, o
A A a £N
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2,0000
Drag Coefficient

Ca m
15000 |

10000

05000

0,0000

oo

100

200

300

400

800 800

700

800 200 1000
Spanwise Station, n %

FIG. IV.12. La distribution de trainée de I’empennage horizontale

Pt

Input Parameters

T@Expmz I o Theuryl M cose I

Vertical Tail Drag Distribution: Flight Condition 1

H 6 l'/'? Read Of

A e

0,6000

Drag Coefficient
"'u 05000
04000
0,3000
02000

0,1000

0,0000

00

100 200

300

400

500 600

700

800 200

I 1000
Spanwise Station, 1 %

? 2| 2 2
Altitude 1500 m e 9,1400 <, 0,54 o 6.0161 i o 0,0080

A A A A A\

2| 2| 2 2|
a7 0.0 degC [Sn 0,07 o (Acs, 7.5 deg o, 6,0161 ad”

KN 2 Q) 2

2 2 2 2
U 100,00 t‘—':‘ AR, 7.05 s, 0,0 dey cﬂom 0,0080

A A A N

Cy =26077
v

S, =002 m
M, =0,083

FIG. IV.13. La distribution de trainée de I’empennage verticale.

| Pl  Clear Out || T Evport [ F Theoy | L cioce |
Input Parameters

2 o 2] 21 2T 2
Altitude 1500 m i 1.6074 = 0.35 o, 6.0161 e e 0.0080

Q| N EN N a

2 2 2l ?

21, 2] o 7

AT 0.0 deg C ol Sw 0.57 N cid,,, 15.0 deg 3 o 6.0161 radi o

2] 2| 2 ?
U, 100,00 i AR, 9,20 ., 0.0 deg %, " 0.0080

A A al " A
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ing Drag Distribution: Flight Condition 1

- . § 3
H oo |/'? ﬂeadl)ﬂ‘ A Lhe

I—a EXWI‘ ntbse

Le coefficient de trainée maximale peut étre trouvé en faisant varier le sens de |'envergure, cette

0,0900
Drag Coefficient

0,0800
Gy
00700
0,0600
0,0500
0,0400
0,0300
0,0200
0,0100

0,000

| L 1 L |

1 L 1 " L

0o 100 200

300

400 500

800

700 800

0
Spanwise Station, n %

1000

FIG. IV.14. La distribution de trainée de I'aile.

=-1,1901
w el poft

S, =055m
M, =0083

courbe de trainée nous montre la distribution de coefficient de trainée de I'aile en premier temps la

trainée maximale est de I'ordre de 0,07.ainssi que celle de I'empennage verticale est de I'ordre de 0,5

tel de I'empennage horizontale est de I'ordre de 1,7.

b. La portance :

Avion :

Tableau VI1.20. Coefficient de portance de I’avion.

B caulate ceavu | Tyewat | 2 theor | BLooe |
Input Parameters
Altitude 1500 m _?U1 100,00 t‘ﬂ ln 1,00 _?T deg :-:EAC'- 0,0000 é
a ' Q a a "™ Q
AT 0,0 deg C A'Ww,,em 58,8 N ;SW 0,57 ;ACLT 3,5770 é
A a a " Q
Output Parameters
M, T L mez X ZHa oz 2
" N N
Tableau VI1.21. Coefficient de portance de I'avion pour un angle d'incidence donné
(non découpé).
Input Parameters

o deg &L, 0,0416 =8 15,0 deg e/, 20,0 % E=

N a A N

2 2 2 2
G -3,1470 o) ECLih 03522 e ECL%O 0,0011 g S dey

N a A A

Output Parameter

?
G -0,3426 =

a8
NB : a et e sont des variables.
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Tableau V1.22. Coefficient de portance de I'avion en rabattant a alpha = 0.

2l 2] 2], 2]
S, 0,57 m2 L 4,9134 PR 2,9444 R 'S 1.2 deg &
3 3 3 g
2 2 2 2
o, 0 deg | CLqu o 4,9152 g 0,989 = CL%:ean 3,1470 ag! =
Ep ) 3 3
"o clean 3.8 deg ﬁ e 49152 - 3.8 deg  FCL, -3.1470 ad' g
A : A :
2 2 2 2
o . 4,9134 rad | %Sh 0,07 e iy 2,3 deg _-G_EAC‘-O -0,6231 <
o clean 4 l o Ceower =
Output Parameters
K Fln 7 3
"W, 1,6 dey 0, 1,6 L -0,0077 g 0,0096 =
A A A A
¢ ! e HS ?
L a% K L Pl K a
°w1 clean 0.3260 % °clean 51 deg S Wfo of 03282 % °c|ean 0,230 g
c 2 e L i
0,0 0,6552 oy 0,8 deg 4 o 0,3216 s 1S 0,0417 =
L L% LY L%
Tableau V1.23. Coefficient de portance de I'avion et I'angle d'attaque.
W et 58,8 N 4 oo 0,700 l‘(w" Ror,, . 030 % ljct,h 0,3522 et é
KN KN 2 N
n 1,00 g = Koss 25,0 % l‘(w’ sk, [0.60 % itih 15,0 deg .
‘?\ Factu‘v\tu Account for Engine Miscellaneous Losses, such as Installation, }
S, ,057— o e /de W Power Extraction ar:ﬂv ‘;[;,me Beltwean Overhaul (TBO) Losses ,W rad”! E
X Y Al ® A
Output Parameters
M, 0,083 lTsa 2520 N é finfiow 1,0000 é & -0,3426 é
kN KN N N
e 408,22 mﬂ E-?eTg,m,, 8.4113 %AC‘-TWD 3,5770 Eju deg %
2 2 ]
Pavai 53 o f CNmp s 00063 rad! f AC‘-NWF 0,0000 %
Tableau VI1.24. Coefficient de portance de la pente de I’avion.
Output Parameters
c 2 ? ?
g = . =G E =
Lo, 0,2602 adl & e -3,1442 S (o [5,1755 -
il d nd

Tableau VI1.25. Portance de I'avion par rapport a I'angle d'attaque.

Calculate E Clear Out T@] Export | 7 Theoy | . ciose |
Input Parameters
2] 2 2] 7
e 0,0416 =i 15,0 deg o 8,0 deg £ 1,5400
Al Y Al Y
2[; 2 2| 2
G, 31470 e 00011 e L 10.0 deg i 12,0 deg ﬂ
4| N N N
| F2 2] 2
o deg efe, 20,0 % B 1,565 Fohmax 30,0 deg
4| N 4| N
& 1 El 2| 2
L‘h 0,3522 rad! e deg =y 13.0 deg Number o 2
N N N N

Output Parameters

2
3.6020 %u' 8.7 deg
Q|

o, 0.8 deg -0.3426

£l
I_O
NS
I_O
£ b
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5 Airplane Lift Curve: Flight Condition 1

H o \"/‘1 ReadOH‘ A Ly Epot | | oose
20000 T T T T T i=224 deg
Lift Coefficient
6, =200 deg
CL
1
15000 | o ———— 2l
I/
Il /
1y
10000 - I e
[
o
e
05000 = B
o [ |
— L
ke — o o
— L
00000 Lty 0wy ) PR S [
000 250 500 750 10,00 1250 15,00
Angle of Attack, o deg

FIG. IV.15. Courbe de portance de I’avion.

