REPEBLIQUE ALGERIENNE DEMOCRATIQUE ET POPULAIRE
MINISTERE DE L’TENSEIGNEMENT SUPERIEUR
ET DE LA RECHERCHE SCIENTIFIQUE
UNIVERSITE SAAD DAHLEB DE BLIDA

Faculté des sciences de lI'ingénieur

Département d’Aéronautique

PROJET DE FIN D'ETUDE

EN VUE DE L'OBTENTION DE DIPLOME D’'INGENIEUR D’ETAT EN
AERONAUTIQUE

Filiere : Construction et Maintenance en Aéronautique

Spécialité : Propulsion

THEME

Etude de la stabilite d’un drone-type
Et simulation numeérique.

Présenté par : Encadré par :
- Mbodou Lol M.C. (A) .ALLALI Abderrazak
- Gomes de Carvalho Eunilde Jorge M.C. (B) RAHMOUNI Mohamed

Année Universitaire 2009/2010



-TABLE DES MATIERES-

RESUMEE

DEDICACES

REMERCIEMENTS

LISTES DES FIGURES ET GRAPHES

LISTE DES TABLEAUX

NOMENCLATURE

INTRODUCTION GENERALE

CHAPITRE 1. GENERALITES ET PRESENTATION DU DRONE

L L I OOUCHION. ..t e e e e e e e e e ————
1.2. Les drones..

1.2.1. Classmcatlon des drones .........................................................................
1.2.1.1. PrinCIPales Cat@gOriBS. .. ... sttt ettt eieeteeee et e e et et e e e e e eaeeaeeaenenenen,
1.2.1.2. Les Mini drones (MUAV ) ... .on i et e e e e e et e e e e e e eae e
1.2.1.3. Les Micros drones (LUAV) ...t e et e e e e e e e,
1.2.1.4 Missions des helicopteres drones. .........vvveire et ee e e
1.3. Présentation dU drONe ........couuieiie i it e e e e e et e et e e e e e
1.3.1.Caractéristique gEOMELIIGUE ... .veu et it ee et et e e et e e e e e e e e e e eanee
1.3.2. La ProPUISION. .. e e e e e e e e e e e e e
1.3.3. CaraCtériStique 08 MASSE ... ... ..t eneie et ettt e et e e e e e e e e e

CHAPITRE Il. GENERALITES ET CONVENTIONS DE LA MECANIQUE DU VOL
R T 1o Yo T (= 4T - o

L 2, L iNiCatOUN 0B VITESSE. . . . e vt et et e e et e e e e e e e

I1.3. Triedres de réference..........cooniiii i

11.3.1. RepPere abroayNAmMIGUE ... ...eueeueersereeeen e et et teeeae e aaeeneeaeeaeeenaennenenaenanes
11.3.2. REPEIE lHE AU UrONE ... veee e e e e e et e e e e e e e e e e e e e e e,
11.3.3. REPEIE HE @ 1A 1BITE on et ittt et et e e e e e e e e e e e e e ae e e aeenas
I1.4. Les angles de la mécanique du Vol ..........oooiii i e e e,
I1.5. Les principales phases du VOl ............oioiiiiii i e,
11.5.1. Le vol rectiligne uniforme en palier ... e,

[1.5.2. La montée rectiligne uniforme ..
11.5.3. La descente rectiligne unlforme

11.5.4. Le virage symétrique en palier a vitesse CONStante...........o.vvvvvviieiieeiienneannns
15,5, Le VOl Plane ... e e e e e

I11. EQUATIONS GENERALES DUMOUVEMENT

1 1 I 1 0 [T oo
I11.2. Les équations du MOUVEMENL. .. ... ...ttt e e e e e e e e e e ee e
H1.2.1. CoNtribDULION 0ES FOTOIS. .. . ettt e et et e e e et e e e et eae e
[11.2.2. RESUME €1 AISCUSSION ... vttt et et e e et et e e et e e et e e e e et e e eas
[11.3. Théorie des petites Perturbations. .. ..........oovieiie i e
[11.3.1. Linéarisation des EQUAtIONS. .. ......ouuue ettt et e e e e e eenene
111.3.2. Forces et couples aBrodynNamiqUeS. ... .....euou e ien et et e ee e e e eaeeaeeenaenenas
111.3.3. Forme adimensionnelle des quations...........ovveveriree et e e e e
111.3.4. Dérivées aérodynamiques dimensionnelles...............ccooiiiii i,

01
01
01
01
02
03
03
06
06
10
10

12
13
15

15
15
16
17
19
19
20
21
21
22

24
24
26
27
29
29
32
37
39



CHAPITRE IV. LA STABILITE DU DRONE

IV.1. Introduction a la stabilité. .. ..o e

IV.1.1. Choix des axes..

IV.2. STABILITE STATIQUE ET GUIDAGE .................................................
V27 R [ )1 0 [0 11 o3 £ o] s P

IV.2.2. Stabilité statique longitudinale manche fixe..

IV.2.2.1. Critere de stabilité statique longitudinale et |mpI|cat|ons...
IV.2.2.2. MOMENt 0E tANQAJE. .. .u ettt ie et e et e e e ee e e e aenens

1V.2.2.3. Point neutre manche fixe..

IV.3. Guidage et stabilité statique manche Ilbre Iongltudlnaux

IV.3.1. Angle de gouverne..

IV.3.2. Couple de charniere et effort dans Ie manche ......................................
IV.3.3. Point neutre manche libre............oo i
IV.3.4. Compensateurs et gradient de force dans le manche..............................
IV.4. Stabilité statique latérale....... ...
IV.4.1. Notations et remarques préalables..............cccooieiiiii i,
IV.4.2. Stabilité directionnelle et guidage..........coovveiiiiii e
IV.4.3. Stabilité en roulis et gUIdage.........oevvriieiie e
IV.5. STABILITE DYNAMIQUE ET REPONSE AUX COMMANDES

V30 1o [N ot o o PP
IV.5.2. Solution générale des équations des petites perturbations.......................
IV.5.2.1. Forme de 1a SOIUtION. ... e
IV.5.2.2. Caractéristiques du MOUVEMENL..........ouiuiuieiriee e
IV.5.3. Critere de stabilité. ... ...
IV.5.4. M0OdES 1ONGITUAINAUX ... ... e e et ettt e e e e e e e e e e e e e eaeeaees

Y B L= TH T3 o] o] o
IV.5.4.2. Approximation des modes longitudinauX...........c..cocveeveiirineiniinnnnns
Y e T o T o] o
IV.5.4.4. OsCillation d”INCIAENCE. .. ... vee ittt e e e e e e e e e
IV.5.5. Stabilité statique longitudinale...............oooiiiiiii i e
IV.5.5.1. Effet des conditions de vol sur les modes longitudinauX..............cccoveeeinnnn.
IV.5.5.1.1. Effet de la vitesse et de I"altitude.............cccoeviiiiiii i
IV.5.5.1.2. Effet du CeNtrage. .. ..oovve e e e e e e e e e ee e e aeens

IV.5.6. Modes latéraux..

IV.5.6.1. Dérivees aerodynamlques matrlce du systeme et equatlon caracterlsthue

IV.5.6.2. ValEUIS PrOPIES. ... et it e e e e e e e et e e ete e e ee e aenes
IV.5.7. Présentation des MOTES. .. .....ocuue it st e e e
IV.5.7.1. Mode 1 : mode SPIral.......cooiii it e e
IV.5.7.2. Mode 2 : convergence en rouliS..........covviiiiiii i
IV.5.7.3. Mode 3 : Le roulis hollandais (Dutch roll).............ccooiiii i,
IV.5.8. Approximation des modes latérauX...........c..veeiuieiiiieiiiiiiiiiee e
IV.5.8.1. MOGE SPITAL. ... ettt e e e e e e e e e e e e e e e e e e
I1V.5.8.2. Convergence en roUliS........c.oeoe i i e e e e e
1V.5.8.3. ROUliS hOHaNd@iS. .. ...ve e e

41
41
43
43
44
44
46
50
52
52
56
60
62
65
65
68
71

77
78
78
78
80
81
81
81

83
85
86
87
87
87
88
88
88
88
88
89
90
91
91
93
94



IV.6. Réponse aux commandes...........c.cveveeennnn..
IV.6.1. INtroduction...........coovveiinineiiieieann .

IV.6.1.1. Guidage longitudinal.............ccooiiii it e e e e

IV.6.1.2 Guidage latéral..

IV.6.1.3. Utilisation des forces aerodynamlques pour Ie controle de Ia trajectmre ..............

IV.6.2. Réponse longitudinale...
IV.6.3. Réponse latérale..

IV.6.3.1. Réponse transitoire aux allerons eta Ia gouverne de dlrectlon .........................
IV.6.4. Réponse aux commandes longitudinales et latérales................coooiiiiiieinnenn ..
IV.6.5. Solution des problemes de réponse aux commandes...........ccoveveeveiienenieninennnnn.
IV.6.5.1. L’analyse a I’aide de la fonction de transfert (disponible dans MATALAB)........
IV.6.5.2. L’analyse a I’aide de la fonction d’état (disponible dans MATALAB)...............

CHAPITRE V. OUTILS DE MODELISATION
V.1. Présentation de SolidWorks.............ccocoo. ..

ET DE CALCUL C.F.D

V.2. Présentation du générateur de maillage ICEM-CFD............cccooiiiiiiiiiiieii e,
V.3. Initiation & la simulation numérique par (FIUent/UNS)..........ccooiiiiiiiiiiiiiie e,

V.3.1 Conditions aux limites..........ccoovvvevniinn..

V.3.2. Calcul de I’écoulement autour du drone en utilisant FLUENT/UNS.....................

V.3.3. Solution.. )
V.3.4. Presentatlon des resultats de calcul ............

V.3.5. SIMUIAtION NUMETTQUE. .. ...ttt e e et e e e e e e e e e e aenees
V.4. Application sur le MOdele — tyPe.......oe v e

V.4.1. Systéme longitudinal..................ccoeineets

V.4.1.1. Réponse a un échelon d’angle de gouverne

V.4.1.2. Réponse a la commande de POUSSEE. ... ... einie et et et e e ete e e venneneans

V.4.2. Systeme latérale................coooiviiinnnne.

V.4.2.1. Réponse latérale auxX ailerons..........co.oeeieiie it i e

V.4.2.3. Réponse latérale a la gouverne de direction
CONCLUSION GENERALE

BIBLIOGRAPHIE

ANNEXES

94
94
95
95
96
100
101
102
103
105
105
160

107
111
112
114
115
116
118
119
125
125
127
132
136
138
139



RESUME

Ce travail consiste une étude analytique des réponses aux commandes des drones qui a
pour but d’assurer la stabilité, 1’équilibre, et le guidage en toute sécurité. Cette étude
dynamique demande de préparer les équations du mouvement longitudinal et latéral qui
doivent étre analysées numériquement et graphiquement avec I’explication de I’influence des
parametres aérodynamiques ,et les parameétres de masse, inertie, dimension, et I’atmosphere,
sur la nature des réponses. Dans ce cadre, on va prendre 1’exemple d’un essai du modéle d’un
drone cible supersonique réalisé dans le Langley, tunnel transonique de pression de 8 pieds
pour déterminer la stabilité longitudinale et latérale ; et pour contrdler des caractéristiques aux

vitesses transsoniques.
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ABSTRACT

The purpose of this work consists an analytical study of the responses to the
commands of the drone is to ensure stability, balance, and guidance in full safety. This
dynamic study requires preparing the equations of the longitudinal and lateral motion which
must be analyzed numerically and graphically with the explanation of the influence of the
aerodynamic parameters, and the parameters of mass, inertia, dimension, and the atmosphere,
on the nature of the response. Within this framework, we will take the example of a test force
of a model of target drone supersonic produced in transonic Langley tunnel of pressure of 8
feet to determine longitudinal and side stability and to control characteristics at the transonic

speeds.
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delacombinaisonaile/ fuslage/ nacelle
C_=a,:Pentedelacourbedeportancedel aile



INTRODUCTION GENERALE :

Pour qu'un drone soit facilement télécommandé, 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. Dans ce chemin, notre objectif est de développer la
compréhension fondamentale au sujet de la stabilité, commandes, et mécanique du vol
atmosphérique. Pour cette étude, plusieurs niveaux d’approximation sont possibles, qui
correspondent chacun a des échelles de temps caracteéristiques différents :

Point matériel : Ce niveau d’approximation correspond a des échelles de temps caractéristiques
longs (plusieurs minutes) et permet, par I’analyse de I’équilibre des forces sur I’avion
(ressamblable au drone), de déterminer ses performances.

Solide indéformable : On s’intéresse a ce niveau a des échelles de temps caractéristiques
moyens (de I’ordre de quelques secondes a quelques dizaines de secondes). L’analyse de
I’équilibre des forces et des moments sur le drone permet d’en déterminer les caractéristiques de
stabilité et de reponse aux commandes (guidage).

Solide déformable : Ce niveau correspond a des échelles de temps caractéristiques encore plus
courts (typiquement inférieurs a la seconde). On s’intéresse alors au couplage entre les modes
globaux du mouvement et les modes de vibrations de la structure du drone :

On se limitera dans ce travail aux deux premiers niveaux d’approximation, que I’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 caracteristiques aérodynamiques des
surfaces portantes, qui sont étudiées dans la mécanique des fluides. La présence des logiciels tels
que le SOLIDWORKS, ICEM CFD 4.2, le FLUENT 6.3.26 serviront a la conception et a la
simulation du modele ; d’autre part le MATLAB 7.5, nous permettent d’analyser les réponses
aux commandes par la résolution des équations du mouvement dans le cas d’un vol de régime
permanent. On se concentre sur I’étude dynamique puisqu‘elle contient I’analyse des modes
vibratoires du mouvement pendant le guidage du drone par le pilote au sol, de plus en parallele,
on va voir les conventions générales de la stabilité statique suivant le chemin indiqué sur

I’organigramme d’étude suivant:
STABILITE
LONGITUDINALE TRANSVERSALE

| |:‘:|
STATIQUE DYNAMIQUE STATIQUE DYNAMIQUE

n=1 en phygoide oscillation effet efiet | [stabilt€] [roulis]| [roulis
manoleuvre diincidence| | girouetie| \gicdre| | spirale pur hollandais
manchel manche effort deplacement
libre bquUée par ||g|| par ||g||

Organigramme de la stabilité.




Alors, ce manuscrit est organisé comme suit :

Dans le chapitre I, nous avons fait une généralités et présentation du drone. On décrit alors en
petit détail quelques caractéristiques de notre drone type.

Le chapitre 11 décrit les généralités et conventions de la mécanique du vol.

Le chapitre 111, les équations générales du mouvement.

Le chapitre 1V, on aborde la stabilité.

Enfin, dans le chapitre V, outils de modélisation et simulation.



Chapitre 1

GENERALITES ET PRESENTATIONS DU
DRONE
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|. GENERALITES ET PRESENTATION DU DRONE:

I.1 Introduction :

Les drones ou UAV (Unmanned Aerial Vehicule) sont des engins volants sans pilote
capables de mener a bien une mission de facon semi autonome ou en mode téléguidé. Leur
utilisation est d’abord militaire pour des missions de reconnaissances ou de surveillance. En
effet, ils sont bien adaptés pour la réalisation de missions qui mettraient potentiellement un
équipage en danger ou qui nécessitent une permanence sur zone qui serait fastidieuse pour un
équipage a bord. Leur emploi a commencé par tout ce qui touche a I’observation puis a été
étendu a I’acquisition d’objectifs ainsi qu’a la guerre electronique, et a la destruction de
cibles. Des applications civiles font leur apparition comme la surveillance du trafic
autoroutier, la prévention des feux de foréts, la récolte de données météorologiques ou bien
encore I’inspection d’ouvrages d’art.

1.2. Les drones :

La taille des drones varie du centimétre a plusieurs metres, tout comme leur mode de
propulsion qui évolue en fonction des besoins. On distingue deux types de voilures : les
voilures fixes pour le vol en mode d’avance et les voilures tournantes pour le vol stationnaire.

1.2.1. Classification des drones :

1.2.1.1. Principales catégories :

* Selon leur taille :

Il n’existe pas une facon unique de classer les drones car ils peuvent étre classés selon
plusieurs critéres : autonomie, portée, altitude, mission, systeme de contréle, etc. Cependant,
pour des raisons de sécurité dans I’espace aérien national, plusieurs pays se sont penchés sur
la classification de ces drones. Le Royaume-Uni et I’Australie les ont répertoriés en deux
groupes basés sur leur masse. Les Etats-Unis ont proposé une répartition en cing catégories :
micro, mini, tactique, MALE (Medium Altitude Long Endurance) et HALE (High Altitude
Long Endurance). Une sixieme catégorie pourrait faire son apparition avec des drones gros
porteurs type cargo.