Comme vous pouvez le voir sur la figure (1V.15), les résultats montrent une relation entre le
coefficient de portance et lI'angle d'attaque, il est possible de conclure que l'angle d'attaque
optimum se situe entre 9-10 degrés. La raison en est que, a ce Portée du rapport entre le
coefficient de portance et l'angle d'attaque est a son maximum. En conséquence, il est
raisonnable de supposer que, pour obtenir la portance maximale de NACA 4412, l'aile doit
étre positionnée a 9-10 degrés. En outre, nous pouvons observer que, apres le pic se produit
aux alentours de 10 degres, le coefficient de trainée commence a augmenter a un rythme
exponentiel, Ce taux d'accroissement exponentiel démontre que si l'angle d'attaque est
augmenté tout outre la trainée va dominer la portance et le décrochage se produit. Il existe
également une relation entre les coefficients de portance et de coefficient de trainée. Bien qu'il
ne soit pas aussi bien défini. Il est significativement plus glisser. Cette trainée supplémentaire
est supposee étre causée principalement par les imperfections de la construction de la voilure
et des imprécisions dans I'expérience.

Tableau VI1.26. Coefficients de portance coupée.

Output Parameters

i 1] 1 1] il
. e sy 41, (0,8609 G 11905 g, 0,3292 4 50 gy 4
Y \ A A h
E e f fl 1
Lype 190 &, oo 44, 08613 & 280y 4
A b h h
! 1 e f jl
e 11901 g%wwmm 1,1905 gy pam EAR 55334 §
Tableau VI1.27. Coefficients de portance non coupées.
Output Parameters
i 1 1 7 1 1
U 11901 44 s qty, s i) s w44, 5,633 <
R Rt A 3 4
? i Kl 2 i
o 0,8609 44, 10,8613 gia, 0,329 de, 65 ey 4%, 13,5725 P
R q R R 3
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L’empennage Horizontale :

Tableau V1.28. Calcul de la portance maximale de I'empennage horizontal.

Output Parameters

P 2 2
i 0,54 A A 0,933 g Lhmaxclean 1,270 _g
Tableau VI1.29. Gradient de rabattement horizontal.
Output Parameters
7] 7] 7] 7] Fl
b, 0,31 mo 4k 1,15 mo e 0,269 Gl (0,269 Gyl 23,6348 =
3 i A R R
Tableau V1.30. Coefficients de portance maximale du profil aérodynamique de
I’empennage horizontal.
Output Parameters
= 01749 i E’éq’“axm 1,336 %th 0,0952 ad® %cl"‘“m 1,336 %J

Tableau VI1.31. Angle de déflexion vers le bas de I'empennage horizontal.

Output Parameters

= 2 2
s, [1.2 deg =h,, [2.3 deg
S ol

Tableau VI1.32. Coefficient de hayons élévateurs, horizontal a zéro angle d'attaque de

I’empennage horizontal.

Output Parameters

—

M, 0,003 T, 0,0 e

Iy |-
oﬁ
j
=
AN
=
?’
=
I
]

2 01953 él
3

Tableau VI1.33. Coefficient de hayons élévateurs, horizontal pour angle d*attaque.

Output Parameters

6,5 deg

%h -27,45 deg h |-4,BB39

PN
£

}'I@_)E

LA
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Tableau V1.34. Pente de levée d’empennage horizontal.

Cacuzin o Pt n@ Eopoxt *¢ Theay B cose
Input Parameters
2 2 2 2 2
o 6.5 deg <o, 10,0 deg “hg 20,0 deg Ce/th 20,0 % “Homax 30,0 deg
N N Q) N Q)
¢ 2o 2 2 2 ?
Lhﬂ 2,9444 PR Ly o 14,0 deg th 1,2600 S deg %Number o 2
N N 4 N N
7/ 2 2 2
%n, 3,8 deg A 1,270 g% 0,0036 o 12,0 deg
a max clean a o a Q|
Output Parameters
2 2 2
b 1,1438 o 11,5 deg G4, 9,1400 =
by Y A

3 Horizontal Tail Lift Curve: Flight Condition 1

H# o "/‘1; nmun‘ A o [T ooon]| G pont | oo
15000 - - : | , | , -
Lift Coefficient

G, 1250 | o

////]

=
10000 5 -

,/ | |

oo [
07500 A | =

- |-
05000 | - | i

- [

,v/

0250 | / [ -

o P

il Sh %

0000 i, ! : | " ] !
50 00 50 100 150 200

Angle of Attack, o, deg

FIG. 1V.16. Courbe de portance de I'empennage horizontal.

Comme vous pouvez le voir sur la figure (1V.16), les résultats montrent une relation entre le
coefficient de portance et lI'angle d'attaque, il est possible de conclure que l'angle d'attaque
optimum se situe entre 10-11 degres. La raison en est que, a ce Portée du rapport entre le
coefficient de portance et l'angle d'attaque est a son maximum. En conséquence, il est
raisonnable de supposer que, pour obtenir la portance maximale, I'empennage doit étre
positionné a 10-11 degrés. En outre, nous pouvons observer que, apres le pic se produit aux
alentours de 12 degrés, Ce taux d'accroissement exponentiel démontre que si I'angle d'attaque
est augmenté tout outre la trainée va dominer la portance et le décrochage se produit.

Tableau VI1.35. Répartition de la portance de I'empennage horizontal.

Output Parameters

2] ?
M, 0,083 N 0,0 deg

a 2
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Tableau V1.36. Hayon horizontale fonction de I'angle d'attaque.

1P

Calculate

Input Parameters

T@ Export |

> Theow' ML ciose |

7 7 2] 2
Atitude 1500 m ES 0,07 m2 o, 56,0161 i ey, 20,0 % N 0.0 deg %
N N N N a
2 2 2 2
AT 0.0 degC  |AR, 7.05 oy, 6.0161 i ek 20,0 %
A A A A
2 2 2 2
U 100,00 '% A, 0,54 B 3.8 deg clmaxm 1,336 =
N N N N
2| 2] 2] 2
G 9,1400 Fhon, 7.5 deg oy, 5.8 deg e, 1,336 <
A A A A
Output Parameters
2 2
I, 0,083 a, 0,0 deg
A A

s Horizontal Tail Lift Distribution: Flight Condition 1

Hoow |‘/’1|‘ ReadUlf‘ A et ‘ L, Defot | 3 Epot

500
Lift Coefficient
g
000
500
10,00
1500

T y T T T T T T T ! T —--—-- —  Additional Lift
— — — Basic Lift
Total Lift
Max. Airfoil Lift
B e L g e [ e | CLh='4‘8639
¢, =60161 rad’
“h :
L | c‘a =60161 rad
th
mh =74 deg
AR, =715
= e S, =007 m’
eaﬂ =00 deg
=054
1 L 1 L 1 | " | It ] L 1 " | M, = 0083
00 100 20 300 400 500 600 700 0 900 1000 !
Spanwise Station, 1 %

FIG. IV.17. Répartition de la portance de I'empennage horizontal.

L’empennage Vertical :

Tableau V1.37. Calcul de ’empennage vertical maximal.

Output Parameters

? ? c ?
A, 0,68 ka, 0,917 R 1,218 <
< ‘maxclean ==
Y Y y
Cakcidate | Pt B Ca Out I n@ Export | / Theoy I M ciose |
Input Parameters
? 2 2 2 2
Altitude 1500 m S, 0,02 2 ik, 60161 o ek, 20,0 % %, 0.0 deg S
by Y 2| A A
? 2| | |
AT 0.0 deg C \ARV 2,99 . o, 6.0161 o . tiek 20,0 % N
7 2 2 il
y, 100,00 '% A 0,68 %, 3.8 deg C‘"‘“"w 1,336 =
A A A Q
2| 2 2 2|
Cy 2,607 Pz 5.2 deg %, 3.8 deg Fnes,, 1,336 <
N A A a
Output Parameters
2 )
M, 0,083 ®a, 0,0 deg &
A A
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s Vertical Tail Lift Distribution: Flight Condition 1

#oon l‘/‘? Readon‘ A e [T v ]| Gy Exoetl‘ 1 cise
) - T - T - T - 1 T T T T T T 1 ————— Addtional Litt
Lift Coefficient — — — Basic Lift
o Total Lift
Max. Airtoil Lift
30 — CYV=2,5077
o, =60161 rad”
"
o =60161 rad”
200 k| %y
o, =62 deg
AR, =299
10 | \ s,=002m
e,V=DD deg
A, =068
000 I S, S S S, S|, S | S S S S M, = 0083
[1]1] 100 20 300 400 500 600 700 0 900 1000 LM
Spanwise Station, n %

FIG. 1V.18. Distribution de hayon de ’empennage vertical.
Tableau V1.38. Coefficients de portance maximale du profil aérodynamique de

I’empennage vertical.

Output Parameters

2
1,336 =Y 00952 4
A

Re

b 01393 4

PPN
g_o

PN
g_o
PN

Tableau VI1.39. Distribution de hayon pour I’élévateur vertical.

Output Parameters

2
M, 0,083 %, 0.0 deg

Q)

F il

Tableau 1VV.40. Force latérale de ’empennage verticale vs angle de dérapage non
linéaire.

uUutput Farameters

By 12,9 deg

J [2.6077

<-<O
gl
£l

PN
B

F

Tableau 1V.41. Coefficient de force latérale de I’empennage verticale de dérapage
donné.

Output Parameter

2
B |2.6077
£
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Tableau 1V.42. Angle de dérapage pour I’empennage vertical portance nulle.

Output Parameters
M, 0,083 N I U TTTR - LA 3,8 ey
2 2 2
i 2l 2
%, 0,0 deg %o, -0,4 3 Vvo 02777 =
E\ E\ Y
Tableau 1V.43. Angle de déflexion vers le bas de I’empennage verticale.
vu\Put T AU
s, ? ?
3 IO,B deg SVO 1.5 deg
3 |
Tableau 1V.44. Gradient de rabattement pour I’empennage vertical.
Output Parameters
ki ? ki Kl 2
b, .72 n 4l 1,92 mo AlEhy (o221 Gl 02321 e/ 36,2259 4
3y 3 3 3| 4
Tableau 1V.45. Force de diapositives de I’empennage vertical.
Output Parameters
2 i 2 A
M, 0,083 R 8,66 o, 0,82 4 va 41877 0 4
3 n A 3
2 2 il
e, 51418 Show U 0 G, 087 P
& Y &
Aile :
Tableau 1VV.46. Calcul de la portance maximale de l'aile.
Calculate L_pet gﬂ_’% Clear Out | E@Expm 27 Theay H oese
Input Parameters
Altitude 1500 m _?SW 0.57 wl _?‘Im’w [boter g _?("C)vw [200 % ngw [00 deg é
A £ 4| N N
AT 'DI]— deg C _'ARW ,9,20— - :Iu’lw W Tads - Wc)tw ’20,0— % |
Y Al Y A
" oo h, s T N r
Y | Y A
O (7 B T I T L =
N A 4 N
Output Parameters
M, 0,083 ‘?an 0,0 deg é
4| N




CHAP IV INTERPRETATIONS DES RESULTATS

s Wing Lift Distribution; Flight Condition 1

# o ‘;1" HeadOff‘ A e [ L o | & Exporl‘ i oo ‘
L e e e e e e e T E—r TR
Lift Coefficient — — — Basic Lift
b Total Lift
Max. Aifoi Lit
| S el P e S e e L e e ] G =939
W eln p.off ]
6, =60161 rad
w
o =601 rad’
500 - %t
oy =112 deg
w
AR, =959
1000 |- . 5, =05
e, =00 deg
w
h, =03
o b— vy M. =006
0p 100 20 N0 40 O 60 700 &0 00 1000 !
Spanwise Station, 0 %

FIG. IV.19. Répartition de la portance de I'aile.

Le coefficient de portance maximale peut étre trouvé en faisant varier le sens de I'envergure, cette
courbe de portance nous montre la distribution de coefficient de portance de I'aile en premier
temps la portance maximale.

“3 Wing Lift Curve: Flight Condition 1

# om |‘,'T Head(]"‘ A &= I L, vefo ‘ Ly et ||

20000 T - : r : - ;
Lift Coefficient
G
w
15000 | //’ - -
A
If
[ e [l
10000 2 H A
F S
¢ [l
[ / I
05000 |- o || =
[ e Il
F //’ gﬂl,'l
0,0000 L 1 4 1 [l 1 A
-2000 -10,00 0,00 10,00 20,00 30,00

Angle of Attack, e, deg '

FIG. 1V.20. Portance de I'aile en fonction de I'angle d'attaque non linéaire.

Comme le montre la figure (1V.20), les résultats montrent une relation entre le coefficient de
portance et I'angle d'attaque, il est possible de conclure que I'angle d'attaque optimum se situe
entre 9-10 degrés. La raison en est que, a ce Portée du rapport entre le coefficient de portance
et I'angle d'attaque est a son maximum. En conséquence, il est raisonnable de supposer que,
pour obtenir la portance maximale, I'empennage doit étre positionné a 9-10 degrés. En outre,
nous pouvons observer que, apres le pic se produit aux alentours de 11 degrés, Ce taux
d'accroissement exponentiel démontre que si I'angle d'attaque est augmenté tout outre la
trainée va dominer la portance et le décrochage se produit.
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Tableau 1V.47. Coefficients de portance maximale aérodynamique de I’aile.

Output Parameters

R
%, 01750  4f

Re
" 04923  ,qf

£ Il

[
s, 1,336

£ )~

EARNES

LAANES

G,
. 1,336

Tableau 1V.48. Coefficient de portance d'aile pour un angle d'attaque gamme linéaire.

Output Parameters
2 2 Hie ki
CLwcmpD" 9,1393 44, -8,8101 AU 102 4 0,3292 E:
n n 3 3
? 2 2 2
S CRET = P T &4, 88134 &%, 0.3282 E
3 3 3 2
Tableau 1V.49. Coefficient de portance de I'aile & alpha = 0.
1 1 R 1 2
W, 0,003 ol 04 g, 76 I Lwoclean 0,3259 _ﬁcLO ' 0,6552 €
3
? K 2 2
o, 0.0 I AT deg g“l I gctwn 0,6551 -
A A A
2 1 1 2
R YT Ew 16 deg ﬁACLwt_,‘ 0,392 gCLU 0,3260 é

Tableau 1VV.50. Portance de Daile.