 Selon leur voilure :

On peut aussi distinguer les drones selon leur mode de déplacement : le vol d’avancement
caractérise les drones a ailes fixes et le vol stationnaire les drones a voilure tournante. Le
premier type est destiné a des missions de plus grande portée (plusieurs centaines de
kilometres), alors que le second type doit répondre aux exigences des nouvelles formes de
mission de type urbaine. Ils doivent étre capables de se mouvoir a travers des rues en évitant
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tous les obstacles, de rentrer dans des pieces pour les inspecter, de retransmettre toutes les
données en temps reel et enfin de revenir a leur point de départ. Le second type fait partie des
VTOL UAV (Vertical Take-off Launched) ou ADAV (Appareils a Décollage et Atterrissage
Verticaux). Le drone idéal serait par conséquent un drone capable d’effectuer de grandes
vitesses d’avancement (plusieurs centaines de km/h, selon ses dimensions) et aussi capable de
vol stationnaire et ayant une grande manceuvrabilité dans des espaces confinés.

1.2.1.2. Les mini drones (MUAV) :

— A voilures fixes :

Les premiers drones miniatures firent leur apparition lors de la 1 guerre du Golfe en 1991.
Destinés au méme type de mission (reconnaissance au moyen d’une caméra CCD) et d’une
envergure proche (2.5 m), leur différence réside dans leur rayon d’action. En effet, le premier
est équipé d’un moteur thermique qui lui permet une plus grande autonomie (3 heures et des
altitudes de 3000 meétres) alors que le second est équipé d’un moteur électrique alimenté par
des batteries Lithium qui limite I’autonomie (1 heure et un plafond aérien de 300 metres).

Fig. 1.1: Les premiers minidrones utilisés pendant la guerre du Golfe : I’Exdrone et le
Pointer (1991).

Fig. 1.2: Exemples de VTOL : Les Cypher-1 et -1l américains et le Vigilant francais.

Dans ces dimensions, les deux types de propulsions se cétoient. Cependant, les moteurs
thermiques restent toujours prédominants pour les plus grandes envergures.
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— A voilures tournantes :

Le premier d’entre eux a étre performant fut le "Cypher" de Sikorsky (Figure 1.2) au début
des années 90. Il est équipé d’un moteur thermique et de deux hélices contrarotatives
carénees, il a une autonomie de 3 heures, pour ses 2 métres d’envergure et ses 115 kg dont 20
kg de charge utile. Il aboutit en 2002 au "Cypher II" ou "Dragon Warrior" (Figure 1.2). De
masse similaire et de dimensions légerement plus grandes, il a une autonomie de 3 a 5 heures,
et peut atteindre 185 km/h. Ce type de structure se démarque des structures plus
conventionnelles type hélicoptere. En 1997, I’armée francaise se dota du "Vigilant" de
Techno Sud Industries, un hélicoptére autopiloté capable de reconnaissance dans un rayon de
30 km. Il est équipé d’un moteur thermique de 9 kW, pése 40 kg et possede une hélice de 2
meétres de diamétre.

1.2.1.3. Les micros drones («UAV) :

Les micros drones sont des drones ayant des petites tailles variant d’une dizaine de
centimetres. En 1997 et dans le cadre d’un programme de développement, il a été appelé
micro drone tout drone ayant une taille inférieure a 15 cm. En Europe, la limite n’est pas aussi
claire puisque avec 42 cm d’envergure il est considéré comme un micro drone.

Tableau 1.1 : Catégories de drones.

Catégorie Acronyme Distance Altitude (m) | Endurance (h) | Masse (kg)
(km)

Micro UAV I <10 250 1 <5
Mini UAV Mini <10 350 <2 <30
Close Range CR 10 a30 3000 2a4 150
Short Range SR 30a70 3000 3a6 200
Médium Range MR 702200 5000 6alo 1250
Médium Range MRE > 500 5000 - 8000 10418 1250
Low Altitude Deep LADP P>250 5049000 05a1l 350
Low Altitude Long LALE > 500 3000 > 24 <30
Medium Altitude Long MALE > 500 5000 - 8000 24348 1500
Hight Altitude Long HALE >2000 15000 24248 12000
Unhinabited Combat UCAV 1500 10000 2 10000

1.2.1.4. Missions des hélicoptéres drones :
1. Recherche et sauvetage (figure 1.3) :

* Les hélicopteres drone peuvent effectuer rapidement et systématiquement des recherches
dans un secteur trés grand pour localiser des victimes d’un accident ou d’une catastrophe
naturelle.
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* lIs peuvent focaliser les efforts de la recherche et aider I’équipage de sauvetage a I’opération
de sauvetage au lieu de longue opération de recherche.

e lls peuvent plus aisément étre déployés dans les conditions atmosphériques qui
empécheraient normalement la recherche et le sauvetage pilotés par I’homme.

* lIs peuvent étre sacrifiés en conditions tres dangereuses pour sauver des vies humaines. Les
exemples typiques incluent le vol prés d’un incendie de forét pour rechercher les individus
perdus, recherchant dans des secteurs contaminés, et identifiant les fuites radioactives
potentielles apres un accident de réacteur nucléaire.

2. Surveillance (figure 1.4) :

* Les hélicopteres drones peuvent patrouiller un secteur et rapporter I’activité intéressante ou
peu commune.

* lIs peuvent automatiquement localiser et identifier une activité suspecte et effectuer une
détection efficace visuelle des objets ou des personnes impliqués jusqu’a I’arrivée des forces
terrestres.

3. Controdle de I’application de la loi (fiqure 1.5) :

* Les drones peuvent voler au-dessus de véhicules pour aider la police dans des poursuites ou
des opérations de recherche de criminelles.

Fig.1.3: Utilisation de drones dans la Fig.1.4: Utilisation de drones
recherche et le sauvetage. pour la surveillance.

* Poster sur des batiments dans des secteurs urbains, ils peuvent étre envoyés en quelques
secondes pour prendre des images de points sensibles.

4. Inspection (figure 1.6) :

 Les hélicopteres drones peuvent inspecter les lignes électriques a haute tension dans des
sites lointaines ou difficiles d’acces.

* lls peuvent inspecter de grandes structures telles que des ponts et des barrages de maniére
rentable.
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* lIs peuvent étre rapidement sollicités pour inspecter des batiments et des routes pour déceler
les dommages potentiels apres un tremblement de terre.

* lls peuvent localiser les matériaux dangereux dans des emplacements de rebut par le
transfert d’images aériennes aux experts humains ou par I’identification automatique de
décharges de conteneurs ou de matériaux par la vision a bord.

g

Fig. 1.5: Utilisation de drones Fig. 1.6: Utilisation de drone
pour faire appliquer la loi. pour I’inspection.

5. Cartographie (fig.1.7) :

* Les hélicopteres drones peuvent construire des cartes topologiques plus précises que I’avion
conventionnel avec beaucoup d’économie.

* A la différence des avions, ils peuvent voler prés de la terre tout en portant des appareils
photographiques ou des sondes pour construire des cartes en 3D de haute résolution.

* lls peuvent voler dans des secteurs plus petits et plus contraints pour construire des cartes
fortement détaillées.

6. Cinématographie (fig. 1.8) :

* Les hélicopteres drones peuvent étre la caméra ou I’eeil-dans-le-ciel d’un directeur
(artistique).

* lIs peuvent voler avec précision grace a I’ordinateur qui permet de se passer de pilotes
humains habiles pour la photographie aérienne.

q"!.

Fig. 1.7 : Domaine de la cartographie. Fig.1.8 : domaine de la cinématographie.
* lIs peuvent automatiquement dépister des sujets avec leur traqueuse vision basée a bord
d’objet.
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1.3. Présentation du drone :

Pour concevoir le modele, il est nécessaire de connaitre les parametres tels que les
caractéristiques géométriques, les caractéristiques de masse, la propulsion, etc. Dans ce qui
suit, nous allons aborder le modéle d’un drone dont les caractéristiques aux vitesses
transoniques d’un modele de balance d’un drone-type supersonique. Nous utiliserons par la
suite les logiciels de C.A.O. (Conception Assisté par Ordinateur) tels que le SOLIDWORKS
2009, ICEM CFD 4.2, FLUENT 6.3.26 qui serviront a la conception et & la simulation du
modele.

1.3.1. Caractéristique géométrigue :

La recherche a été effectuée pour déterminer la stabilité et pour contréler les caractéristiques
aux vitesses transoniques d'un modeéle de balance d'un drone supersonique.

Les résultats ont indiqué que le modéle complet était longitudinalement et latéralement stable
par la portée des angles (angle d’incidence et angle de dérapage) et la portée de nombre de
Mach des essais.

Les gouvernes de profondeur ont fourni une efficacité longitudinale de contréle et leur partie
latérale sert de I’efficacité par fléchissement différentiel de contréle pour la portée du
controle-fléchissement des essais. Le gouvernail de direction a fourni le contréle directionnel
efficace mais au nombre de Mach le plus élevé d'essai de 1.2, son efficacité diminuée
approximativement a moitié de la valeur subsonique.



CHAPITRE |

GENERALITES ET PRESENTATION DU DRONE

Les dimensions du model :

Tableau 1.2: Les dimensions du model.

Fuselage Unitésen m
Longueur 0.98
Rapport de finesse 0.3
Diamétre 0.063

Ailes Unités en m
Surface 1.43 (m°)
Envergure 0.35

Corde moyenne aérodynamique 0.12
Allongement 0.086

Corde d'extrémité 0.023

Corde d’emplanture 0.18
Vrillage 11.31°
Diédre 0°

Incidence 0°
Empennage Horizontal Unitésen m
Surface 0.32 (M%)
Envergure 0.192

Corde moyenne aérodynamique 0.044
Allongement 0.115

Corde d’extrémité 0.023

Corde d’emplanture 0.06
Vrillagee -1.75°
Diédre -1.50°
Empennage Vertical Unitésen m
Surface 0.47 (M%)
Envergure 0.118

Corde moyenne aérodynamique 0.109
Allongement 0.023

Corde extrémité 0.051

Corde d’emplanture 0.16
Vrillage 50°
Gouverne de Direction Unitésen m
Surface 0.022 (m?)
Envergure Efficace 0.046
Vrillage 23.82°
Corde d’emplanture 0.0134
Corde d’extrémité effective 0.011
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Les coordonnées du profil d’aile:

V1
i 3 +
—— — ml——
Y2
Tableau 1.3 : Les coordonnées de surface portante d*aile.
Xo%c Y1l c Y20 cC
0.00 -0.013 0.013
0.25 -0.011 0.015
0.50 -0.009 0.015
0.70 -0.008 0.015
1.00 -0.007 0.015
1.50 -0.006 0.015
2.00 -0.005 0.015
2.50 -0.003 0.015
3.00 -0.002 0.015
4.00 0.000 0.015
5.00 0.001 0.015
7.50 0.005 0.015
10.00 0.008 0.015
12.50 0.010 0.015
15.00 0.012 0.015
17.50 0.013 0.015
20.00 0.014 0.015
22.50 0.015 0.015
25.00 0.015 0.015
26.09 0.015 0.015
69.57 0.015 0.015
75.78 0.014 0.014
100.00 0.001 0.001
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Fig.1.10 : Les 03 vues du modéle type.
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|1 .3.2 La propulsion:

Fig.1.11 : La photographie du modele type.

Tableaul.5: Caractéristiques de la propulsion.

Modéle L

Classification Drore.

Configuration générale | Conventionnel.

Réglementation JAR 23 (U) Appendix A.

Type HALE (Haute Altitude Longue Endurance).
Configuration de la Un Piston, Tractif, Fixé dans le fuselage.

propulsion

Moteur 14,4 kg.

Vitesse de vol

Mach (0.54a1.2).

Altitude 8000 m.
Distance 1500 km.
franchissable

Endurance 2.3h.
Autonomie 504 Km.

1.3.3. Caractéristigue de masse:

Propriétés de masse de DRONE (Part Configuration - Défaut).
Systeme de coordonnées de sortie : par défaut.

Densité = 2.8e+003 kilogrammes par metre cube.

Masse = 8.75 kilogrammes.

Volume = 0.00312 metres cubes.

Superficie = 0.273 métres”2.

Centre de gravité: (métres).

X =-8.19¢e-005.

10
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Y =0.00644.
Z =0.582.

Moments d'inertie: (kilogrammes * métres carrés)
Ixx = 3.4 Ixy = 4.28e-008 Ixz = -0.000512

lyx = 4.28e-008 lyy = 3.4 lyz = 0.0466
Izx = -0.000512 Izy = 0.0466 Izz = 0.00837

11
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II. GENERALITES ET CONVENTIONS DE LA MECANIQUE DU VOL :
11.1. L’atmosphére standard :

Les performances d’un drone dépendent grandement des propriétés physiques (densité,
température, pression) de I’air dans lequel il vole. Pour pouvoir comparer les performances de
divers appareils, on devra les placer dans des conditions atmosphériques semblables. Pour ce
faire, on est convenu d’effectuer les calculs de performances dans une atmosphere standard
internationale (ISA). Cette atmosphére représente assez bien les conditions de température et de
pression moyennes sur I’année pour les climats tempérés. Les conventions de I’atmosphere
standard sont les suivant :

- L’air est assimilé a un gaz parfait avec une constante massique R =287J/kg.k.

- L’air est sec.
- Le vent météorologique est nul (pas de turbulence atmosphérique).
- L’atmosphere est en équilibre hydrostatique, c’est-a-dire :
AP == (N)AN oo (2.1)
Ou h est I’altitude au-dessus du niveau de la mer. On peut encore réécrire cette équation
d’équilibre sous la forme :

AP =—pgodH ..o, (1.2)
En définissant I’altitude géopotentielle H par dH =g(h)/g,dh ou g, est I’accelération de la

gravité au niveau de la mer.
Avec ces conventions, la spécification de la distribution de température en fonction de I’altitude
(géopotentielle) suffit a déterminer les conditions thermodynamiques en fonction de I’altitude.
En effet, en combinant I’équation d’équilibre hydrostatique (1.2) et I’équation d’état des gaz
parfaits p = pRT , on obtient :
OB O G 2.3)
p  RT(H)
qui permet de calculer la distribution de pression pour autant que I’on spécifie la pression au
niveau de la mer, et I’on obtient ensuite la distribution de masse volumique par application de
I’équation des gaz parfaits.
Aux latitudes moyennes (conditions tempérées), la distribution de température de
I’atmospheére standard du niveau de la mer a une altitude de 20 km est la suivante :
- Troposphere: (0 <H < 11km) T =288,16-6,5H (km).
- Stratosphere : (11km <H < 20km) T =216,66 °K.

La frontiere entre la troposphere et la stratosphere est appelée tropopause. Cette distribution de
température est représentée a la fig.2.1, de méme que les distributions de température
correspondante aux conditions tropicale et polaire. Avec une pression au niveau de la mer
de101,325 kPa, on obtient les expressions suivantes pour la distribution de pression :

- Troposphére : (0 <H < 11km) p=101,325(1-22,56.10°H)**
- Stratosphére : (11km <H < 20km) p=22,632¢ 1577107 (H-1)

12
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Fig.2.1: Distribution de température en fonction de I’altitude.

Ces distributions, ainsi que celles de la masse volumique et de la viscosité sont tabulées a
I’annexe A, en termes de grandeurs relatives par rapport aux conditions au niveau de la mer [1].

11.2. L’indicateur de vitesse :

La vitesse du drone est déterminée par un tube de pitot situé au nez du drone ou
attaché a une aile. La différence de pression mesurée peut étre reliee au nombre de Mach
de vol par les relations suivantes :

- Subsonique :
3 ya
AP _ (1+;/T1 MZ)7 =1 (Saint -Venant) ...........coeeuevurieeeeeeneeeeinennnn, (2.4)
p

- Supersonigue : on a dans ce cas une onde de choc devant le tube de pitot, de sorte que la
relation devient :

13
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/4 1
2 V1 1
Ap [ (r+IM (r+1) “1 (Rayleigh) .ovoveovooe(25)
P 2 2yM* —(y-1)

En mesurant simultanément Ap et p (par exemple avec I’altimetre), on peut donc
déterminer le nombre de Mach de vol M. L’ appareil basé sur ce principe est le machmetre. Si
I’on  mesurait aussi la températureT, on pourrait calculer la vitesse vraie
V(=Ma=M,/yRT ,ou a est la vitesse du son).Si I’on ne mesure que Ap, on peut calculer une
vitesse dite vitesse conventionnelle (Calibrated Air Speed) V, en calculant un nombre de Mach

fictif M & partir de Ap et de p, (pression au niveau de la mer en atmosphére standard), que
I’on multiplie ensuite par a, (vitesse du son au niveau de la mer). C’est cette vitesse qui est

affichée a I’indicateur. Pour les faibles nombres de Mach, on peut linéariser I’équation de Saint-
Venant :

\ /] 2
A _MT v o NiRT, = 2APRT AP (2.6)
Po 2 Po Po
Pour les drones volant a basse vitesse, I’échelle de I’indicateur de vitesse suit de pres cette
relation approchée.
Finalement, on introduit le concept supplémentaire de vitesse équivalente ou équivalent

de vitesse (Equivalent Air Speed) V. définie par :

VZ=PNv2 =20 G0 V2oV e @2.7)
Lo Po

Cette vitesse n’est pas directement accessible par la mesure de Ap mais elle s’avere tres
utile pour les calculs puisque les coefficients aérodynamique s utilisent la pression dynamique
q(= p,VZ) comme pression de normalisation. Aux faibles nombres de Mach (pour lesquels
I’equation de Bernoulli est applicable),q; Ap de sorte que Vg ; V. Aux autres nombres de

Mach, on calcule d’abord V a partir de V, etde T et on calcule ensuite V. par sa definition [1].