Output Parameters

9 9 9 9
Kt 1,0004 g '-Wmean 4,9134 rad'1 g LWU.@M=0 4,9000 rad'1 g qu. 4,9134 rad'1 g
9 9 9 9
~‘.AC P - -
c 2 L ’ G ’ G 5
l“w@M=° 6,0161 rad1 = W“@M=0clean 4,9000 rad1 g Lawfclean 4,9152 rad1 % L“wf 4,9152 rad1 <
4 3

Tableau IVV.51. Répartition de la portance de l'aile.

Output Parameters

2] ?
M, 0,083 o 0.0 deg

X\ X\

Tableau IVV.52. Portance de I'aile par rapport a I'angle d*attaque non linéaire a plage.

Output Parameters
] ] ] K 2
oy 12,0 I 76 T 15127 Goly 0.4 T A 58,8101 e
A\ A A A
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c. Le moment :

Tableau 1V.53. Moment d’avion pour angle d'attaque (non coupées).

== 1 2
| &5 CearOut @Expm ‘ '/ Theary

M Ciose

B Calculate

Input Parameters

2 2] 2] 2
o deg Ecmo 26022 = 15,0 deg cafep 20,0 % <
N A A £\
2 2 2 2
Cin, 3,4237 il gcmih 3672 ¢ % Cmﬁeu -0.0041 L %65 deg g
Output Parameter
?
Cn, -0.2150 <=
a
Tableau 1V.54. Centre aérodynamique d’avion.
2 2 il 2 2
aT 0.0 degC  |w 0.35 CLmW' 49152 a4 CLhW 2,9444 - 1.59 m ﬁ
A a A a A
2 ? 7 A= 2
Uy 100,00 o Ao, 15,0 deg %, 31470 ' S0/ [0,2692 e, -0,0099 =
A a N A N
2 2 A= 2
Sw 0.57 2 apex., 0.31 5o Qum:;:v:f e L 3 Mot 0.989 S [11.2547 k=
A A N A X
Output Parameters
2 2 2 2
My 0,083 e, 0,15 m e, 0,50 m e 1,9298 =
A a A [
AL 2] 2 ?
W 408,22 mﬂ e, 0,2534 Ga, 4,7236 =L 0,92 m -
A Q| N N
2| k4 2
Ty 0,27 m Frec,,, 0,2434 e, o 0,4664 =
A 4| EN
Tableau IVV.55. Moment de pente de I’avion.
ﬁ Clear Dut ] u@ Export | Y Theay . ciose

Input Parameters

L el [ e 7]
Yoy 0,8419 g ta, 4,9152 P 4,7236 =
N N N

= e, o Hac, P
LW 0,2434 % 0,2574 o % & e 32,2947 o %

Output Parameter

me, 3,4237 il

£l

Tableau IVV.56. Coefficient de moment tangage de I’avions a alpha = 0.

Output Parameters

m W 0,2207

Cm N
e [T

£ [l

PPN
oao
e
2
NS
o

2
C AC
" -0,0372 g m, 2,6022

PN

Tableau IVV.57. Calcul du centre aérodynamique de fuselage.

Output Parameters

7 7 ? 1 - ?
’mgcw 0,12 m %Cw (0,26 m %cwfw 0,33 m %H 1,29 m %AX*, -0,0099 %
4 4 4 1

L\
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% Dynamic Pressure Ratio: Flight Condition 1

Gid | % ReadOHf Edit
Pai

iz T T T T

"ih

1000 —

0750 |- =

0500 - =

0250 - -

L

0,000 1 L 1
10,00 2000 3000
Angle of Attack, & deg

FIG. 1V.21. Rapport de pression dynamique.

Tableau 1V.58. L’effet de sol sur la portance de I'avion et le moment de tangage.

Output Parameters

2 2] 2 2
oW 0,26 @ Erd -0,0000 ey 0,8419 40, 0,0001 <
2\ j 2 2\
? ? 2 2
i, 0.0 deg EACLUW -0,0000 ﬁAthg 0,0 dog e [0.0000 &
ny A hnd A
o 2e Il i
G 0,0 deg % oty 49152 il %A%g 0.0 deg %
Tableau VI1.59. Centre aérodynamique de I’empennage horizontal.
Output Parameters
M, 0,083 Ey 0,10 mo G, 0,16 mo Ghe 0,31 mo G
A A A\ s
v A 2 2
iy w2 5 G 0,03 mo e 1,64 mo &
A A s
| _ Pt
Input Parameters
s T T Hteu, i B s o T
Al N Q| Q|
AT 0,0 deg C _?Sh 0,07 e ‘?eah 0,0 deg :éz'"o -0,0939 =)
Q| A Al " A
U, fwoos e, 75 e 5 m |, T 4
Q| A A Q|
et 0.19 m e 0.54 s [6.0161 gt |%acfoh, o3 ]
a A A A

s Horizontal Tail Moment Distribution: Flight Condition 1

H o I-/'T Headulll A e

50,00 T T T T T T T T T
Moment Coefficient
Cm
000 L
5000 7é
7\—\“ /
— o
— _—
410000 S =
150.00 i L L | L L L | L
0o 100 200 300 400 800 600 700 1000

80,0 900
Spanwise Station,n %

FIG. IV.22. Distribution du moment pour ’empennage horizontale.
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Tableau V1.60. Coefficient de moment de tangage divers.

Output Parameter

AC

m e -2,2585

Tableau VI1.61. La mise hors tension de rapport de pression dynamique.

Output Parameters

i ? 2?

7 0.26 m P= L 0,04 m = (L 0,989 <
2 Y o

? ? d

% 2,50 dey  O%wake, 0.06 m g, 0.989 =
A 2 A

Tableau VI1.62. Le déplacement de centre aérodynamique di a la puissance.

Output Parameter

|1 1,2547

Tableau VI1.63. Coefficient de moment de bord de fuite volet tangage a alpha = 0.

Output Parameters

2 2 B
M, 0,083 o C'-Wu oo 4,9134 gl G ACLWref 0,3894 =
A KN EN
2 2 2
°I¢W @M=0 6.0161 rad! % ACLWD - 0.3292 % “CmWTE 0,0995 %
Tableau VI1.64. Centre aérodynamique d’empennage vertical.
Output Parameters
2 2] 2] 2
My 0,083 CH 0,08 m = e, 0,12 m e, 0,72 m =
A A A Y
EY 408,22 ﬁ e 0,02 m :-éxacv 2,42 m é
i A A 2
Tableau VI1.65. Centre aérodynamique de laile.
Output Parameters
2 2 2 2
My 0,083 G 0.26 mo P, 0.49 mo G, 053 E
Al A A n
? ? 2| ?
ch 408,22 i g mge, 0,12 m e, 0,50 m Flec,, 0,2534 <
SN 4 4 4
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Tableau VI1.66. Aile et le fuselage tangage coefficient de moment coefficient de portance
a coefficient de portance = 0.

Output Parameters
! I 0 ) !
M n (] I n I
! 0,03 L 28 m ) 0,0012 b 0,0751 S 4
A A g 4 4
Wing Moment Distribution: Flight Condition 1
# i ]/j Reale?l Al Dm‘ 5 e [
W7 T 7 T T~ T T T T T T T T C =110
Moment Coeficient bwenpot
. : 8, =08
" o
\ M, =083
3m = \\ -
l Xm=0,19m
> \\
m F // |
-
ot
1,[13 / A
oo bt )
00 100 200 300 400 500 600 700 800 00 1000
Spanwise Station, n %
FIG. IV.23. Distribution du moment de l'aile.
IV.3 RESULTAT DU CALCUL DE LA STABILITE :
Class | :
Transversal :
Tableau VI1.68. Coefficient de stabilité directionnelle statique.
Input Parameters
= 0.57 m2 : S, 0.02 m2 i&g 0.65 m %Cnﬁf [ooras %
AR, 9.20 4 vaﬁ [av877 47 lxscv 2,42 m %
2| EY 2
Output Parameter
)

Cng represente le coefficient de la stabilité directionnelle positive pour une configuration
statiqguement stable.
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Longitudinal :

Tableau V1.69. Calcul de la marge statique.