I1.3. Triedres de référence :
11.3.1. Repeére aérodynamique : R, = (G,)'(a, i/a, Iza)

C’est un repére dont le centre G est un point de référence du drone (souvent choisi
p " , I , . , . I
comme étant le centre de gravite). L'axe x, est porté par la vitesse aérodynamique du drone, z,

est dans le plan de symétrie du drone et orienté positivement vers le ventre de I'appareil et i/a
compléte le triedre positif. Les équations longitudinales sont projetées dans ce repere.
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Ya

Za

v

Fig.2.2: Triédre aérodynamique (G, X,, Y,,Z,) -

11.3.2. Repére lié au drone: R=(G,X,V,z)

Le centre du repére est un point fixe du drone et généralement on choisit G afin d'avoir le
méme centre pour tous les repéres. Les axes X etz sont orthogonaux entre eux et contenus dans
le plan de symétrie du drone. x est choisi voisin de I'axe longitudinal du drone et orienté positif
de l'arriére du drone & l'avant. z est normal & X et orienté vers le bas. En fin Y est déterminé de
fagon a avoir un triédre positif.

L

Fig.2.3: Triedre du drone (G, X, Y, 2).
11.3.3. Repere li¢ ala terre : R, =(G, >'<0, i/o, Izo)

Gx, : Verticale.
Gz, : Horizontale.
Gy, : Perpendiculaire au plan zGx

yGx : Plan horizontal

15
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Relative wind

Fig.2.5 : Repere aérodynamique et Coefficients des forces extérieures.

Pour le cas des mouvements latéraux (i.e. dans le plan horizontal) on considere un autre
repére, un repere lié au drone.

11.4. Les angles de la mécanique du vol :
Pour repérer le déplacement du drone dans I'espace, il faut utiliser des angles positionnant
le drone par rapport aux axes des triedres de référence.

16
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Horizontal

--h'r‘/y

b
W
Fig.2.6: angles aérodynamiques.

- Angle d’assiette @: angle entre I’axe du drone et I’horizontale géographique (attitude). Elle
est comptée positivement si le nez du drone est au-dessus de
I'norizon et négativement s'il est en dessous. C'est I'angle indiqué par
I'norizon artificiel.

- Incidence o: angle entre la direction de la vitesse (vent) et I’axe du drone. Elle est
comptée positivement si la ligne de foi est au-dessus de la direction
de la vitesse.

- Pentey: angle entre la direction de la vitesse et I’horizontale géographique

(7=0en vol horizontal). Elle matérialise la trajectoire du drone. La

pente est positive si la vitesse est au-dessus de I'horizontale.
Avec ces définitions, des trois angles sont reliés entre eux par :

- L’inclinaison ¢ :

Fig.2.7 :L’inclinaison (¢ ).

17
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- L’inclinaison (¢) : est I'angle formé entre le plan des ailes et I'horizontale. 1l est repéré dans
le drone a I'aide de I'horizon artificiel ou de I'indicateur de virage. En vol
a vue, on le repére par l'inclinaison du capot moteur sur I'horizon.
L'inclinaison a pour but principal de permettre d'effectuer des virages
plus ou moins serres.

- Le dérapage A

Fig.2.8 : Le dérapage ([ ).

- Le dérapage (/) : est I'angle entre la ligne de foi de du drone et la vitesse. Il est compté

positivement par la droite (nez a gauche de la vitesse). Il est indiqué a
bord du drone par la bille. Si elle est au centre, le dérapage est nul, si
elle est a droite, le dérapage est a droite (la bille indique le sens de la
vitesse vraie).

L'angle de dérapage est important car s'il n'est pas nul en croisiére le drone consomme plus de
carburant que nécessaire pour effectuer son vol. En phase d'approche, il est encore plus
important car il augmente la vitesse de décrochage. En cas d'approche dérapée involontaire, une
tenue rigoureuse de la vitesse habituelle d'approche peut entrainer un décrochage intempestif de
I'appareil. Il est donc tres important de surveiller ce dérapage. On n'en crée un volontairement
que pour certaines figures de voltige ou des rattrapages de plan.

11.5. Les principales phases du vol [2]:
11.5.1. Le vol rectiligne uniforme en palier :
Le vol rectiligne en palier & vitesse constante reste la configuration de vol la plus
fréquente.
Examinons la situation dans une telle configuration :

18
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A

=

Rz

.
V e
__{E_-._Fﬁ_ R —
—

T | 5 K

v

Fig.2.9 : Vol rectiligne uniforme en palier.
Pour maintenir I'équilibre du drone il faut que :
- la portance équilibre le poids :
R, =mg =%.p.8.v2.CZ e e e ee0(2.9)
- la traction équilibre la trainee :
T=&=%p5fcxm“m_m_m_m”m“m_m_m“m_m_m_mmgim

Pour une puissance motrice donnée il existe, en général, deux couples incidence - vitesse pour
réaliser un palier rectiligne a vitesse constante :

A
—
R, 7
—= o
L o] Y N
- o - _ = : ; —_
grande T 7 X vitesse /grande
vitesse / faible incidence
A 4

incidence

Fig.2.10 : Couples incidence — vitesse.

11.5.2. La montée rectiligne uniforme :

La montée est plus complexe a étudier. Du point de vue de la sustentation les choses
restent assez simples :
R_ =m.g.cos(y) = i I (2.11)

En revanche pour la propulsion on obtient :
T'=R,+mg.sin(y} = l St O rmegsin(F) . l(212)
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Fig.2.11 : Montée rectiligne uniforme.

En pratique la vitesse ne peut étre maintenue indéfiniment. Il existe plusieurs montées a vitesse
stabilisée utilisées en pratique selon les priorités (gain d'altitude, temps de montée, rapport
distance parcourue et altitude gagnée) :
- La montée a pente max (pour gagner beaucoup d'altitude sur une faible distance) pour
les franchissements d'obstacles.
- La montée a Vz max (pour gagner le plus rapidement possible de l'altitude) pour des
gains d‘altitude rapides.
- La montée a vitesse optimale (VOM) pour obtenir le meilleur rapport altitude gagnée,
distance parcourue, temps écoulé et consommation. C'est la plus employée quand aucun
impératif de sécurité ne se présente.

11.5.3. La descente rectiligne uniforme :

Le principe de son étude est le méme, cette fois le poids du drone devient moteur et on
peut se permettre de diminuer la traction pour maintenir la vitesse. L'étude du vol plané est
développée dans le cas d'un vol motorisé, il suffit de rajouter la traction.

11.5.4. Le virage symétrigue en palier a vitesse constante :

C'est également une configuration courante puisqu'en navigation les virages se font en
général a altitude constante. Dans cette configuration I'équilibre des forces améne a écrire :
- La traction compense la trainée :

T =R, :%.p.S.VZ.CX PSP PPTPPRRN (2% K )
- La composante verticale de la portance compense le poids :

R,.cosg=m.g =%.p.S.VZ.CZ.COS¢) et a0 (2.14)
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Fig.2.12: Virage horizontal.

On définit le facteur de charge par le rapport des forces d'inertie et du poids, ce qui dans le cas
d'un virage en palier a vitesse constante donne :

p cos¢
Le facteur de charge maximum est de I’ordre de 2,5 pour les avions de ligne et d’aviation
générale, il peut atteindre 7 pour les avions militaires ou d’acrobatie.
On peut alors déterminer que le facteur de charge d'un virage a 30° d'inclinaison est d'environ
1,15¢g (1,4 pour 45° et 2 pour 60°).
D'autre part l'accélération du drone est :a=v?/R .En projetant sur le rayon du virage la

relation fondamentale de la dynamique on obtient : R,.sin¢ = m(v>/R) soit en la divisant par la

deuxiéme équation :tan ¢ =V ?/R.g .Cela signifie que pour une inclinaison donnée, le rayon de
virage est déterminé par la vitesse.

11.5.5. Le vol plane :

Ce type de vol correspond au régime des planeurs et des parapentes. Etudions le cas d'une
descente planée a vitesse constante :
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Fig.2.13: Vol plane.

L'équilibre du vol donne les deux équations suivantes :
- en projetant les forces sur la direction de Rz :

R_ =m.g.cos(y) = %-ﬁ.S.f:.C’:
- en projetant sur la direction de Rx :

. 1 .
R, = m.g.sin(y) = 5 #5 VG

On peut alors en déduire la pente de descente :

e = Hauteur perdue

D= Distance parcourue
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Fig.2.14: Pente de descente.

Comme le montre le schéma ci contre, la tangente de la pente correspond aussi au rapport de

. . : H
I'altitude perdue sur la distance parcourue : tan{y) = > = %

Connaissant f et H on peut calculer D : D =f.H
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CHAPIRE III EQUATIONS GENERALES DU MOUVEMENT

111. EQUATIONS GENERALES DU MOUVEMENT :

I11.1. Introduction :

Nous abordons dans ce chapitre le probleme de la stabilité et du guidage du point de vue
dynamique, c’est-a-dire I’analyse du mouvement de I’avion soumis a des perturbations ou a des
actions sur les commandes. Comme on 1’a souligné dans 1’introduction générale, on considérera
pour ce faire I’avion comme un solide indéformable. 11 s’agit évidemment d’une approximation,
qui néglige 1’¢lasticité de I’avion, mais I’expérience a montré sa grande utilité pratique. Dans ces
conditions, la dynamique du vol est simplement une application particuliere de la dynamique des
solides, dont la théorie générale a été présentée en détail dans le cours de mécanique rationnelle,
qui se singularise par rapport a d’autres applications par la nature aérodynamique des forces qui
s’exercent sur I’avion.

On commencera donc dans ce chapitre par rappeler les équations générales du
mouvement d’un solide indéformable telles qu’elles s’appliquent au mouvement d’un avion,

y compris en présence de parties tournantes, telles que les hélices ou les turboréacteurs. Ensuite,
on considérera le cas particulier de petites perturbations autour d’un état d’équilibre, qui permet
de linéariser les équations. Puis, on analysera I’expression des forces aérodynamiques et on mon-
trera en particulier que, pour les avions de configuration symétrique, les mouvements de faible
amplitude autour d’un état d’équilibre se décomposent en un probléme longitudinal et un

probléme latéral.

111.2. Les éguations du mouvement :

Les équations du mouvement d’un solide indéformable établies au cours de mécanique

rationnelle sont :

d(:tv) e (3.1)
a1y .
dt L = L .

1

Ou If est le tenseur d’inertie, @la vitesse de rotation, et Ié et G les forces et moments
appliqués respectivement, qui se composent du poids, des forces et moments aérodynamiques et
des forces et moments des propulseurs, que I’on peut éventuellement inclure dans les forces et
moments aérodynamiques.

Particularisons ces équations en les exprimant dans le repére avion présenté a la section
(IL.3.2). Comme ce repere n’est pas inertiel, les dérivées temporelles apparaissant dans les
équations du mouvement (3.1 et 3.2) doivent étre transformées par les reégles habituelles, a
savoir :
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da da.
bt} [ 24 e /) X DR 33
( dt Jmema (dxt lvion ik ;A "

La masse de I’avion et le tenseur d’inertie étant constants en repere avion, les équations du

mouvement en repere avion s’écrivent comme suit (en notations indicielles) :

m(%+ Sie@V) = F, oot (3.4)
|

ij

dw;
(T-i_é‘ijka)jlklvvl):Gi ............................................................ (35)

Etablissons a présent I’expression de la transformation de coordonnées entre le repere inertiel et

le repere avion, ainsi que celle des vitesses de rotation en fonction des angles d’Eulery , 0 etg.

En vertu de la définition des angles d’Euler donnés, on a :

X 1 0 0 cosf@ 0 —sin@Y) cosy siny 0\ X

y|=|0 cos¢ sing 0 1 0 —siny cosy Oy,
z 0 —sing cos¢ || sind 0 cosé 0 0 1)z
....(3.6)
cos@cosy cos@siny —sin @ X,

singsin@cosy —cos@siny sin@sinfsiny +cos@gcosy singcosl | Y,

cos@sinfcosy +singsiny  cos@sin@siny —singcosy cosgcosf || z,

La vitesse de rotation, elle, vaut :
r r
D=, +B8 F B (3.7)
LI .- R s .
Ou e, est le vecteur unitaire selon I’axe X du repére J. En exprimant tous ces vecteurs dans le

repere avion, on obtient finalement :

p —sin @ 0 1
g |= singcosd |[+&fcosgp [+¢F0
r cos¢@cos @ —sin @ 0
....................................... (3.8)
# sin Ok
=| sin ¢ cos Oyt cos g

cos ¢ cos Oy sin g

Dont on tire I’expression inverse :
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(/& (sin @q +cos ¢gr)
& |=| cos B0 —SINPE | e (3.9)
yk| | sec@(sin@q+cosgr)

En utilisant les résultats précédents, les équations du mouvement s’explicitent comme suit :

M(Rek QW= FV) = =P ST O+ X+ oo (3.10.2)
M FU— PW) = PSIN@COSO+Y oot (3.10.b)
MWe PV —QU) =P COSPCOSO+Z .o (3.10.c)
|, et L, (@ pr)+ 1, (& pa)+1,(q° —r*)+(l, -1, )rg=L ... (3.11.a)
|, &1 (Beqr)+ 1, (8 pa)+ 1, (r* —p*)+ (I, —1,,)pg=M ... (3.11.b)
|8 |, (Be-ar)+ 1, (e pr)+1,(p°—a*)+(1,, - 1,)pa=N ... (3.11.c)

On considérera par la suite le cas le plus fréquent ou le plan X —z est un plan de symétrie. Dans

ces conditions, les produits d’inertie I, et |, sont nuls. Si I'on prend comme axes du repére
avion les axes principaux d’inertie, alors le produit d’inertie |, est nul ¢galement. Lorsqu’on

étudie des petites perturbations autour d’un état d’équilibre symétrique (et donc un vol sans
dérapage), il s’avere toutefois plus commode d’employer comme repére avion un repere dans
lequel I’axe X est aligné avec la direction de vecteur vitesse a 1’équilibre, car cela simplifie

grandement I’expression des forces et moments aérodynamiques.