1 close

Input Parameters

2] ? 2] ? 2
Su 0,57 m2 [fesa,, 15,0 deg ac,q 0.50 m -3 0.65 m

A A A A A
AR, 9,20 Kapex,,, 0,31 m S 0,07 w2 Xac, 1.64 m =

| A A EN

2] 2| 2| 2|
e 0,35 i 4,9152 rad! IS, 0,0010 o (dsp/do)y ors 0,2692 =

A N A N

Output Parameters

2] 2| i 2
98 -3,1470 rad! Sy 0.8419 Fae 1,9298 Fec, 4,7236

| EN | EN

20 2] 2
Xog 0.65 m Fac, 0,2434 <sm 108,79 % =

4| N N

Tableau V1.70. Calcul de la superficie de I'empennage horizontal.

B Calculate EE:a_:p‘J Export | 7 Theoy . ciose
Input Parameters
i 2| 24 2] 2
Su 0,57 2 (e, 15.0 deg Boc, 0.50 m e, 1.64 m Fsm 108,79 %
N Q| Al A Q|
2 2| 2| 2
AR, 9,20 _Xspexw 0,31 m dXogfdSy, 0,0010 i (e /ety ot 0,2692 ez
Q| A A Q|
73 i (- 2l 2
iy 0.35 Lo 4,9152 il ﬁ e 2,9444 it %, 0.65 m
A A Q| a
Output Parameters
20 2 2 2
G2 3,1470 B - 0.8419 Fae 1.9298 e, 4,7236
Al Al A A
id I 2] 2
Xeq 0.65 m Fac,,, 0,2434 =3, 0,07 m2
A Q| a
Input Parameters
7 7 2 2 7
s, 0,57 2 o 15,0 de: Xac. 0,50 m gCL 2,9444 - 0,0041 A a
W . m w L 9 wi & g 2 rad bt fR & rad =
Q| £ N N N
2 2 2 2| 2|
AR, 9,20 Papex,, 0,31 m Sh 0,07 m2 ac, 1,64 m P= Xcsuh 0,65 m
A A A Al A\
2 ? ? 2]
A 0,35 CLmW' 4,9152 rad! A8, 0,0010 o (de/den)y off 0,2692 =
Y A Y A
Output Parameters
2] 2] 2] 2|
G -3,1470 el Feg 0.8419 Fae 1.9298 = 5,00 =
N N N N
2| 2 2| 2
Xog 0,65 m e, 0.2434 <sm 108,79 % Fac, 4,7236 =
N N N N

Cy est la pente de la courbe de portance, en faisant I’approximation que la portance s’établit
instantanément, cet incrément de la pente produit donc des incréments comme le montre les
tableaux précédant.

Class Il :

Tableau VI1.72. Classe analyse du diagramme de garniture 11 taillé.

Output Parameters

7 X X,
s 08419 S 01720 o 08419

=
i |
£ e
£ e

PP NES
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Tableau VI.73.

Gradient de force gouvernail.

st T " 0,35 “ew, [o0at6 Hoopon  [0.2692 A 90 des |
Yy [t1o0.00 4 “apex,,, 0.31 m Cmg, [e.6022 <, [237 deg  =FNumberi, 1 =
2 —— D ) 5470 gt o Fo0 e et 055 s
I T E R FAZST  a? oo T R .40 m
- o5 m o e e AT Hew, 67 g o e
8w 0.57 G A o de e, POOTT g e E —
Output Parameters
c 2 2
nl&free |0’1 032 rad_1 dF, /dp I—U,'l 857 ;5:1-
nd =
Tableau V1.74. Rotation au décollage.
Output Parameters
? ? g ?
G | h | 2
Oy 6,5 deg 5 L, 5,56335 £ redr, 51,52 0 <
Longitudinal:
Tableau VI1.75. Les dérivés de stabilité.
Calculate Ei;a‘;'ﬁ;"il E@ Export | 7 Theary T close |
Input Parameters -
bt s oo G Y o6 o E
A Al Al A A
AT o0 dego W nt 56,8 N _?'CL1 [o.3a26 :éé' 150 deq _?an 0,54 m é
A A A a
Output Parameters
2 a 2 ¢, k] 2
b 25 & 4%, ST O (TN L} (TR &Y fomez o €
Y A 4
2. — e 2 ] e = 2
Y T &, pan o g, fomee gc\ B2 0 4% s §
e 2 [— 2o 2 Sp— 2
b () 9, 29132091 0 %, (TR 1LY fasre 0 4 c';v haws 0 €
a A 4
a hossss 4 (o, Kl - fooses . - % A - c% R 1
3 1ogsss f A 0000 0 G5 fomsss -_f A oo 0 §% (T f
-, % 44, OUTT R £ s 0 g oo 0 g%, faom 4
oy 7893 ‘Ii e [6.4528 nd’ i oy fn.o01s ot 21‘5 Ck," 0,0011 ad’ é C\,M [0.z800 'é
A
o, 0332 é g [eraas 0 '-E C, FT TV E— 315 Cta' oo 0 G4, T g
A
Kl Y p— k) Aepiare Sdekoeos conftonnt el t-w:bn T 2 T 2
& [on2s <%, TR L e e fooon L0 Gl (26822 E
5‘ £
- (00057 _%‘1, XTI é Coy I _%3 o, XTI %t-,_' [ai7ie g
A
. [3z038 é n, [asso 0 é ©, e 'é B FX - é
. L
i
= 1225312 é R foosan 0 _-7"5 G, ozss :’i n, 01254 0
v 2 aQ
o, T - % 5, [o2szs 0 % Cn, zra % CV,,' [ooozs o %
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CHAP IV INTERPRETATIONS DES RESULTATS

Coefficient de portance:

Tableau VI1.76. Coefficient de portance de I'empennage horizontal.

Vuput raramcics
ﬂC ﬂc ﬂA(: 4

o 7,00 deg B, gnpen 141901 % enpott 11905 = 0,3292 P
N N N 3

2 ? ? .

AC =0 oG p= %
Lo 3,3732 g o 1,1901 % Lot 1,1905 g Wiy |0-0000 -_:
. ? Bl ? :
A = [0 C e i
o 2,2585 g L -0,8609 _g s 10,8613 g L 5,5335 -_:
e 2lac 2 ]

K L P a5 7

o 57,00 deg A Wooer  |0-0000 § Wy 0,3292 % 5 15,00 deg -_:

Ter I’incidence de I’empennage d’un angle égal a 7deg. En faisant I’approximation que la
portance de I’empennage s’établit instantanément, cet incrément d’incidence produit donc des
incréments de coefficient de portance AC. comme le montre le tableau précédant.

IV.4. STABILITE STATIQUE :
En prend les résultats de la stabilité statique longitudinale :

Tableau VI1.77. Les dérivés longitudinaux permanents .