111.2.1. Contribution des rotors :

Les équations établies précédemment sont valides pour un avion entierement fixe dans le
repere avion, c’est-a-dire sans partie mobile. Or, les moteurs des avions comprennent des parties
tournantes (rotors). Pour tenir compte de ces rotors, il suffit d’ajouter explicitement le moment

cinétique des rotors dans l’expression du moment cinétique. En appelanth,,hi et h; les

composantes du moment cinétique des rotors dans le repére avion, supposé constant dans le
temps (orientation et vitesse de rotation des rotors constantes), il suffit d’ajouter dans le membre
de gauche des équations (3.11) les termes :

Composante x gh; —rh;

Composante y rh — ph, b (3.12)

z

Composante z ph; —gh;

Connus sous le nom de couples gyroscopiques.
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111.2.2. Résumé et discussion :

Dans le cas d’un avion symétrique, I’ensemble des équations du mouvement (dynamiques

et cinématiques) se résument comme suit (en 1’absence de vent atmosphérique) :

MO QW —TV) = =P SIN G+ X oo (3.13.a)
M FU— PW) = PSIN@COSO+Y oot (3.13.b)
MW PV —QU) = P COSPCOS O+ Z ..o (3.13.¢)
Lo Bt L, (B pr)+ (1, =1 )rg+qh —=rh) =L oo (3.14.a)
L, &1, (r* = p*)+ (1, — 1) pr+rh—phl =M ..., (3.14.b)
81, (Be-qr)+ (1, =1, )pg+ph) —ahy =N o, (3.14.¢)

X=cos @cospu + (sin @sin @ cosy —cos @siny)V+ (cos@sin @ cosy +singsiny)w ......(3.15.a)
¥ = cos @sin U + (sin @sin @siny +cos gcosy )V + (cos @sin @siny —singcosy)W......(3.15.b)

B =—sINOU+SINPCOSOV+COSPCOSOW ...ceoeiiiiiiiiiiceeieceeeee et (3.15.0)
(§‘—- PH+tanG(SIN @G+ COSPI) ittt ettt seee e (3.16.2)
&= cos DU = SINGE ettt ettt ettt et te et e e beesseeeabeenaaeens (3.16.b)
YR=SECH(SIN PU + COSPI) vorviririerieiieeeeieetecte ettt (3.16.¢)

Il s’agit d’un systéme de 12 équations différentielles non-linéaires dans les 12 inconnues,
Xoo Yoo Z0,0,0,,u,v,w,p,q et r puisque les forces et couples aérodynamiques
X,Y,Z,L,M et N dépendent du mouvement de 1’avion représenté par son vecteur vitesse
u,v,w, et son vecteur vitesse de rotation p,(q,r ainsi que d’un vecteur ¢ de parametres de
commandes :

C=(9,.6,.6,,10)
Ou 4,,5, et 6, représentent les braquages des ailerons et des gouvernes de profondeur et de
direction, et IT la position de la manette des gaz, et sont des fonctions supposées données du
temps.

Ce systeme différentiel est représenté symboliquement par le schéma-bloc de la figure 3.1
qui fait apparaitre les variables d’entrée et de sortie de chaque sous-systéme. On constate que
toutes les variables d’entrée se retrouvent comme variables de sortie, sauf les variables de
commande qui doit étre spécifiées.

Dans 1’étude du mouvement de 1’avion décrite par ce systéme, on peut distinguer divers

types de problemes :
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- Stabilité — commandes fixes : Dans ce type de problémes, on étudie le mouvement de drone

consécutif a une perturbation, les commandes étant maintenues en position, ¢’est-a-dire
pour un vecteur de commande constant. En raison de la non-linéarit¢ du systéme
mentionnée précédemment, il n’existe en général pas de solution analytique. Toutefois,
pour des mouvements de faible amplitude, les équations du mouvement peuvent étre
linéarisées, ce qui permet d’obtenir des solutions analytiques.

- Stabilité — commandes libres : Dans ce cas également, on étudie le mouvement de drone

consécutif a une perturbation, mais cette fois les commandes sont libres de se déplacer
sous ’effet des couples aérodynamiques qui s’appliquent sur elles. Les variables de
commande ne sont donc plus spécifiées, mais sont elles-mémes liées aux variables
d’état du systeme (orientation, vitesse, vitesse angulaire) par I’entremise des équations
décrivant le mouvement des commandes, qui s’ajoutent donc au systéme de base. Ce
type de problémes présente un intérét surtout pour les avions a commandes

mécaniques.

8, —=
0, 0 Force Eq.

in 'F‘B . _ll:[>_ v
Piqr —e {3.13)

Control forces —s=

R

(TR ——
e Moment Eq.

Pa,r —=  inFg
(3.14)

i- J. .

Control moments ——=

b Kinematics —
(3.16)

'

Py, F o—

I, U L) e

Kinematics f‘ D *E
(3.15) = ¥y ——{——%
6,8, ¢ —= — 3y ——{>——

Fig.3.1: Schéma-bloc de la dynamique de drone.

- Stabilité — commandes automatiques : C’est encore une fois le mouvement de drone

consécutif a une perturbation que I’on étudie, mais lorsque celui-ci est sous le controle
d’un systéme de pilotage automatique qui actionne les commandes en fonction de
I’évolution des variables d’état et éventuellement de commandes extérieures telles que

données par un systeéme de navigation.
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- Réponse aux commandes : On étudie dans ce cas le mouvement de drone consécutif a

i u u i variati scifiée,
I’actionnement d’une commande selon une loi de variation dans le temps spécifiée
généralement un échelon de commande.

- Réponse a la turbulence atmosphérigue : L’étude du mouvement de drone et des forces qui

s’exercent sur lui en raison de turbulences atmosphériques est extrémement importante,
tant du point de vue de la conception que du point de vue opérationnel. Les équations
du mouvement se modifient simplement par I’ajout du vent atmosphérique, fluctuant en
raison de la turbulence, au vecteur vitesse de drone par rapport a I’atmospheére (u,v,w).

- Problémes inverses : Cette derniére classe de problémes correspond au cas ou 1’évolution de

certaines des variables d’état est spécifiée. Par exemple, on peut chercher a déterminer
quelle est I’action a appliquer aux commandes pour obtenir un mouvement donné.
C’est aussi a des problémes de ce type que conduit I’analyse d’essais en vol. La, les
mouvements de drone et des commandes sont connus (mesurés) et il s’agit de
déterminer la va leur des parametres de drone qui correspondent au mouvement
observé. Il s’agit d’un exemple de I’important probléme d’identification des parameétres

en théorie des systémes.

111.3. Théorie des petites perturbations [1] :

On considére dans cette section des mouvements de faible amplitude autour d’un état
d’équilibre. Dans ces conditions, les équations du mouvement peuvent Se linéariser.
L’expérience a montré que cette théorie simplifiée donne de bons résultats, notamment pour

I’analyse de la stabilité des états d’équilibre et de la réponse aux commandes.

111.3.1. Linéarisation des équations :

On commence par décomposer le mouvement entre 1’état d’équilibre de référence (vol
rectiligne uniforme) identifié par I’indice 0 et les écarts par rapport a cet état (perturbations),
identifiés par le préfixe A. L’état de référence étant un mouvement rectiligne
uniforme : P, =0, =TI, =0. De plus, on supposera que I’état de référence est un vol symétrique,
de sorte queV, =@, = 0. Enfin, on peut sans perte de généralité¢ prendre W, =0 en alignant I’axe X
avec le vecteur vitesse a 1’équilibre (repére avion de stabilité) et y, =0en choisissant la

direction X du repére sol dans le plan de symétrie de drone.
On négligera en outre le moment cinétique des rotors, soit que drone soit en vol plané,

soit qu’il y ait un nombre pair de rotors tournant en sens inverse, de sorte que le moment
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cinétique global est nul, soit enfin, dans le cas des monomoteurs, que le moment cinétique soit

suffisamment faible pour étre négligé. Enfin, I’atmosphére sera supposée au repos (vent nul).
Dans ces conditions, en négligeant les termes quadratiques dans les écarts et en

linéarisant les expressions trigonométriques, les équations du mouvement (3.13 et 3.16)

deviennent :

MARE —P(sin 6, + cos G,A0) + X + AX oo (3.18.a)
M(AETU,) = PAGCOS O, + Yy + AY ot (3.18.b)
M(AWe-qu,) = P(cos 6, —sinOAQ)+Z )+ AZ ..o, (3.18.¢)
AR L, ABE Ly AL e (3.19.a)

L ABE M+ AM s (3.19.b)
I, AR 1A= N+ AN L (3.19.0)
¥ =cosf,(U, + AU) — U, SIN G AO+SIN G AW  ....coeiiiiiiiiciieeeeeieee (3.20.a)
W =Uy COSOUAY F AV oottt (3.20.b)
& =—sinf,(U, +AU) —U, cOS O AG +COSOLAW .......covevuinririiieieieierenn, (3.20.c)
AGFE AP+ AN GUAT ..o (3.21.a)
A A oottt (3.21.b)
AYE=SECOPAT ...ttt (3.21.0)

L’état de référence étant un état d’équilibre, il satisfait les équations d’équilibre :

0=-Psing, + X,

0=Y,

e, (3.22)
0=Pcosb,+7Z,
0=L,=M;=N,

de sorte que les équations des petites perturbations s’écrivent finalement, en omettant le préfixe
A pour les angles et les vitesses (de translation et de rotation) dont la valeur de référence est

nulle et en écrivant les équations de translation pour I’écart Ax,,Ay,,Az, entre la position du

centre de masse et sa position au méme moment en vol rectiligne uniforme .
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MA= —P coSO,AGD +AX oo (3.23.a)
MOBE-TU,) = PPCOS G +AY o (3.23.b)
MW= QU ) =—PSINGAG+AZ ..o, (3.23.¢)
Lo BB TS AL o (3.24.a)
Ly AM s (3.24.b)

D B8 | K= AN e (3.24.0)
A =08 G)AU — Uy SIN GYAG +SIN QYW ... (3.25.a)
A = Uy COS O (I FV ittt (3.25.b)
AK = —sin G AU — U, COS GAD +COSO)W ......cocviuiiiiiiiiiiiiiciccice, (3.25.0)
FE PAAN LT oo (3.26.a)
ABE [ oo (3.26.b)
YB= SCC T ettt (3.26.0)

Pour obtenir le systeme différentiel sous forme canonique, il suffit alors de résoudre les
équations du mouvement pour les dérivées des composantes de la vitesse et de la vitesse

angulaire de perturbation, a savoir :

AX

A= —g cos 90A9+F ............................................................................ (3.27.a)
W= gg@cos 6, +%— TUL -ttt ettt ettt et st (3.27.b)
. AL
W= — 0 SING)AG +——F Uy wvevenrenenirieiiieieieictee ettt (3.27.¢)
m
= M ...................................................................................... (3.28.2)
I XX I Y24 I Xz
B o (3.28.b)
IW
&= % ....................................................................................... (3.28.)

x'zz  'xz
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111.3.2. Forces et couples aérodynamiques :

Comme on I’a mentionné précédemment, les forces et couples aérodynamiques
dépendent du mouvement de 1’avion représenté par son vecteur vitesseu,V,W et son vecteur
vitesse de rotation p,q, r, ainsi que du vecteur de parametres de commandes. La détermination
de la maniére dont ils en dépendent est au coeur de la dynamique du vol atmosphérique.

En toute rigueur, les forces et les couples aérodynamiques sont des fonctionnelles des
variables d’état. Par exemple, la portance de I’aile dépend non seulement de la valeur instantanée

de I’incidence mais aussi de toute son histoire passée, ce que 1’on peut exprimer par la relation :

Lty =L{ar(7)] —eo<z<t i (3.29a)

En supposant que la fonction a(7) soit développable en série de Taylor,

a(r)= 0{(t)+(1'—t)a82(t)+%(f—t)2 &)+ ...

o (t)Peut étre remplacé dans la relation précédente par la série infinie o (t), d(t), é&t).,....

En développant une nouvelle fois en série de Taylor par rapport a I’état d’équilibre initial (pour

t=t,), on peut écrire :

AL=L A+ L, (A) +..t LAdk Y Lo (AR +.................... (3.29b)

Dans le cadre de la théorie des petites perturbations, on fait classiquement 1’hypothése, introduite

par Bryan (1911), de forces aérodynamiques lin€aires, c’est-a- dire que I’on ne retient que les

termes linéaires dans I’expression précédente, méme si la fonction ¢r(t) n’est pas analytique

(développable en série de Taylor), c’est-a-dire :

AL = LA+ LA LAGE .. .o (3.29¢)

Les grandeursl,, Lg,..., sont appelées dérivées de stabilité ou plus généralement dérivees

aérodynamiques. Pour la plupart des forces aérodynamiques et des variables d’état, le premier
terme suffit, mais dans certains cas, on doit garder les termes jusqu’a la dérivée seconde pour
étre suffisamment précis.

Une grande part du travail en mécanique du vol a été consacré a déterminer la valeur de
ces dérivées aérodynamiques en fonction des caractéristiques géométriques des aéronefs et des
conditions de vol, tant par des méthodes expérimentales que théoriques, et, plus récemment,
numériques. Une quantité considérable de connaissances a ainsi été accumulée, qui seront

largement présentées.
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Une limitation de la théorie classique est I’hypothése de régularité¢ des variables d’état,
qui est mise en défaut en cas de discontinuités, par exemple pour des échelons des variables (ou
de leurs dérivées). Ainsi, pour un échelon d’incidence, I’expression classique donne :

AL=L,Aa=const.

Puisque Ao est constant, ce qui est en contradiction avec 1’observation expérimentale que la
portance ne s’établit pas instantanément. Dans le cadre d’une théorie aérodynamique linéaire, on
peut aisément résoudre ce probléme en utilisant le concept de fonction de transfert. On
n’abordera pas ici cette extension de la théorie classique de Bryan.
Pour terminer cette section, examinons les simplifications induites par I’hypothése de 1’existence
d’un plan de symétrie et de la symétrie de 1’état d’équilibre de référence. Pour une configuration
symétrique, il est clair que la force latérale Y et les couples de lacet et de roulis L et N sont
identiquement nuls pour tout vol symétrique, c’est-a-dire tel que v = ¥ = @ = ¢ = @, ceci étant
vrai quelle que soit I’amplitude du mouvement (c’est-a-dire pas uniquement pour de petites
perturbations). Par conséquent, les dérivées des forces et couples latéraux par rapport aux
variables longitudinales (Uu,V, () sont strictement nulles. Nous ferons en outre les approximations
de négliger :

1. Les dérivées des forces et couples aérodynamiques longitudinaux par rapport aux

variables latérales.
2. Les dérivées des forces et couples aérodynamiques par rapport aux dérivées temporelles

des variables d’état, a ’exception des dérivées, Z (etM .
3. La dérivee X, .

4. Les variations de masse volumique de I’atmosphére avec ’altitude.
Il faut souligner qu’aucune de ces approximations n’est indispensable pour résoudre les
problémes de dynamique du vol, elles sont seulement motivées par I’expérience et la commoditeé,
et peuvent étre remises en cause au besoin. Avec ces approximations, les forces et couples

aé¢rodynamiques s’expriment comme suit :

AX = X AU+ X WHAX e (3.32.a)
AY =Y VY PHY T HAY, i (3.32.b)
AZ=Z AU+Z W+ Z Mt Z (+AZ; oo (3.32.¢)
AL =L VAL PHLI+HAL s (3.32d)
AM =M Au+M W+ M Met M g+AM e, (3.32¢)
AN =NVHN PHNTHAN, e, (3.32.f)

Ou les termes avec I'indice C indiquent les forces et couples aérodynamiques résultant de

I’actionnement des commandes.
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Pour obtenir I’expression finale des équations du mouvement de faible amplitude sous
forme canonique, il suffit d’introduire ces expressions des forces et couples aérodynamiques
dans les équations (3.25, 3.26, 3.27 et 3.28), en résolvant les équations en translation selon Z et

en rotation de tangage pour Wk et (. De 1’équation en translation selon Z , on obtient :

ZAU+Z W+Z Me+Z q+AZ
W= —g sin G,A0+qu, +— Uil s s il SN
m

W=

ZAU+Z W+Z,q+AZ
—gsin 6,A0+qu, +— z a C}
1_27\& m

m

- 1Z [ZuAu+ZWW+(Zq+mu0)q—mgsin¢90A6?+AZC] .................... (3.33)
M—=Lg

L’équation en rotation de tangage donne, quand a elle :

_MAU+M W+ MWt M q+AM
I

yy

Z,M Z,M
M, + AU+ M, + w lw
1 m-—2Zg m-—2Zg
1 N e (3.34)
| (Z4 +muy)M mg sin 6,M AZ M
w + Mq+ g 0 W _MAQ_FAMC_FA
m-—2Zg m-—2Zg m-—2Zg

En écrivant I’ensemble des équations en détail, on constate qu’elles se divisent en deux groupes
indépendants décrivant respectivement les mouvements longitudinal et latéral, présentés sous
forme matricielle en (3.35) et (3.36).

Le découplage ainsi obtenu résulte des hypotheses faites. Comme on 1’a mentionné
précédemment, un mouvement longitudinal n’induit aucune force latérale ni couple de lacet ou
de roulis. Par conséquent, le systéme latéral est identiquement satisfait par v = = @=¢ =0
et le mouvement sera entiérement décrit par le systéme (3.35) qui constitue un systéme dans les 6

variablesAu ,w,q,Af8,Ax, et Az,. Ces mouvements pour lesquels les variables latérales sont

identiquement nulles ne sont appelées longitudinaux ou symétriques, de méme que le systeme
d’équations qui les décrit. Inversement, le systeme longitudinal est entiérement satisfait

parAu=w=(q=A#=0, et les mouvements correspondants sont purement latéraux et décrits par

le systéme (3.36) appelé de méme.
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Systeme longitudinal:

5 R B g

X
- 0 —gcos b,
m
Z, Z, —mu, —-mgsin g,
m-Zg m-Zg Mm—Zyg
Z,+muy)M —mg sin §,M
|:|V|W+ZWM‘&:| 1 |: q+( q 0) v&:| 9 oVh&
M—Zg lyy M—Zg Iy (M=Z)
0 1 0

A = cos GyAu — U, sin G,A 6 +sin Gyw

A% = —sin yAu — U, Cos 6,A8 + COS GyW
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Systéme latéral :

% 5 Y—r—u0 gcosé,
m m m
'3 v AY,
1L, —=1eNy 1L —1,N 0 m
zz aby =Ny Ly 2 el L (3.36)
’ ’ I)’(XANC - I>,<zAl-c
& Ny — szv IXXNp_IXZLp | «N _Iszr 0 @ 0
I 0 1 tan 6, 0 |
yBe=sec o r

Ay% = Uy coseoz//+v
2
/(Ixx z xz)
’ 2
Izz = zz /(Ixx zz_I xz)

[ 2
IXZ - Ixz /(Ixxlzz -1 xz)
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Il faut remarquer toutefois que I’existence de mouvements purement longitudinaux est
soumise a moins de conditions que celle de mouvements latéraux. En effet, les seules conditions
a remplir sont simplement :

— L’existence d’un plan de symétrie.

— L’absence d’effets gyroscopiques de rotors.
En particulier, I’hypothése de petites perturbations n’est pas nécessaire, il peut exister des
mouvements purement longitudinaux de grande amplitude.

Par contre, I’existence de mouvements latéraux est soumise & des conditions
supplémentaires, a savoir, outre les conditions d’existence des mouvements longitudinaux

— Lafaible amplitude des mouvements, condition de la linéarisation des équations, et
— L’absence de couplage aérodynamique entre mouvements latéraux et forces - couples
longitudinaux.
La linéarisation est en effet indispensable en raison de la présence de termes tels que mrv et

mpv dans les équations du mouvement longitudinal. Par conséquent, un mouvement latéral

d’amplitude appréciable induit un mouvement longitudinal, mais I’inverse n’est pas vrai.

111.3.3. Forme adimensionnelle des équations :

On connait le grand usage fait en aérodynamique des coefficients adimensionnels, qui
permet de prendre en compte automatiquement les effets principaux de grandeur, de vitesse et de
masse volumique. De méme, on peut définir des formes non-dimensionnelles des diverses
dérivées aérodynamiques intervenant dans les équations du mouvement (3.35 et 3.36).
Malheureusement, il n’existe pas de norme universellement acceptée pour cette
adimensionnalisation. On adoptera ici le systeme employé par la NASA, qui est d’un usage
répandu.

Les facteurs d’adimensionnalisation pour la théorie des petites perturbations sont définis
au tableau (3.1.) Il est intéressant de remarquer que dans le cadre de cette théorie, les vitesses

adimensionnelles U et W ne sont rien d’autre que les angles aérodynamiques S et «, . En effet,

au premier ordre dans les vitesses de perturbation :

VZ=(u,+Au)® +v: +W* = (U, +Au)>  — V =u,+Au
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Tableau. 3.1: Adimensionnalisation des équations.

Grandeur dimensionnelle Facteur de normalisation Coefficient adimensionnel
X,Y,Z % pu,’S C..C,.C,
P % PUyS C,

M % pU,°ST C,
LN % pU,°Sh C.C,
u,v,w U, a,v,w
& 2u, /T &G
£p,r 2u,/b ﬁ,‘ﬁ, ;
m pStT/2 U
l, pS(T/2)° I,
Lyl L pS(b/2) T
t t"=CT/2u, t

C’est la raison pour laquelle on a coutume d’exprimer les dérivées aérodynamiques
adimensionnelles par rapport a o,d& /[ et ,§ plutbt que par rapport aux vitesses réduites.
Remarquons enfin que, puisque ¢, et I’incidence par rapport a la direction de portance nulle o
different d’un angle constant, les dérivées par rapport a ¢, et par rapport a o sont identiques.

L’ensemble des dérivées aerodynamiques adimensionnelles intervenant dans la théorie des
petites perturbations sont rassemblées aux tableaux 3.2 et 3.3 pour les dérivées longitudinales et
latérales respectivement, chaque symbole représentant la dérivée du coefficient aérodynamique
en téte de colonne par rapport a la variable en téte de rangée.

Comme indiqué précédemment, on admettra que les dérivées C,, €t CXOI sont nulles.

Tableau.3.2: Dérivées longitudinales adimensionnelles.

C, C, C,,
( C,, C., Co,
a C. C, C..
g C, C, Cr,
& C, C,, o
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Tableau.3.3 : Dérivées latérales adimensionnelles.

C, C C,
B C,, C, C,,
p C,, C, C,,
F C, C, C,

Bien qu’il soit possible d’écrire les équations du mouvement (3.35 et 3.36) sous forme
entierement adimensionnelle (voir annexe C), la pratique courante de nos jours est plutét de les
résoudre numériquement sous forme dimensionnelle. Aussi, il faut exprimer les dérivées

aérodynamiques dimensionnelles en fonction des dérivées adimensionnelles présentées aux

tableaux (3.2) et (3.3).

111.3.4. Dérivées aérodynamiques dimensionnelles :

Pour conclure ce chapitre, établissons les expressions des dérivées aérodynamiques
dimensionnelles. On utilise a cette fin une procédure systematique décrite en détail pour les

dérivees de la force Z. En vertu de I’adimensionnalisation présentée au tableau (3.1).

Z = pu?SC,

Par conséquent,
da
du

Mais d’autre part, en vertu des équations d’équilibre (3.22),C, =-C cos g, , de sorte que :

Zu = puOSCz +%,0U§SCZU = puOSCz +%pUOSCZu

Z,==pUsSC,CosE,+ 7 pUsSC, v (3.37)

Semblablement,
do
Zw = %pugscza m = %puoscza

dg
Zq = %pU§SCZq a = %IOUOESCZC‘

de&
En répétant la méme procédure pour toutes les autres dérivées et compte tenu de ce qu’a I’état
d’équilibre :
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C,=C,sing, , C,=C=C,=0
On obtient les expressions rassemblées aux tableaux (3.4) et (3.5) pour les dérivées

longitudinales et laterales respectivement.

Tableau.3.4: Dériveées longitudinales dimensionnelles.

X Z M
u PU,SC,sin gy + % pu,SC, —pU,SC, sin g, + % pu,SC, 7 PUCSC,
W % pUsSC, 7 PUSC, 7 pPUCSC,,
q % puscsSC,, % pu,CSC,, % ,ouOEZSCmq
v %pCSC, %pcsC, , Y pEZSCma&

Tableau.3.5 : Dérivées latérales dimensionnelles.

Y L N
v IA puOSCyﬂ %puObSC,ﬁ A puObSCnﬂ
p % pu,bSC, }{houobzscIp }{1pu0bZSCnp
r ¥ pUhSC, ¥ pup’SC, ¥, pusb*sC,,
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CHAPITRE IV LA STABILITE DU DRONE

IV.1. Introduction a la stabilité :

Supposer que nous avons un drone dans un certain état de vol régulier. S'il est dérangé (perturbé)
par une rafale, ou par le pilote, il est considéré comme stable s'il revient a un état
raisonnablement stable dans un temps fini. L'état final, cependant, ne doit pas étre identique a
I'état initial. Selon des circonstances nous pouvons tolérer un petit degré d'instabilité ou
concevoir méme délibérément un drone pour étre tout a fait stable ; dans le dernier cas,
cependant, un fiable systéme automatique de stabilisation sera exigé. Nous exigeons
normalement plus qu’une simple stabilité. La réponse aux rafales ne doit pas rendre la tiche du
pilote difficile. Notre premier but est de concevoir un drone, afin de pouvoir étudier sa stabilité.
Comparativement a la stabilité d’un avion, le drone est un avion autonome sans pilote a bord,
d’ou pas de perte humaine. La stabilité d’un drone est semblable a celle d’un avion.

1V.1.1. Choix des axes :

En résolvant un probléme impliquant la dynamique d'un corps il est habituellement nécessaire de
définir les axes de référence et définir les variables du mouvement. Le drone vole dans une ligne
droite avec des forces et des moments de l'inertie concernant les axes qui changent avec le temps
et les rotations simples du drone ont le méme effet. Nous sommes alors forcés d'adopter les axes
qui restent fixes relativement au drone de sorte qu’elles se déplacent avec lui et reconnaitre que
nos équations de mouvement devront étre modifiées en conséquence. De tels axes sont connus
comme 'les axes du corps '. L'origine est placée au CG.

Nos axes sont alors choisis comme suit :
L’axe Ox se dirige dans la direction du vol.
L’axe Oy perpendiculairement au plan de la symétrie.

L’axe Oz se dirige vers le bas.

Le schéma ci-dessous montre les axes :
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X y
\-..OL rb_,;

&2
)

rudder

allsrons elevator

DN

'

¥4
Fig.4.1: Axes de stabilité et gouvernes d'un drone.

Un drone en vol est complétement sans contrainte et ainsi a six degrés de liberté, trois pour la
translation et trois pour la rotation. Ceci signifie qu'il y a différentes fagcon d’apparition de
l'instabilité et pour cette raison des conséquences graves de vitesses élevées peuvent s'ensuivre.
En faisant face a ces problémes nous discutons d'abord une forme plus faible de stabilité, connue
sous le nom de stabilité statique.

Un corps serait statiquement stable si une perturbation produite d'une force ou d'un moment, tend
a ramener le corps a 1'état initial.

(a) (b) (c) (d)

Fig.4.2 : Illustration de diverses variations de la stabilité statique.

(a) Stabilité.

(b) Stabilité neutre.

(c) Instable.

(d) Stabilité conditionnelle.

Considérer la boule dans une cannelure comme représenté sur le schéma (a).Si la boule est
déplacée vers la droite comme montré alors, un composant du poids apparait vers la position
initiale; au début donc la boule était statiquement stable.

En revanche la boule sur le schéma (c), une fois déplacée, contient une force tendant a
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augmenter le déplacement et donc devient statiquement instable.

La boule du schéma (b) n'a aucune force la-dessus qui produit un déplacement et ainsi il se
trouve dans un état de stabilité statique neutre.

Dans le schéma (d) ou la boule est stable a des petits déplacements mais instable s’il est déplacée
trop loin, ceci peut étre décrit comme cas de stabilité conditionnelle.

Un drone peut étre statiquement stable a des petits changements d'incidence mais instable si le
changement de 1'incidence a comme conséquence la perte de vitesse d'aile.

Dans le cas de drone il est utile de mesurer la stabilité statique; le facteur de reconstitution est
habituellement le moment, ainsi la quantité est le taux de changement d'un moment avec le
déplacement, et ainsi a la forme d'une rigidité. Nous devons également changer les mémes
déplacements en utilisant les commandes ; les derniers moments qui s'appliquent sont renforcés
par les mémes moments de reconstitution. La conséquence est qu'un drone avec un degré élevé
de stabilité statique exige également de grands mouvements de commande et vice versa. Nous
trouvons souvent cette sorte de rapport entre la stabilité et la commande dans les systémes

mécaniques.

IV.2. STABILITE STATIQUE ET GUIDAGE :
1VV.2.1. Introduction :

Avant d’entamer 1’étude des caractéristiques de la stabilité, il convient d’en mesurer la
portée réelle et d’autre part de définir précisément les notions qui seront utilisées par la suite et
notamment la distinction entre stabilité statique et stabilité dynamique.

La controlabilité et stabilit¢ d’un véhicule ne sont pas des concepts équivalents. En effet,
la contrdlabilit¢é d’un véhicule n’implique pas qu’il soit stable vis-a-vis de perturbations
extérieures sans intervention du pilote. Un bon nombre de drone considérés excellents du point
de vue de leurs caractéristiques de pilotage présentent une légere instabilité latérale appelée
divergence spirale. Cette instabilité ne présente aucun probléme car elle se développe tellement
lentement que le pilote la corrige constamment sans méme s’en rendre compte. Par contre,
lorsque le drone est sous pilotage automatique, il est évidemment essentiel que le systéme en
boucle fermée (drone + régulateur) soit stable vis-a-vis de perturbations atmosphériques et des
commandes provenant du systéme de navigation.

Un aspect étroitement li€ a la question de la stabilité est celle du guidage, a savoir I’action
des commandes sur le drone. Les questions qui nous préoccupent a cet égard sont d’une part de
déterminer le réglage des commandes requis pour obtenir une configuration de vol donnée et
d’autre part la manieére dont le drone répond dynamiquement a un échelon de commande. En

général, on constate un certain conflit entre les exigences de stabilité et de manceuvrabilité: une
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configuration trés stable nécessite de fortes sollicitations pour changer 1’état d’équilibre alors
qu’une configuration trés manceuvrable est souvent proche de I’instabilité.
Définissons a présent plus précisément les notions de stabilité statique et dynamique.

La stabilité est une propriété d’un état d’équilibre de drone, 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. La stabilit¢ dynamique concerne par conséquent le comportement
asymptotique (la limite pour t — o0) du transitoire produit par un écart par rapport a 1’équilibre.
En se limitant & de petites perturbations, on peut linéariser les équations du mouvement autour
du point d’équilibre. On parle alors d’une théorie linéaire de stabilité. La stabilité statique est
relative quant a elle a la réponse initiale a la perturbation, c¢’est-a-dire a la limite de la réponse
pour t — 0. On dit qu’un drone est statiquement stable si les forces/couples résultant de la
perturbation ont tendance a le ramener a 1’état d’équilibre. Comme elle est relative a 1’état initial,
la stabilité statique s’étudie beaucoup plus simplement que la stabilité dynamique. On obtient de
la sorte de nombreuses informations utiles, d’autant plus que la stabilité statique est une
condition nécessaire de la stabilit¢ dynamique. Enfin, on distingue les stabilités «commandes
fixes» et «commandes libres» selon que les commandes soient maintenues en position ou au

contraire libres de se déplacer sous 1’effet des sollicitations résultantes de la perturbation.

1VV.2.2. Stabilité statique longitudinale manche fixe :

1VV.2.2.1. Critere de stabilité statique longitudinale et implications :

Equilibre en rotation :

Pour assurer 1’équilibre longitudinal du drone, la somme des forces dans le plan de
symétrie du drone (deux composantes) et du moment des forces dans la direction normale au plan
de symétrie (une composante, moment de tangage) doivent s’annuler. Soit un aéronef donné (de
configuration arbitraire : aile seule, aile et fuselage, aile, fuselage et empennage, ...). La
géométrie étant fixée (en particulier le réglage de la gouverne de profondeur), en portant en
graphique le coefficient de moment des forces aérodynamiques (et de propulsion) autour du
centre de gravité de drone en fonction de l’incidence a mesurée a partir de la direction de
portance nulle de 1’aéronef entier, on obtient typiquement une courbe telle que celles
représentées a la figure (4.3), ainsi que le montre 1’analyse de la section suivante. Dans ces
conditions, 1’équilibre en rotation n’est assuré qu’au point ou la courbe de moment de tangage
croise I’axe des abscisses, c’est-a-dire au point A. Cela signifie que, pour cette géométrie, le vol
n’est possible qu’a I’incidence correspondante (et, vu 1’équilibre en sustentation, qu’a la vitesse

correspondante).
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Con |

Nose . .
up Balanced and positive stiffness
(.',,,0
Y
O — ’Ot
/’-/
——
Nose " ’\
down Balanced but negative stiffness
a

Fig. 4.3: Moment de tangage en fonction de 1’incidence.

Stabilité statique :

Examinons a présent la stabilité statique de ce point d’équilibre. En réalité, on considére
une forme restreinte de la stabilité statique, que I’on appelle parfois « raideur en tangage » [3], a
savoir la stabilité vis-a-vis de perturbations d’incidence uniquement. Supposons que le drone
correspondant a la courbe a de la figure subisse une perturbation d’incidence positive. Le
moment de tangage prendra alors une valeur négative (moment piqueur) et aura donc tendance a
ramener le drone dans son état non perturbé. En accord avec la définition introduite a la section
précédente, on en déduit que le drone est statiquement stable en tangage, ou qu’il présente une
raideur en tangage positive. Inversement, le drone correspondant a la courbe b de la figure est
statiquement instable.

Une conséquence directe de cette analyse est que les deux conditions a remplir par une
géométrie pour qu’il existe un état d’équilibre stable sont que le coefficient de moment pour une
portance nulle Cy, soit positif et que la pente de la courbe de moment de tangage en fonction de
I’incidence Cp, soit négative. Comme on le verra ultérieurement, cette derniére condition peut
étre remplie pour n’importe quelle configuration du drone en plagant le centre de gravité suf-
fisamment en avant. Par conséquent, il suffit pour assurer ’existence d’un état équilibre stable

que la configuration posséde un Cp, positif.