Ospet Parameters
B = 3 1. o— 1
¥, un ‘%i -z - & x4 % 4% 1e5 o BT 3
b h hY b A
Com, [0.2150 g
e — X —— ki 1 o X
% ﬁ; CT é'- = % 45 150 44 7
i . Ll )
Y Y h Y A
| N — 2 o n
1 un l{i mn 5 _-ij., = x 4% 15 :u Lo -Ys
LY | e A
2]
Co, [0.5409 <
N
===} — :’J ! —= '8 =1
v, B "2 = “15 AN 2 G x4 g"“ Lh 4
] 1
b hY A A hY
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Tableau VI1.78. Les dérivés reliés a la vitesse.

Output Parameters

- wnze % 3“'., Fewars i
e o o ﬂu_ 7 T o %
§ . j T S e 3
- Es ﬁ‘-. o T
My j«'\. w82z % gcxu [eoz3s é
" ooes j%“ ooz ﬁ
% fele  m g_cw 028  m g“y" f1z22532 %

Le tableau VI1.78 nous montre tous les dérivés reliés a la vitesse et les parameétres qui s’y
produisent.

Tableau V1.79. Les dérivés par rapport a I’angle d’attaque.

Ootyst Pacamcters
F; S o, e %&.mx s é
Z x
& faw = eoee g'\_ e 0 S
L
Fou n ssis A [asem §
=~
- wore - T - Rmre é
S T oo 1 S 3
<
[ T Ao RO ot o e
<
[ e -d' s - ;. e i_
<
—— e ——— 3
™ s - }\ %l e <
: - :
- — R == = 2
B g ﬂ\... L e é
3 ) = ~ T
<
T e }\. o 4 Eeme. anw T
e o 3-.. e 3';-&- anw e
< 0y
« - R oo o S b
£y
= S e e 2
3 - - %\,, awsr }\oﬂ L noae f
. T S 3.\ T C. 3
J Y
e T ¢ }I._ fmsr 3\’- anw : e
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Tableau V1.80. Evaluation des dérivés de I’angle d’attaque.

Ovpet Parameters

— L ——— 2. —— i p— )
v s - % - 4, o [L%08 ol 9% s Gh/= 2180 <
A

: E S i A 2 2
e foss s Fhee ke 0 g N, e 0 G an n g% e <
EY
C — 7 2 s R E— - 2
" 02534 < agma_ 49900 ot »'3("»"" S0161 od’ q’k" 23404 nd' 9% s L0 S
X
B 1 £ — 2 — 2
o sas g5 om0 gw 154 =  GoSh. 2w = s o0 =
—_— i — 2 — 2. | R— 2
v, Ty = 2% TR %) U U U s :iw n6ne €
_%i b
A B — 2. e — 2 £ 2
P, 9 a Ghes e 0 g% T R 5% s = % T <
Y
- B o ke o N ma— e & 1
e, .5M G e, W S YO O S TR Y “an i
i —— 1 ) ——— 1 —— L% 2
iy 1803 SISURI U T R Y .6e - ﬁiwﬂa 5% g% s 0 €
= A z Q X ]

2
Co, |0.0000 el =

Les dérivées par rapport a I'angle d’attaque proviennent du fait que la distribution de pression sur
I'aile ou I'empennage ne s’ajustent pas instantanément aux variations d’incidence. Il s’agit donc d’'un
effet instationnaire contrairement aux effets considérés précédemment qui pouvaient tous
s’analyser par une théorie aérodynamique stationnaire. Tout comme pour la vitesse de rotation g, on
néglige I'effet sur la force axiale Cx.

Contribution de 'empennage :

Tableau V1.81. Les dérivés reliés au tangage.

Oupat Parameters
E — 1 — — = 3
S (T o 0% m Shess G &% TR - L5 Res 7 S
h ! b
s p—— 2 e 2 — 2 2 2
iy s e 50 m gL't, 154 n 9% =T 28 msn S &
A 2
2L 2L = — 2l 2
s gwe  SNO 0 S 82534 %Hr‘ ans % Hss 0 S
a a a a
.k S———— S ER 1
o] 883 e L9900 s B 8253 <= s = 1\ 234 it €
hY
E S Y N ! — 1]
| 9303 =5 73 = Ghes me o g% IR R ame & €
| h 2 hY
; — — 2 — 2 2 2. 2
Foose Bm o S5 T - Y st = S% =T g, ass S &
= a 2 a 3 a
2
Lol [0.0000 i -
=
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IV.5_ RESULTAT DU CALCUL DE LA PARTIE DYNAMIQUE :

Tableau V1.82. Calcule de fonction de transfert longitudinal.

Outpent Varameters

1 1 Ry | o
[} 208) 34 0. 9004 E LN Q5T 2 a™ - 0100 = d oy, 424
| oy
3 1 2 1l 1,
40022 . = 1 171,0066 ™, 1w 7 -% (N a9.7% ey, 0,208
i N A
] | ) 7
ws 1.2 s b 1L971) 5 L 014 ' -f‘-: 1802 = E s LERTT]
— - A o
' 2 1 X T »
wien B LSRR “i, LU . ¥ 0 a5 1
N N A <
) 1 1 }
295240 -JVM 1% ) 3, 0200 = o 2% ' vi"-, 17,0081
' A A
1 i (N 1
. Q. ™, 14400 S o LRI q e, 0040 -3
Tableau V1.83. Calcule des fonctions de transfert latéral-directionnels.
Output Parameters
? " ? ? ? ?
2 2 20e Y 9
My 0,083 \Yg 36010 5 :\-gNg 290,2971 2 g el = gTCmfeua s g
? ? ? ird ?
_ N 2 2 - w7 2| 2
: anz G g s E ot oo e g * 5
|
? 2 2 2
WiS 103,23 ﬂ ay, 0,2042 g SN, 93,0319 - “Ts 0,479 s =
2 A A A A
7 2 2] 2
o 0.0 kgme S 34486792 2 &N 5554988 1 4T: 0,002 s <
N N N NN
? 2 2 2
bz 0.1 R 90230 1 Ey 240076 = G, s =
Q| Q| Q| aQ
? 2 2 2
hag 0,0 ke S -151,7079 <5 0,142 < Ctera, s =
s s s s

Variable pour rayon d’action pour l'analyse de sensibilité :

L'effet de son centre de gravité, la distribution de masse, et les dérivés de stabilité sur les
caractéristiques de stabilité dynamique d'un avion est représenté dans le graphe sensittivity. Ce
graphe se composent d'un de ces paramétres varie dans un rayon d’action d'utilisateur spécifié et en
fonction de la fréquence, amortissement constant de rapport et / ou temps inverse. Une analyse de

sensibilité peut étre effectuée a la fois longitudinale et latérale - caractéristiques directionnelles

Tableau V1.84. Analyse de sensibilité longitudinale.