Confiqurations possibles:

Considérons tout d’abord le cas d’une aile droite isolée. Pour une telle aile, le coefficient
de moment au foyer est de signe inverse de la cambrure de 1’aile. Par conséquent, seule une aile
de cambrure négative permet d’obtenir un état d’équilibre stable. Mais cette configuration
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présente de nombreux défauts, notamment une trainée élevée et un faible coefficient de portance
maximum.

La solution la plus utilisée en pratique pour obtenir une configuration avec un coefficient de
moment positif consiste a utiliser deux (parfois trois) surfaces portantes. Le plus souvent, une de
ces surfaces est beaucoup plus grande que 1’autre. On distingue alors deux configurations (voir
fig.4.4) : soit I’aile principale est située en avant, c’est la configuration classique avec
empennage horizontal arriere, soit 1’aile principale est située en arri¢re, ce qu’on appelle généra-
lement configuration canard. Dans le cas de la configuration classique, I’empennage est calé
négativement de maniére a produire une portance négative a I’incidence de portance nulle, alors
que pour la configuration canard, le canard est calé positivement de maniére a produire une
portance positive. Chacune des deux configurations a des avantages et des inconvénients dont la
discussion sort du cadre de ce projet. On consultera avantageusement a ce propos la littérature

relative a la conception des drones (Aircraft design) [4].

+ Cambered wing at C; =0 Tail with C; negative

KA
=S =
G l

{a}

T )

——— T . ——
— v
Tail with Cp, positive + Cambered wingat C; =0
b

Fig.4.4 : Configurations avec deux surfaces portantes

1VV.2.2.2 Moment de tangage :

Analysons a présent 1’expression du moment de tangage autour d’une configuration
classique pour déterminer la condition a satisfaire par la position du centre de gravité pour

obtenir un état d’équilibre stable.

Contribution de I’aile principale :
Le centre aérodynamique de I’aile (foyer) étant défini comme le point autour duquel le moment

des forces aérodynamiques est indépendant de I’incidence (et donc de la portance), le moment
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autour du centre de gravité de drone de ces forces s’obtient aisément par les régles de transport
du moment. Avec les notations définies a la figure (4.5) ou (C) est la corde aérodynamique

moyenne de ’aile définie par :

C= ?j_ﬁh_fz T B oo, (4.1)

On obtient:
M, =M, +(L,cose, +D,sine,)(h—h )T+(L,sing,—D,cose,)z ......(4.2)

Remarquons que D’expression obtenue est indépendante de la position (arbitraire) du bord
d’attaque de la corde aérodynamique moyenne par rapport a laquelle les distances sont mesurées.
Et non-dimensionnées par %pV2cS, et en supposant des angles d’incidence faibles, on obtient :

C,, =C,  +(C_+Cp o )h=h )+(Ca,—C,)z/T oo (4.3)

Ly

Mean D CG ¢
Wing zero aerodynamic 4 -¢
lift direction chord z

Meaan

aerodynamic
& — h, ¢ center
g WY
e
VAN
o= he =4
- c -

Fig.4.5 : Systéme de forces et moment sur 1’aile

Dans la plupart des cas, le dernier terme est négligeable, de méme que la contribution de la

trainée dans le deuxiéme terme, de sorte qu’on obtient finalement :

C, =C, +C_(h=h, )

m

=C, + a,x, (h— hnw)

En notant a,, la pente de la courbe de portance de I’aile (2, = C. ).

aw

Contribution du fuselage et des nacelles :

L’influence du fuselage et des nacelles est complexe. Un fuselage isolé subit également
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des efforts aérodynamiques qui se réduisent globalement, pour des incidences modérées, a une
portance, une trainée et un moment indépendant de [I’incidence autour d’un centre
aérodynamique. Les propriétés aérodynamiques d’une combinaison aile/fuselage ne s’obtiennent
cependant pas par la simple superposition des propriétés de I’aile et du fuselage séparément car
de fortes interférences existent. Ainsi, la présence du fuselage modifie 1’écoulement autour de
’aile, en particulier la distribution de portance en envergure, et les vitesses induites par la nappe
tourbillonnaire émise par I’aile produisent une contribution positive (déstabilisante) a la pente de

lacourbe: C, —«r.

En résumé, I’adjonction du fuselage et des nacelles a une aile a généralement pour effet
de déplacer le centre aérodynamique vers I’avant, d’augmenter légeérement la pente de la courbe
de portance et de fournir une contribution négative au coefficient de moment au foyer.

L’¢équation du moment de tangage de la combinaison aile/fuselage/nacelles prend alors la

méme forme que pour ’aile seule mais avec des valeurs différentes des parametres :
Cn, =Ci,, +C. (=N )

Ou awp est la pente de la courbe de portance de la combinaison aile/fuselage/ nacelles.

Contribution de I’empennage :

Les efforts aérodynamiques sur 1’empennage s’expriment exactement comme ceux sur
I’aile principale, a ceci prés que les interférences dues a la présence de 1’aile principale doivent
étre prises en compte. L’effet dominant est la déflection vers le bas de I’écoulement abordant
I’empennage par la nappe tourbillonnaire émise par I’aile principale, qui a pour effet de réduire
I’incidence d’un angle de déflexion e. La position de I’empennage par rapport a 1’aile principale
étant schématisée a la figure 4.6, on obtient I’expression suivante pour le moment de tangage

produit par I’empennage :
M, =M, 1, [(L ooty D sinlet,—)
_Zt [(Lt Sln(%_g)_q O%(%—E)] ....................................... (4.6)
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le I,
Tail mean
L, aerodynamic
N center
Wing mean ¢ .
asrodynamic _¢ CG '
chord J/
Ap o ——’T——’_

ind
/TJ \{e\al’\"e Wi

Tail mean
aerodynamic
chord

Fig.4.6: Systéme de forces et moment sur I’empennage.
Ou L; et D¢ sont respectivement portance et trainée — c’est-a-dire composantes perpendiculaire
et paralléle au vent effectif V” de la force aérodynamique — de ’empennage. En pratique, le

terme -l L, cos(e,, —€) =l L, est prépondérant. En définissant le coefficient de portance de

I’empennage comme :

Lt
e e S PP 4.7
Lt Y pV 2 St ( )
On obtient, en non-dimensionnalisant & nouveau par : % PV ’TS ¢
l, S
G T o e 4.8
™ TS - (48)

Mentionnons que souvent dans la littérature le coefficient de portance de I’empennage est défini
a partir de la pression dynamique locale (=% pV ™) qui différe de la pression dynamique de
I’écoulement libre en raison des interférences produites par 1’aile principale, ce qui introduit dans
’expression du moment de tangage un facteur (V>/V?) que 1’on appelle parfois un facteur
d’efficacité de I’empennage. On adopte plutdt ici I’approche suivie par Etkin [3] qui consiste a
intégrer ce facteur dans le coefficient de portance de I’empennage.

Le rapport (1.S,/CS) qui apparait dans I’expression du coefficient de moment de
I’empennage est un rapport de volumes caractéristique de la géométrie de drone, que 1’on appelle
communément « rapport de volumes de I’empennage horizontal » et que I’on note Vy, de sorte
qu’avec cette notation, on a :

Cn =-VuCy.
Le centre de gravit¢ d’un drone pouvant bouger en fonction du chargement et de la

consommation de carburant, il est plus commode de définir la position de I’empennage par

49



CHAPITRE IV LA STABILITE DU DRONE

rapport au foyer de la combinaison aile/fuselage/nacelles plutét que par rapport au centre de

gravité. En notant | la distance le long de la direction de portance nulle de 1’aile/fuselage entre le

foyer de I’empennage et le foyer de 1’aile, on a :

L=l =h )T (4.9)
De sorte qu’en définissant :
V,,=1§/8S=V, +(h-h )S/S
L’expression du coefficient de moment de I’empennage devient :
— S
Cn =—VHCL1+(h—h%)§tCLt ...................................................... (4.10)

Contribution du systéme de propulsion :

Le systeme de propulsion fournit deux contributions au moment de tangage de drone: la
contribution directe du moment des forces propulsives, et une contribution indirecte par
I’interférence entre le souffle ou le jet propulsif et la cellule (aile/fuselages/empennage). En
supposant que les effets indirects sont intégrés dans les coefficients aérodynamiques des

¢léments de la cellule, il reste la contribution directe que I’on noteraC,,

1VV.2.2.3. Point neutre manche fixe :

En rassemblant I’ensemble des contributions au moment de tangage, on obtient :

C.=C +CLWb(h—hnWb)—V , +(h=h, ) C +C

m m,

aCyh

Cette expression se simplifie en remarquant que :

_ Letlh
CLWD+S - S = 4.11)

N’est rien d’autre que le coefficient de portance global, pour donner :

Co=Cry TGN )VLC AC, e (4.12)

On obtient alors la raideur en tangage en dérivant par rapport a I’angle d’incidence a :

_ aC
Cn, =C, (h—h, )=V, a—;+ TS (4.13)
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Puisque, par la définition méme du centre aérodynamique de l’ensemble aile/-fuselage, le
coefficient de moment en ce point est indépendant de 1’incidence. On observe que la raideur en
tangage est une fonction linéaire de la position du centre de gravité. Le point pour lequel la
raideur en tangage s’annule, prend un sens particulier puisqu’il définit la frontiére entre centrages
stables et instables. On lui donne le nom de point neutre. A partir de 1’expression (4.13), on

obtient immédiatement :

En utilisant cette définition, la raideur en tangage s’exprime simplement comme :

C,, =C, (h—h)

Qui suggere une maniere simple de déterminer la position du point neutre a partir de mesures
expérimentales de portance et de moment : la position du point neutre s’obtient directement a

partir des pentes des courbes de Cp, et C, en fonction de (& ):

Cn
T SO U TSRS U SOOI -3 £

L,

o

On appelle communément marge statique cette distance entre le centre de gravité et le point

neutre. Puisque C,, doit étre négatif pour que le drone soit statiquement stable, on en déduit que

hn-h doit étre positif, c’est-a-dire que le centre de gravité doit se trouver en avant du point
neutre. Plus le centre de gravité occupe une position avancée, plus la marge statique n’est pas
¢levée. Les regles de certification imposent que la marge statique demeure constamment plus
grande ou égale a 5% de la corde aérodynamique moyenne.
L’expression de la position du point neutre peut étre explicitée pour des expressions

linéaires des forces de portance. Avec :

CL, =

C.=ao =al(, —i,—¢)

Et en linéarisation I’expression de la déflexion € :

'wh

o€
E=€E,+—C,
o

L’expression du coefficient de portance devient :
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CL:Cwa+%CL(:a'W a:( W (1= aa) i, — &)
S, S, .
:[awb+§at(l—£)]awb—§at(lt+go) ....................... (4.16).
=aux

Avec:

S o€ S, .
azaytoal-S0) e a=a, -t l+e)

Semblablement, en linéarisation 1’expression du coefficient de moment de tangage di aux forces
de propulsion selon :

aC,,
+—a
P da

C, =C

my, mo

L’expression du coefficient de moment devient :

JC,
C,=C, +aa(th-h )- V,a,(e, b(l—a—) i, —&)+C,, +—«
acwp a P 80(
de J9C,
=C,,  +Cp, +V,a.(i, +&,)+aa(h—h, )= V,a (1-=—) Wb+a—"a (4.17)
acyh a 0[

a.[S o€ aCm
=C, +C, +VHa[(| +g)il——t(1 )]+ a(h—h, )- VHaT(l——)+
1544444442444 83 448 4444444242"242“

4
Crg C

Moy

On en déduit la position du point neutre, a savoir :

1|: aC,, ]
h=h, +—|Via (=S5 | (4.18)

80{ Ja

CommeC_, =a(h—h,), le coefficient de moment au centre de gravit¢ peut finalement

s’exprimer simplement par la relation linéaire :

Cpp=Crp +0(N=N,) oottt (4.19)

IV.3. Guidage et stabilité statique manche libre longitudinaux [1]:

1VV.3.1. Angle de gouverne :

Etudions & présent la question du guidage longitudinal du drone du point de vue statique,
c’est-a-dire la relation entre I’état d’équilibre du drone et le réglage de la commande
correspondante. A partir de I’expression finale du coefficient de moment de tangage, on en
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déduit que le point d’équilibre est obtenu pour 1’incidence :

D’ou on déduit qu’il est possible de controler I’état d’équilibre en faisant varier le centrage (la
marge statique). Cette possibilité, qui a effectivement été mise en pratique par Lilienthal, un des
pionniers de I’aviation, n’est évidemment pas utilisable pour la plupart des drones. En outre, elle
présente le désavantage de faire varier la marge statique en méme temps que le point d’équilibre,
la marge statique diminuant alors que ’incidence augmente, et donc que I’on se rapproche du
décrochage.

Pour ces raisons, on préfere contrdler I’incidence du drone par une déformation de sa

géometrie qui modifie C, en modifiant le moins possible la marge statique. La solution la plus

communément employée consiste a introduire un volet mobile dans 1’empennage appelée
gouverne de profondeur, qui en modifie la cambrure et par conséquent 1’incidence de portance

nulle (voir figure 4.7) : Notant (J,) I’angle de la gouverne de profondeur, 1’expression du

coefficient de Portance de I’empennage se modifie comme suit :

C =a0+8,0,=8@, k=80 ..o 421)

/_\é:liimm tail
< )\&

Fig.4.7: Gouverne de profondeur.

C’est-a-dire que s’ajoute un terme dépendant linéairement de I’angle de gouverne. Par
conséquent, le coefficient de portance et le coefficient de moment globaux s’en trouvent

modifiés. En ce qui concerne le coefficient de portance, il devient :

En ce qui concerne le coefficient de moment, C_ et donc la marge statique restent

inchangés alors que C, est modifié comme suit :

Cp, =Cp, + [%(h —h, )=V, ]aeée ............................................... (4.23)
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Ces modifications sont représentées a la figure 4.8. Une déflexion positive de la gouverne
déplace le point d’équilibre vers une incidence plus faible (et donc une vitesse plus élevée).
La relation entre 1’angle de gouverne et I’incidence d’équilibre s’obtient directement en

résolvant I’équation d’équilibre en rotationC_ = 0. On obtient ainsi :

C_ +a(h-h
5, =- Cn(@) __ Cm a0 (4.24)

a[st(h—hn )—\TH] ae[st(h—hn )—\TH]
S 'wh S 'wh

Et le coefficient de portance correspondant vaut :

C, =aao+ 3 a0,
q S €q

ACn

[ 5¢=0'

=

Final trim ¢

Cz i

Fig.4.8: Effet de la déflexion de la gouverne de profondeur sur les coefficients aérodynamiques.

En pratique, c’est le coefficient de portance qui est spécifié plutot que 1’angle d’incidence (en vol
horizontal, le coefficient de portance est directement fonction de la vitesse de vol). L’incidence

et la défection de la gouverne s’obtiennent alors en résolvant le systéme :

-54 -



CHAPITRE IV LA STABILITE DU DRONE

S
aoy, +§e aeé‘eéq =C_

S (4.25)

a(h—h)e,, +a, [gt(h -h, ) -V, ]5% =—C,.

On obtient:
S — S
|:St(h—hnwb)—VH :|C,_éq +§t Cmo0 C, +(h_hn)CLé
O =8, 0, =—a—> = ... (4.26)
D “ D

Avec :

D =aa, [i(hn —h, )=V, ]
S wh
A partir de ces résultats, on peut en déduire la courbe de portance & 1’équilibre (CLéq en fonction

de (o, ), a savoir :

C_ = ! —iC +20{, ................................. (4.27)
Ly St _ S Moo a eq
—+t(h-h, )=V, e
S 'wh
Dont la pente est :
Sy
dC 7(h_hn)
- Lé‘*:RS ! =a|1-< S |, (428
o & L(h-h,)-V, S (h=h)-V,

Soit legerement plus faible que la pente & géométrie fixe C, =a comme illustre a la figure

4.9.

Ce

Fig.4.9: Pente de la courbe de portance a I’équilibre.
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La variation de I’angle de gouverne en fonction du coefficient de portance a 1’équilibre
suggere une détermination expérimentale en vol de la position du point neutre. En effet, la pente
de la courbe de I’angle de gouverne en fonction du coefficient de portance :

dd,  a(h-h)

dc,, D

Est directement proportionnelle a la marge statique. Dés lors, en portant cette pente en fonction
de la position du centre de gravité, on obtient le point neutre par extrapolation au point ou la

pente s’annule comme esquissé a la figure 4.10.

daﬂtrim
O dCLtrim hn h
- =+ -
M fixed

Fig. 4.10 : Détermination du point neutre par essais en vol.

1VV.3.2. Couple de charniére et effort dans le manche :

Pour défléchir la gouverne de profondeur, il faut appliquer un effort dans le manche qui
équilibre le couple produit par les pressions aérodynamiques résultant de la déflexion sur la
charniére de la gouverne. Anciennement, et encore de nos jours pour beaucoup d’appareils
d’aviation légére, la commande de la gouverne par le manche s’effectuait au moyen d’un
systéme mécanique de cables, tiges, leviers et poulies, dont le principe est schématiquement

représenté¢ a la figure (4.11). Avec I’augmentation de la vitesse des appareils, il est devenu
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Fig.4.11:Schéma d’un systéme mécanique de commande de la gouverne de profondeur.

D’adjoindre une assistance via des actuateurs amplifiant D’effort fourni par le pilote.
Actuellement, on recourt fréquemment a des systémes de commandes électriques « fly-by-wire »
ou opto-¢lectriques (« fly-by-light »). En tout cas, quelle que soit la nature du systeme de
commande, il est nécessaire, pour le concevoir correctement, de connaitre précisément le couple
a appliquer a la gouverne pour la défléchir d’un angle donné.

Considérons une géométrie typique d’empennage horizontal comprenant un
compensateur (tab) tel que représenté a la figure 4.12. Le compensateur (tab), dont on discutera
la fonction ultérieurement, est un petit volet qui a généralement un effet négligeable sur la
portance de I’empennage (et donc sur le moment de tangage sur le drone) mais par contre un
effet substantiel sur le couple de charniére de la gouverne H.. Définissant le coefficient
adimensionnel associé :

He
Che - qSeEe

Ou S¢ est la surface de la partie de la gouverne en arriére de la charnicre, elle s’exprime, dans le

cadre d’une théorie linéarisée, de la maniére suivante :

Ce=hHhg+ha+H0g 431)
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Tailplane

—- A

i
Cp

Hinge —RJ\‘ Elevator
line B -_7_-— i S ‘—&
B ——
1 c-!' - —_—
Tab
I = Tab hinge
g A
EF]
[a)
Elevator hinga

Tab hinge

4)—‘ L

= £y =

b

Fig.4.12: Géométrie d’un empennage horizontal.

Ou ¢, est la déflexion du compensateur, comptée positive vers le bas. Pour les empennages a

profil symétrique (b = 0), cas le plus fréquent en pratique, compte tenu de I’expression de

I’incidence sur I’empennage :

d . d S, . 9e.].
= (1—£)a;wb —i—g, = (1—£)og—[1—f"‘a—s(1—£)](|t +E) e, (4.32)

Cette expression devient :

Ce=Cy +CGeathd 0 . (4.33)

Avec :

%
Jo

S .
Ch%=—n[1—2—sa— )](ueo)
o€
Chea - bl (1_5)
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Les coefficients b,,, sont parmi les coefficients aérodynamiques intervenant en stabilité et

guidage les plus difficiles a évaluer. Ils sont en effet extrémement sensibles aux multiples

paramétres définissant la géométrie de I’empennage — balance aérodynamique (rapportc,/c,),
fraction de corde de la gouverne (rapportc, /c, ), passage entre la gouverne et la partie fixe de

I’empennage, angle de bord de fuite,... — mais aussi au nombre de Reynolds (état et épaisseur
des couches limites sur I’empennage et la gouverne). On les évalue généralement a 1’aide de
corrélations empiriques basées sur des mesures en soufflerie et en vol mises a jour
continuellement (Engineering Data Sheets britanniques et Datcom américains, disponibles sous
forme informatique).

Dans le cas d’un systéme mécanique de commande de la gouverne (voir figure 4.10), la
relation entre la force dans le manche et le moment de charniére de la gouverne s’obtient
aisément par le théoréme de 1’énergie cinétique. Comme 1’énergie cinétique du systéme est

invariante, on en déduit que le travail total est nul, c’est-a-dire :

FSHH, 0, =0 o (4.34)
de sorte que la force dans le manche est simplement proportionnelle au couple de charniére :
F——éHezGHe ................................................................... (4.35)
S

Ou le facteur G est la démultiplication du systéme mécanique. Pour un systéme avec assistance,
la force dans le manche reste proportionnelle au couple de charniére, la seule différence étant
que le facteur G comprend ¢également 1’effet de 1’assistance. Enfin, méme dans le cas de
commandes ¢électriques ou opto-électriques, la relation reste généralement valable car ces
systémes reproduisent une résistance dans le manche de maniére a fournir au pilote une
sensation (« artificielle ») semblable a celle (sensation « naturelle ») fournie par un systéme
mécanique. Compte tenu de I’expression du coefficient de couple de charni¢re (4.33), la force

dans le manche peut s’écrire de la maniere suivante :

F
GS,C,

= q(cheo + C:heaa’l-l_ bzé; + b3§t)

En exprimant I’incidence et la déflexion de la gouverne en fonction du coefficient de portance et

en utilisant 1’équilibre en sustentation GCLéq =P/S cette équation devient :

F C.C,-bC p _ C_C, -bC,
— 5e 3 a4+ C +b6+ ge a ac e 4.36)
GS.C. D g "] e, TH D ¢

e-e

Ou encore :
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= A BT 4.37
GSE q (4.37)
D’ou il apparait que la force dans le manche est directement proportionnelle a la pression

dynamique, ce qui explique la nécessité d’employer des dispositifs d’assistance pour les vols a

grande vitesse.

IV.3.3. Point neutre manche libre :

On a considéré précédemment la stabilité statique dans le cas ou la gouverne de
profondeur est calée dans une position fixe. En pratique, un pilote humain est incapable de
maintenir le manche en position fixe lorsque le drone subit une perturbation d’incidence, alors
que ’on s’en approche si le drone est équipé d’un dispositif d’assistance avec blocage. On
s’intéresse maintenant a 1’autre cas extréme, a savoir celui ou la gouverne de profondeur est
totalement libre de se déplacer sous ’effet des forces aérodynamiques qui s’exercent sur elle. Il
s’agit d’un cas extréme en raison des frottements inévitables qui s’opposent au mouvement de la
gouverne, mais il est néanmoins intéressant de 1’analyser puisque la réalité se situe entre les deux
cas extrémes.

Lorsque la gouverne de profondeur est libre, le couple de charniére est nul. Par

conséquent, la déflexion de la gouverne vaut :

1
A, =E—(% +CLoH00) (4.38)

Il en résulte que les expressions du coefficient de portance et de moment se modifient comme

suit :

C —ao+as =(@-C C“ea)a—ci(c +hb,) 439
L S &0, .. 4 T, p e ) (4.39)

C,=C,, +tah—-h)a+ [%(h -h, ) -V, }aeé'eLibre

=C,, tCpa+C.. 0, (4.40)

Cm§ Che Cma
=Cp, +(C,, - b ot — o = (Che, +0,8,)

2 e

On constate donc que la pente de la courbe de portance est réduite :
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C,_C,

Ls,  he,

a’=a(l-
ab,

) e, (4.41)

L’effet de la gouverne libre peut aussi s’exprimer comme une réduction de I’efficacité¢ de

I’empennage. En effet, le coefficient de portance de I’empennage étant donné par :
C =ax+ag,
Cette expression devient, dans le cas d’une gouverne libre :

C, = (a2, l)t B S (4.42)

bz

C’est-a-dire que la pente de la courbe de portance de I’empennage est réduite par un facteur

F= (1 ah ) communément appelé facteur de gouverne libre de I’empennage.
ab,

Les propriétés de stabilité du drone avec gouverne libre s’obtiennent alors simplement a

partir des propriétés avec gouverne fixe en remplagant a par @’ et a, par Fa, . Par exemple, on

tire de (4.40)
’ Cma Cha Cmo‘ Che
C,=C, ———==ah-h)——— .. (443)
o o b2 b2
On en déduit que cette grandeur s’annule pour (point neutre manche libre)
Cm§ C 1 aC Cm5 Che
h:hn+e——h + Ha[(l——)— " ... (444)
ab, oo 80{ ab,
Compte tenu des expressions de C,, et de CUe , 4 savoir :
a,S S — —
L = ES -, C,. =a |:§‘(h —h, )=V, :| =C__ (h—h, )-aV,

L’équation précédente devient :

%o, C, (h—h VA Che
+ -a
oy (C, (h=h, )-a H)ab

2

h:h 1|: Hat(l__)_

Ou encore, compte tenu de 1’expression de C,,

e C.C dC,
h{l_ L; . }:h“w&v{l_ Lgbhea] a “a‘(l__)(l_ab oo | 4
14 42 2743 : 1423“%

a
a

En multipliant par a/a’ on obtient finalement que C; s’annule pour :
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1|~ o€ aCm
h=h +—|V,Fa(l-=)- e T SR 4.46
"o gl Al aa) do (4.46)

Soit effectivement la méme expression que celle du point neutre manche fixe dans laquelle a est

remplacé par a’ et a, par F, - Avec cette expression du point neutre manche libre, on obtient

encore I’expression suivante pour la raideur en tangage :

Cl =@ (N=H)) oo (4.47)

m, n
Ou h—h’ est appelée marge statique manche libre.

La différence entre la marge statique manche fixe et la marge statique manche libre est

égale a: ' —h . A partir des expressions de la raideur en tangage :

’ ’ ’ Cm Che
C;, =a(h=h)=a(h—h,) -~

m
2

V2 Che
=a(h_hn)_(CLae(h_hnWb)—aeVH) - 5
2
CLd Che _ Che
=(h=)@——=")—(C, (0~ ) -a¥ )"
1 44 2/4? B ;
’ b ag _
=a (h - hn)_b_l(l_ﬂ)(cue (hn - hnwb)_aeVH)
2
On obtient :
h,—h, = l?l (1—2)(CL5 (h. —h_)-aV,)
" " | Wh (4.48)
a b1 ag S LR LR RRLRRRLERE .
a’bz( a0{)( 5 (h,—h, )+V,))

Qui est typiquement une grandeur négative de I’ordre de 0,08. Ceci signifie que le point neutre
manche libre est sensiblement en avant du point neutre manche fixe, et par conséquent une

réduction de la marge statique, donc de la stabilité par rapport au cas du manche fixe.

1\VV.3.4. Compensateurs et gradient de force dans le manche :

On a vu précédemment que pour voler a une vitesse donnée, et donc a un C donné, il

fallait braquer la gouverne d’un angle 5eéq bien précis. On a vu d’autre part qu’a chaque angle de

gouverne correspondait un couple de charniére et par conséquent une force dans le manche. En

régime de croisieére pour une longue période, il serait extrémement fatigant pour le pilote

d’exercer constamment un effort dans le manche. Comme I’angle de gouverne libre &, est
1ore

fonction de la déflexion du compensateur, on se sert alors de celui-ci pour faire coincider 1’angle
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de gouverne libre avec celui d’équilibre. L’angle de compensateur désiré s’obtient a partir de

I’équation du moment de charnicre (4.33) :

1
g, = (G, +Cie, O TG, ) o, (4.49)

Insérant dans cette équation les expressions de I’incidence et de 1’angle de gouverne a
I’équilibre, on obtient :

Cs 7 Ch BaCp Com . En Bl
Lop iy 2ty - FIU Oy = 1 gy o = =Py
L. |

2l =H 2

- 1|~
Gle= o = Crens Cmeon

On remarque la ressemblance avec I’expression de la force dans le manche, que I’on peut donc
réécrire comme :

F a—
G,

0Ch =TD,(8, =0, ) eveeeeemimemeeee e (4.51)

D’autre part, compte tenu de la définition de la raideur en tangage manche libre :

On peut reformuler I’expression de 1’angle du compensateur a 1’équilibre comme :

[ C,C. —-bC h,C’
5t' :_l Che +Cm Lo, “he, 27,  27m, CLé
éq b3 0 0o D D q
- c e be T (4.52)
_ _i Che n Cm Lo, ~he, 2L, _ bza (h _ h,: )CLe
b ™ ™ D D q

D’ou I’on observe que 1’angle du compensateur a I’équilibre est fonction linéaire du coefficient
de portance d’équilibre et que la pente est proportionnelle a la marge statique manche libre

comme indiqué a la figure4.13. L expression de la pente est :

9,

dC

b,D

u—

-
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a‘ﬂnn

Fig.4.13: Angle du compensateur a 1’équilibre.

Soit une expression trés semblable a celle de la pente de 1’angle de gouverne (4.29). On en
conclut que 'on peut déterminer le point neutre manche libre en vol par une procédure

semblable a celle suggérée pour la détermination du point neutre manche fixe, a savoir en portant

en graphique la pente dé‘téq / dCLéq en fonction du centrage.
Pour terminer, reanalysons I’expression de la force dans le manche (4.36).
F C Che - bzcml P

m, — CLJ Che _bZCL
— = ~—+7q|C,, +b,0, +——= =C,
GS.C D S ° D o0

Avec I’expression de la raideur en tangage manche libre, on obtient I’expression alternative :

F b,a’ ~Po C.,Cre, —b,C,
=—=—(h-h))—+q|C,. +b0 +—=—= O G 4.54
GSeEe D ( n)s q|: he, 3%t D Moo ( )
Pl
A~h=h
] l
1.) '-V
A~h>h~0

Fig.4.14: Effet du centrage sur la force dans le manche et son gradient au point d’équilibre.
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D’ou I’on voit que le terme constant est proportionnel a la marge statique manche libre, comme
illustré a la figure 4.14. Comme F = 0 a la vitesse correspondant a la position d’équilibre du
compensateur, on peut encore réécrire ceci comme :

F
GS,C,

_ba P T
=M =20) (4.55)

eq

Le gradient de cette force par rapport a la vitesse au point d’équilibre constitue une importante
caractéristique de pilotage. Dérivant I’expression précédente par rapport a la vitesse, on obtient :

|_dF__ v dF _bal P AV
GS.c,dv GSgt,dg D 7S q,

Et la valeur au point d’équilibre est donc :

L T (4.56)
XA

C’est-a-dire proportionnelle a la marge statique manche libre. Au point neutre manche libre, le
gradient de force dans le manche s’annule et la force dans le manche est nulle pour toutes les
vitesses. Il s’agit 1a d’une propriété caractéristique du point neutre manche libre, a savoir que
lorsque le centre de gravité est en ce point, on ne doit exercer aucune force pour modifier la
vitesse de vol.

En examinant I’expression du gradient de force dans le manche, on observe également

que la commande sera d’autant plus ferme que le drone est grand (F o S_C,, c’est-a-dire au cube

e~e?
de la taille du drone), que la vitesse est faible et donc, a pression dynamique constante, que
I’altitude est faible, que le centre de gravité est avancé et que le poids est élevé.

IV.4. Stabilité statique latérale [1]:

1VV.4.1. Notations et remarques préalables :

A ce stade, il devient nécessaire de préciser les notations pour les diverses composantes
du couple aérodynamique, ainsi que pour les angles définissant 1’attitude du drone et les angles
définissant la configuration aérodynamique. Tant qu’on se restreint au vol stabilisé dans le plan
de symétrie, I’attitude du drone se caractérise en effet uniquement par 1’angle d’assiette et la
seule composante du couple aérodynamique est le moment de tangage, mais dans le cas général,
il faut considérer les deux autres composantes du couple aérodynamique et les deux autres angles
caractérisant 1’attitude du drone.

L’orientation du drone par rapport au systéme inertiel d’axes liés a la terre est
entierement définie par trois parameétres : on peut utiliser a cette fin les cosinus directeurs des
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vecteurs de base du repére li¢é au drone (remarquer que seuls trois parmi les neufs sont
indépendants, les autres étant liés par les conditions d’ortho normalité) ou les angles d’Euler,
angles de trois rotations successives a appliquer au repere inertiel pour ’amener sur le repére 1i¢
au drone. C’est cette derniére option que 1’on adopte ici, comme dans la plupart des ouvrages de
mécanique du vol, en raison de son plus grand sens physique. Les rotations définissant les angles
d’Euler sont (voir figure 4.18) :

1 une rotation d’angley, appelé azimut, autour de I’axe z; du repére local (avec origine au
centre de gravité du drone) parallele au repére inertiel OX,Y,z,

2. une rotation d’angle @, appelé assiette longitudinale ou en abrégé assiette, autour de 1’axe

Yy, du repere obtenu par la rotation précédente.
3. une rotation d’angle ¢, appelé angle de gite ou encore de roulis, autour de I’axe X,

du repére obtenu par la rotation précédente.
Il faut remarquer que 1’ordre des rotations n’est pas indifférent, car la valeur des angles serait
modifiée si I’on adoptait un ordre différent. Il ne devient indifférent que pour des rotations
infinitésimales.

On note respectivement L, M et N les composantes du couple aérodynamique dans le
repere drone et p, ( (2 ne pas confondre avec la pression dynamique) et I les composantes de la
vitesse de rotation du drone.