Cpa 0,8787 Cmu -0,0057 Cmm1 4,2893
Cou 0,0332 Cu -0,3426 Cuq -0,5919
lyye 5,0000 Cro 5,8590 CinTa -8,2948
Cra -3,1470 Crxu -3,2038 Cra 10,6855
CL -0,0239 Cm -0,2150 Cng -13,5501
Cpb1 0,0219 Chnor -1,6504 Weurrent 58,8
Cha 3,4237 Cmtu -12,2532 U, 100
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De I'équation caractéristique longitudinale, les paramétres suivants peuvent faire varier un
intervalle spécifié par l'utilisateur. Les racines de la caractéristique sont ensuite recalculées
pour les intervalles dans les rayons d’action, puis on trace alpha, g, u, T, poids, inertie, I'état

d'équilibre

FIG.1V.24.Lallure 1/T en fonction de Cp,.

s B8 8 5
——————

=

[T
Oy ads]

| ADanpng o
— Desip Pt

FIG.1V.25. L’allure 1/T en fonction de Uj.

Tableau VI1.85. Analyse de sensibilité latérale.

50 0o 18500

Cyp -0,0930 Cr -0,2688
Ci -0,2529 Cor 2,2752
Cup 0,04920 Lo 0,0469
Curp -4,2903 E-6 . 20,0830
Cy 20,0414 Lo 0,0250
Chy -0,0337 Wourrent 58,8
Cop 0,3810 U, 100
Cyr 0,1274

De I'équation caractéristique directionnelle latérale, les parametres suivants peuvent étre
modifiés d'une plage spécifiée par l'utilisateur. Les racines de I'équation caractéristique sont
ensuite recalculées pour les intervalles dans la gamme, puis on trace, dérapage f3, taux roulis
p, vitesse de lacet r, poids, inertie, a I'état d'équilibre
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wW——————

m
W,nnﬁ

8m
1fs, rads, -

7

C1r5 '

FIG.1V.26.L’allure 1/T en fonction de Cp,

100002

1M, 8

i

Tableau V1.86. Taux de roulis critique.

EUil1]

pufLil] 10010 r[3]11]]1 0000

FIG.IV.27. L’allure 1/T en fonction de Uj;.

(B Pt T@ Export | */ Theay L ciose |
Input Parameters
=2 Kl i 5
bt 0.0 kg2 EMa. 42,5706 2 <GN 5554988 1 <35 1,00 deg
by 2| Y A
2 2 2 2|
g 5.0 P 08164 1 &L [90230 o =@ [0,0000
N N A N
? K 2 2
it 0.1 em? SN 290291 2 &, 2122350 2 GC@Phe,  [30,0000
a A A a
Output Parameters
I 2 i 7
#ny, CETTIC . [T 0,39 = gh 644,07 =g
by 2| by Y
2 2 2
o 0,01 = (oS 82,22 <, 2,37 =g
A N A

3 Stability Boundary for Pitch and Yaw Divergence in Steady Rolls: Flight Condition 1

Current Configuration

Roll Rate =-0,01 radfs
Roll Rate = 067 rad/s
Roll Rate = 2263 25 radis

H} Gid |ﬁ' HeadOll| A | L Defauk | 3 Evpor -

30000 : |
ong™1 250000 -

gy | Yaw Divergence
15,0000
100000
50000

I No Divergence ————
; I

0,0000

Pitch Divergence

L

0,0000 50000

10,0000

15,0000

20,0000

26,0000

o IF
nm1

30,0000

FIG. 1V.28. Condition de la stabilité pour le tangage et lacet divergence.

-La polaire est croissante au voisinage de 0.2 (wn,/P1) en suite elle est stable selon I’axe y

I’allure de graphe atteint 6.5 (w.p/P1)
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CONCLUSION GENERALE:

En conclusion, les drones sont des engins volants sans pilote a bord ;
cependant, vue I’importance de leurs missions, il est fondamental de discuter
I’importance de I’étude de la stabilité qui apparait dans leurs objectifs tels que la
sécurité matérielle, la détermination des performances, les limites conseillées des
commandes pour la sécurité des appareils a bord et la base théorique de la conception
des drones.

Dans notre étude bibliographique, il apparait la diversité et le nombre
important de parametres a prendre en compte pour évaluer ces coefficients. L’une des
taches essentielle reste dans le choix de la formule aérodynamique et la connaissance
des limites de sa validité. Car c’est I’aérodynamique qui adapte I’avion a sa mission.
Nous avons conclu qu'il est raisonnable de supposer que, pour obtenir la portance
maximale de NACA 4412, l'aile doit étre positionnée a 9-10 degrés. En outre, nous
pouvons observer que le pic se produit aux alentours de 10 degrés, le coefficient de
trainée commence a augmenter a un rythme exponentiel, Ce taux d'accroissement
exponentiel démontre que si I'angle d'attaque est augmenté tout outre la trainée va
dominer la portance et le décrochage se produit. Il existe également une relation entre
les coefficients de portance et de coefficient de la trainée. Bien qu'il ne soit pas aussi
bien défini. Il est significativement pour glisser. Cette trainée supplémentaire est
supposée étre causée principalement par les imperfections de la construction de la

voilure et des imprécisions dans les données expérimentales.

Aussi, les calculs de la stabilité d’un drone varient totalement sous I’effet d’un
changement d’une seule des conditions ou des paramétres tels que la masse, 1’inertie,
la structure c'est-a-dire les dimensions du drone et leurs surfaces portantes, 1’altitude,
le nombre de Mach, et I’atmosphére. Donc le degré au niveau de la stabilité est

dépendant du type d’usage ou fonction du drone.

Comme conclusion de I'équation caractéristique longitudinale, les parametres
suivants peuvent faire varier un intervalle spécifié par I'utilisateur. Les racines de
I’équation caracteristique sont ensuite recalculées pour les intervalles dans les rayons

d’action, puis tracées, alpha, q, u, T, poids, inertie, & I'état d'équilibre. Dont les



coefficients sont : Cpfixea=0,24 ; Cp1=0,54 ;: C,1=-3,5725 ; Cp,=0,8780 ; Cp,=0,0332 ;
CD1:0,0219.

Et de I'équation caractéristique directionnelle latérale, les paramétres suivants
peuvent étre modifiés d'une plage spécifiée par l'utilisateur. Les racines de I'équation
caractéristique sont ensuite recalculées pour les intervalles dans la gamme, puis
tracées, dérapage B, taux roulis p, vitesse de lacet r, poids, inertie, a I'état d'équilibre.
Dont les coefficients sont : Cy3=-0,0930 ; Cj3=-0,2529 ; C,;3=0,4920 ; C,,=0,3810

Enfin nous avons déterminé les coefficients qui permettent d’assurer la

stabilité du notre drone. Des améliorations vont compléter notre travail dans le futur.
PERSPECTIVES:

e états aérodynamique durant la monté et la descente.

e Variation des profils d’aile d’empennage horizontale et vertical.
e Variation des matériaux utilises.

e Etude de la contrélabilite.

e Variation des angles (incidence, attaque, tangage, 1’inertie ...)



ANNEXE A :

1) Etats de niveau de la mer :
T,=+15°C=288,16 K 1,=1,783x10° kgm's™
p,=101325 Nm™ v,=1,455x10° m’s™

£o=1,2256 kgm~

2) Valeurs relatives :

Altitude(m) La température pression Densite Viscosité

6=T/T, d=plp, o=plp, o' A=pjuy  F=v/v,

0 1 1 1 1 1 1
250 0-9944 0-9707 0-9762 0-8880 0-9956 1:0198

500 0-9887 09421 0-9528 09761 0-9911 1-:0402

750 0-9831 09142 0-9299 09643 0-9867 1-0610
1000 0-9774 0-8869 0-9074 (9526 0-9822 1-0824
1250 09718 0-8604 0-8853 09409 0-9777 1-1044
1500 0-9661 08344 0-8637 09293 0-9733 1-1269
1750 0-9605 0-8091 0-8424 09178 0-9688 1-1500
2000 0-9549 0-7845 0-8215 0-9064 0-9642 11737
2250 0-9492 07604 0-8011 0-8950 0-9597 11980
2500 0-9436 0-7369 07810 0-8837 0-95b2 1-2230
2750 09379 07141 0-7613 08725 0-9506 1-2487
3000 09323 06918 07420 08614 0-9461 1-2750
3250 0-9266 06701 07231 0-8503 0-9415 1-3020
3500 09210 06489 0-7045 0-8394 0-9369 1-3298
3750 09154 06283 0-6883 08285 - 09323 1-3584
4000 09097 06082 0-6685 0-8176 0-9277 1-3877
4250 09041 056886 06511 0-8069 0-9231 1-4178
4500 08984 0-5696 06339 07962 09184 1-4488
4750 08928 06510 06172 07856 0-9138 1-4806
5000 0:8872 05329 0-6007 07751 0-9091 1-6133
5250 08815 05154 0-5846 07646 0-9044 1-5470
5500 08759 0-4983 0:5689 07642 0-8997 1-6816
5750 0-8702 0-4816 056634 07439 0-8950 1-6172
6000 0-8646 048654 05383 07337 0-8903 1-6538
6250 0-8589 04497 05235 07236 0-8855 1-6915
6750 0-8533 0-4344 0-5091 0-713b 0-8808 1-7303
6750 0-8477 04195 04949 07035 0-8760 17702
7000 0-8420 04050 04810 06936 0-8713 18113
7250 0-8364 03910 0-4674 06837 0-8665 1-8536
7500 0-8307 08773 0-4542 06739 0-8617 18972

1

7750 08251 0-3640 0-4412 06642 0-8568 9421



2.1) Valeurs relatives (suite) :

Y

avimd:  Ternyperabire Pression Dernsits Viscosite

#=T/T, 4=plp, = gigy al? = pipy F=wy,
JB8154 03eMm 0-4285 6546 a5z 1-3384
08138 (F3386 04181 Q6450 -e471 20381
0-B082 03164 04038 DE35G 0rE4%3 20852
08025 3146 03531 06262 0-a374 21359
Q7069 03032 03805 G168 08325 21881
. 02521 03691 EOTE O-g27é 22420
07856 2813 03581 (5984 0-8227 22976
77059 02708 03472 05803 a1 Ty 735459
F7743 02607 0-3367 5802 8128 24141
F7aE7 02509 (3264 05713 (8078 ra7a2
OF7e30 02413 03183 05624 aoza 25383
07574 2327 0-3064 06536 7978 26034
0817 2232 02968 05445 D79z4 26707
02062 02743 05238 T BBAT
01906 025356 a3 31268
D17E 02343 (4841 33833
01628 02166 4654 3608
O 1505 020 04474 38811
313580 -1860 0-43M 4-2gE0n
1285 -1708 04135 45376
Comstarie 1188 01580 03975 Comstarte 50180
G- 10498 01460 23821 54297
dis 01014 01348 03673 dae 5 §751
betraoghiee 00937 01247 03531y anueghine 63570
(- 0E6E 11583 03335 G-5785
0081 G065 3264 7-44727
00740 00884 +3138 B-0h32
00884 0810 3016 8738
00832 0841 O 2900 9-4286

00584 Cardy [-2758 10202

00540 o713 02680 110349



ANNEXE B :
DIMENSIONS ET UNITES :

Il y a une différence fondamentale entre les dimensions et les unités. Une dimension
représente la définition d'une propriété physique inhérente que l'indépendant des restes de
I'arrangement particulier avait I'nabitude de dénoter sa mesure. Par exemple, la quantité de
matiére actuelle dans un morceau de métal a la dimension de masse et la taille physique du bord
d'un livre a la dimension de la longueur.

Une unité représente l'arrangement particulier et arbitraire employé pour dénoter
I'importance d'une propriété physique. Ainsi, la masse de la matiere dans le morceau du métal
peut étre exprimée en kilogrammes ou noyaux et la longueur du livre exprimé en compteurs ou
pieds selon le systéeme des unités choisies. Habituellement la quantité a étre des influences
mesurées le choix des unités a utiliser, c'est-a-dire, dose ou des pieds pour mesurer la longueur
du livre plut6t que des kilométres ou des milles.

Dimensions de base:

Il 'y a quatre dimensions de base d'intérét général aux aérodynamiciens. Ceux-cCi
s'appellent les dimensions de base ou primaires et sont longueur, masse, temps, et température.
IIs peuvent étre abrégeés en utilisant, respectivement, L, M, T, et 8.

Dérivées de Dimensions:

Les dimensions de toutes autres quantités peuvent s'avérer des combinaisons des
guantités exprimables en termes de dimensions de base ou primaires. Celles-ci sont connues en
tant que dimensions dérivées ou secondaires. Par exemple, le secteur peut étre représenté en tant
que temps d'une longueur par longueur ou L 2. Une liste des quantités plus communes produites

en aérodynamique et leurs dimensions est incluse dans le tableau.

Systémes des unités :

Il 'y a deux systemes de technologie des unités de base en service en aérodynamique.
Elles sont le systéme des unités internationales (SI) et le systeme de technologie des unités
britannique (B.E.S.). Dans 1964 le bureau national des Etats-Unis des normes a officiellement
adopté le systeme des unites international a utiliser en tout de ses publications. La NASA ont
adopté une politique semblable et c'est le systéeme des unités utilisées dans ce rapport. Le tableau
Il énumere les unités de Sl et de B.E.S. pour les deux les dimensions de base et certaines des

guantités aérodynamiques plus communes.



ANNEXE B (suite) :

DIMENSIONS ET UNITES (suite) :

Tableau (1)- Systéemes des unités

Units
Quantity Basic dimensions
2 | B.E.S.
Length L meter foot
Mass M Klogram slug
Time T second second
Temperature 6 OC (relative) OF (relative)
K (absolute) OR (absolute)
Units
Quantity Derived dimensions
S1 B.E.5.
Area L2 meters2 feet?
Volume L3 meters3 feetd
Velocity Lr-1 meters/second feet/second
Acceleration LT-2 m-:ei'.r:rrs,r’s.lr-.-lr:||:m|d2 feet/second?
Force MLT-2 newton pound
Pressure ML~ 1l7-2 newtons,/ meter2 pounds /foot?
Density ML"™3 kilogram/meter3 slugs/foot3
Kinematic viscosity LET -1 meters?2 /second feet 2;’ second
Momentum MLT-1 newton-second pound-second
Energy ML2T-2 joule foot-pound
Power mL2T-3 watt foot-pound/second
Angle | ssecae--a radian or degree | radian or degree
Angular velocity -1 radians/second | radians/second
Angular acceleration T-2 radians/second? radians/second?
Moment of inertia ML2 kilogram - meter?2 51ug—ﬂ:2

1ft=0.3048m
linch=0.0254m
1slug =14.5939kg

1slug / ft* =1.3558kg / m?
1slug / ft* =515.37kg /m?®

1lbf =4.4412N

11bf / ft? =47.8802 N /m?
11bf /inch? =6894.7572 N / m?

1kgf =9.8066 N
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