Le repere aérodynamique, lui, est entierement défini par rapport au repere drone par deux
angles. L’axe x; étant aligné avec vecteur vitesse, I’axe z; est défini comme étant I’intersection
du plan perpendiculaire a x; et du plan de symétrie du drone, et ’axe y; compléte le repere.
Avec cette définition, on amene le repére drone sur le repére aérodynamique par les deux

rotations suivantes :
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Flight path

YE

R
xg

)

Earth-fixed axes, Fg

Vertical

\

Zp

Fig.4.15: Orientation du drone.

1. Une rotation d’angle —&, , appelé incidence, autour de I’axe Y .
2. Une rotation d’angle /3, appelé dérapage, autour de I’axe z;.

i
Ces angles peuvent aussi se définir a partir du vecteurV’, projection orthogonale de vecteur

vitesse sur le plan de symétrie du drone, ¢, étant I’angle entre I’axe X et le vecteur V' et f étant

(G 1} )
I’angle entre le vecteur vitesse et le vecteurV’. Ils se calculent simplement a partir des

composantes U,V,W du vecteur V dans le repére drone par les expressions suivantes :

e (4.57)
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Il existe de grandes différences entre les mouvements longitudinal et latéral. Alors que le
mouvement longitudinal ne comporte qu’un seul degré de liberté en rotation, ce qui a pour
conséquence que la stabilité est étroitement liée a la raideur en tangage, le mouvement latéral,
lui, comporte deux degrés de liberté en rotation, qui de plus sont couplés. En effet, un
mouvement de roulis (composante p de la vitesse de rotation) produit généralement non
seulement un couple de roulis L mais aussi un couple de lacet N et un mouvement de lacet
(composante r de la vitesse de rotation) produit tout a la fois un couple de lacet et de roulis.

D’autre part, en vol stabilisé symétrique, le probleme de guidage latéral ne se pose pas :
les positions d’équilibre des ailerons et du gouvernail sont nulles par symétrie. Ce n’est plus vrai
en cas de rupture de symétrie, par exemple en cas de défaillance d’un moteur. Enfin, du fait que
pour un vol stabilisé symétrique, 1’accélération de la gravité est dans le plan de symétrie, il en
résulte que la position du centre de gravité ne joue pas un role prépondérant pour les

caractéristiques de stabilité latérale, comme pour les caractéristiques de stabilité longitudinale.

1V/.4.2. Stabilité directionnelle et guidage :

Considérons un drone subissant une perturbation de dérapage [ (voir figure 4.16). Selon

la définition de la stabilité statique, la condition de stabilit¢ statique sera que le couple
aérodynamique produit ait tendance a ramener le drone en vol symétrique, c’est-a-dire que la

raideur en lacet N /df soit positive. Le coefficient adimensionnel de moment de lacet est :
AV

X ﬁ —!

/Fllght-path tangent

\

\
Fig.4.16 : Drone en dérapage.
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N

(Remarquer que la longueur de référence est I’envergure b et non la cordeT ) et sa dérivée par

rapport au dérapage est notée Cnﬂ de maniére analogue a la notation adoptée pour la raideur en
tangage (C,, ).
Tout comme on 1’avait fait pour cette dernicre, on évalue Cnﬂ par assemblage des

contributions des diverses composantes du drone. Les contributions principales sont celles du
fuselage et de la dérive, alors que la contribution de ’aile est généralement faible et que la

position du centre de gravité joue peu.

x
CG
k -y
g e— iF
VF
Mean aerodynamic
center of fin and LF
rudder — *'*
Hl'
ﬁf

Fig.4.17: Forces aérodynamiques sur la dérive.

Le role de la dérive est illustré a la figure (4.16). En absence de composantes autres, la
vitesse de 1’écoulement abordant la dérive V. serait bien évidemment égale a la vitesse V et
I’incidence ¢ sur la dérive égale a ’opposé du dérapage - =—/ . En réalité cependant, il faut
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tenir compte des interférences dues au souffle des hélices, au fuselage et a 1’aile. En direction,
ces interférences sont représentées par une déflexion angulaire o semblable a la déflexion e
ressentie par I’empennage horizontal, a laquelle on attribue un signe positif si elle a pour effet
d’augmenter 1’incidence. On aura donc :

O = =B+ 0 it (4.59)

Avec une expression linéaire pour le coefficient de portance sur la dérive :

CpL =8 (-0+0) 42,0, i, (4.60)

Ou 4, est le braquage du gouvernail, on obtient le coefficient de moment de lacet di a la

dérive :

S (V.Y
C =-C o e e 4 .61
nF LF Sb (V ) ( )

Ou le rapport S.l./Sh est appelé le rapport de volumes de la dérive et noté V,, semblablement

au rapport analogue pour I’empennage horizontal. Dérivant par rapport au dérapage, on obtient :

Co _y, (\i] a, [1_8—“] ..................................................................... (4.62)
B |V op

D’une maniere générale, la déflexion latérale o est difficile a évaluer. Les contributions

principales sont celles du fuselage agissant comme une surface portante lorsque mis en dérapage,
de I’hélice mais aussi de ’aile en raison de la structure asymétrique de 1’écoulement lorsque le
drone est en dérapage, cette derni¢re contribution étant d’autant plus importante pour les ailes en

fleche de faible allongement. Quant au rapport des vitessesV. /V , il ne diffeére pas sensiblement

de I'unité, sauf lorsque la dérive est dans le souffle d’une hélice.

Il existe en outre une contribution au couple de roulis provenant de la force normale qui
agit sur une hélice lorsqu’elle est mise en dérapage. Cette force fournit une contribution négative
(donc déstabilisante) lorsque 1’hélice est située en avant du centre de gravité et a I’inverse positif
pour une configuration avec hélice en position arriere (hélice propulsive). Les turboréacteurs
produisent une contribution semblable.

La plupart des conditions de vol souhaitables sont des configurations symétriques, c’est-
a-dire sans dérapage. Un drone vraiment symétrique ayant une raideur en lacet positive aura
naturellement tendance a se placer dans de telles conditions de vol. Mais il peut se produire des
couples de lacet résultant de la défaillance d’un moteur, de la rotation du souffle propulsif ou
encore de ’asymétrie de 1’écoulement en virage. Dans ces conditions, il faudra produire un
couple aérodynamique de sens contraire par braquage du gouvernail pour assurer 1’équilibre en
lacet. Contrairement a la gouverne de profondeur, ce role d’équilibrage n’est pour le gouvernail
qu’un rdle secondaire. Cela étant, I’analyse de 1’effet du gouvernail est en tout point semblable a
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celle de I’effet de la gouverne de profondeur. A partir des équations (4.60 et 4.61), on obtient :

2
C, = 33" =-aV, (\\//—F) ............................................................................ (4.63)

Cette dérivée, que ’on appelle parfois « puissance du gouvernail », doit étre suffisamment
¢levée pour maintenir un dérapage nul dans les conditions les plus défavorables d’une poussée
asymétrique en virage.

Un autre indicateur utile de I’effectivité du gouvernail est 1’angle de dérapage qui peut étre

maintenu pour un braquage de gouvernail donné. Le couple de lacet étant donné par :

C, = Cnﬂ,B G, O e (4.64)
Et puisqu’il doit étre nul a I’équilibre, 1’effectivité du gouvernail est donc :
C
s S ettt (4.65)
0, Cnﬁ

Le couple de charnic¢re et la force dans le palonnier correspondante se calculent
¢galement de manicre semblable a celle employée pour la gouverne de profondeur. Avec
une expression du coefficient de couple de charniére de la forme :

O Y N (4.66)

La force dans le palonnier s’exprime comme suit :

2
F =G s.5ba: +5.4)

2
e p\;F S,C [b(-B+0)+b,6,]

Ou G est le rapport de démultiplication du systéeme de commande du gouvernail. L’influence
d’un gouvernail libre sur la raideur en lacet s’obtient en annulant le coefficient de couple de

charniére. L angle de flottement du gouvernail étant :

o, = _h o
Free b2
La pente de la courbe de portance de la dérive s’obtient directement a partir de (4.60)
a b
Cl = | 1=l | e 4.68
L F F( a_ b, J ( )

De sorte que I’efficacité du gouvernail est réduite par un facteur semblable a celui obtenu pour
celle de la gouverne de profondeur.

1V.4.3. Stabilité en roulis et guidage :

Pour aborder la stabilité¢ en roulis, considérons par la pensée un drone qui serait contraint

a ne se mouvoir que selon ce degré de liberté. Ce serait le cas par exemple d’un modéle en
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soufflerie libre de tourner autour de 1’axe de son support. Remarquons que si cet axe est aligné

avec la vitesse du vent, une rotation d’angle ¢ autour de 1’axe ne modifie en rien la
configuration aérodynamique. Par conséquent, aucun couple de roulis n’est créé et donc la

dérivee aérodynamique C, est nulle.
o

Si la vitesse V n’est pas alignée avec ’axe de rotation (donc que I’incidence a est non

nulle), alors une rotation d’angle ¢ produit un dérapage. En effet, si la configuration originale
est sans dérapage et donc que la composante transversale de la vitesse v est nulle, aprés rotation
d’angle ¢ on a (en identifiant les variables aprés rotation par le symbole) V' =V sinasing, de
sorte que A =sin"'(sinsing). 1l apparaitra donc une raideur en roulis du second ordre par
I"entremise de la dérivée aérodynamique C, qui représente le moment de roulis engendré par un
dérapage. Avec D’expression précédente pour 1’angle de dérapage produit par la rotation
d’angle ¢, on obtient, en considérant de petits angles,

Cp, =SINACC, = OC, oottt (4.69)

Clﬂ : étant généralement négative, on aura donc un couple tendant a ramener les ailes

dans leur orientation initiale (supposée horizontale) pour des incidences positives. Si I’incidence
est négative, alors le drone poursuivra sa rotation jusqu’a un angle de roulis de 180° ou le

moment de roulis s’annule et C, est négative (configuration statiquement stable).
o

Pour des drones libres de se mouvoir selon leurs 6 degrés de liberté, la question de savoir
si, a la suite d’une perturbation en roulis, ils ont tendance a revenir a leur état initial est beaucoup
plus complexe et ne peut recevoir une réponse que par une analyse dynamique compléte. D’une
maniére générale cependant, on constate que la plupart des drones ont une tendance naturelle a

voler avec les ailes horizontales, en raison de I’influence du parameétre Clﬂ , que ’on nomme

communément « I’effet diedre ». En effet, si un drone est incliné en roulis d’un angle¢, il
apparait une composante du poids dans la direction y qui a tendance a mettre le drone en

dérapage.
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Rolling moment, L

¥ W (weight)

Fig.4.18: Drone incliné en roulis.

Et le dérapage résultant produit un couple de roulis Clﬁ,b’ négatif ayant tendance a ramener les
ailes en position horizontale si Clﬁ est négatif. Comme indiqué précédemment, le détail du

mouvement ne peut se déterminer que par une analyse dynamique, mais la discussion illustre
bien I’importance des effets de couplage sur les mouvements latéraux et du parameétre C,ﬁ .

La dérivée aérodynamique C,ﬁ dont on vient de montrer I’importance, est principalement

produite par 1’aile, dont plusieurs parameétres géométriques (diedre, fleche, allongement, position
par rapport au fuselage) influencent fortement la valeur. On voit que la composante latérale de la
vitesse (v=Vsin =V ) fournit une contribution V[ =V A" a la vitesse normale au plan de

I’aile tribord (a gauche sur la figure) et une contribution opposée a la vitesse normale au plan de
I’aile babord. Il en résulte les incréments d’incidence Ao = + ST respectivement sur les ailes

tribord et babord, ce qui produit un couple de roulis proportionnel a A" et donc une
contribution a Cl/j proportionnelle aT".

Fig.4.19: Role du diedre.

La fleche de I’aile joue également un réle important (La fleche de aile est toutefois
déterminée principalement en fonction de considérations autres). En effet, comme indiqué a la
figure, en présence d’un dérapage, la composante de la vitesse perpendiculaire a 1’axe

aérodynamique de 1’aile est plus élevée sur 1’aile tribord que sur 1’aile babord. Il en résulte que la
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portance est plus élevée également et donc qu’il apparait un couple de roulis négatif,

proportionnel au coefficient de portance de 1’aile et au dérapage.

¥y irelative wind)

Fig.4.20: Effet de la fleche sur C.

La position de 1’aile joue aussi un grand rdle. En effet, I’écoulement autour du fuselage interagit
avec D’écoulement sur ’aile comme illustré a la figure (vue de Darriere). On voit que
I’écoulement autour du fuselage induit par le dérapage a tendance a augmenter/réduire
I’incidence sur 1’aile tribord selon que I’aile est en position haute ou basse et réciproquement
pour I’aile babord. On en conclut que I’interférence entre aile et fuselage produit une

contribution négative a Clﬁ pour une aile haute et positive pour une aile basse. C’est la raison

pour laquelle les ailes hautes ont un diedre moins élevé que les ailes basses, surtout pour les ailes
en fléche, pour lesquelles on peut méme observer parfois des diedres négatifs (Harrier). En effet,

s’il est souhaitable que Clﬁ soit négatif, une valeur trop basse rend 1’appareil inconfortable a
piloter.

MHigh wing

ve

_‘E"“LW wing

Fig. 4.21: Effet du fuselage surC; .
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Enfin, la derniére contribution importante a Clﬁ est celle de la dérive. La portance sur la

dérive résultant d’un dérapage (voir section précédente) produit en effet un couple de roulis égal

a L-z., ou z. est la distance entre le centre aérodynamique de la dérive et axe X. Par

conséquent, le coefficient de couple de roulis vaut :

AC, =a. (—,6+a)zss—g(\\//—F) ....................................................................... (4.70)

Et la contributiona C, :

2
AC, =-a, (1—3—;)288—;(%) .................................................................. (4.71)

On terminera I’examen de la stabilité statique latérale en abordant brievement la question
du guidage en roulis. L’angle de gite du drone est commandé par les ailerons, qui sont le plus
souvent des volets mobiles de 1’aile principale braqués de maniere différentielle comme indiqué

sur la figure. L’effet principal des ailerons est de produire un couple de roulis, mais ils

Fig.4.22: Ailerons.

Produisent également un couple de lacet. On représente ces deux effets par les dérivées

aérodynamiques C,, etC .Le braquage des ailerons est défini comme la moyenne arith-

métique du braquage vers le bas de I’aileron tribord et du braquage vers le haut de I’aileron

babord. En raison de cette definition, C,, est donc normalement négative, un braquage positif de

I’aileron produisant un couple de roulis négatif. L’augmentation de portance sur 1’aile tribord et
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la diminution sur ’aile babord résultant d’un braquage positif des ailerons s’accompagnent de
variations semblables des trainées, ce qui produit un couple de lacet positif. Comme on braque
les ailerons positivement pour amorcer un virage vers la gauche, ce couple de lacet est donc de
sens inverse a celui souhaité, ce qui peut entrainer des difficultés de guidage latéral pour les
drones de grand allongement. Une mani¢re de remédier a ce probléme est d’utiliser des
aérofreins (spoilers) ou des ailerons Frise. L’action des aérofreins est illustrée ci-dessous. Le

déploiement de ’aérofrein babord a pour effet de réduire la portance et d’augmenter la trainée

Fig.4.23: Aérofreins.

De I’aile babord, et donc des couples de roulis et de lacet négatifs. Remarquons pour terminer
que les ailerons différent fonctionnellement des autres commandes (gouvernes de profondeur et
de direction) en ce qu’ils constituent une commande de vitesse de roulis, c’est-a-dire qu’une
déflexion constante des ailerons produit une vitesse de rotation constante, alors que les
gouvernes de profondeur et de direction sont des commandes d’angle d’incidence et de dérapage.

Mentionnons enfin que la plupart des drones conventionnels tant subsoniques que
supersoniques, sont affectés par un effet aéroélastique connu sous le nom d’inversion des
ailerons. Le braquage des ailerons produit un couple de torsion de I’aile qui a tendance a vriller

I’aile dans le sens inverse du braquage des ailerons. Le couple de torsion de 1’aile étant

proportionnel a ¥ pV 28, , I’angle de vrillage, et par conséquent le couple de roulis correspondant,

seront également proportionnels a % pV >3, . On aura donc que le couple de roulis résultant d’un

braquage des ailerons vaudra :

AC, = (Ci5 ), 1 O, TK NS 4.72)

a

et donc :
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_ 1/ a2
Cia, = Cris ) FK A (4.73)

Comme on 1’a mentionné précédemment, (q,;a)iméf est négative et par ailleurs, la constante de
proportionnalité k est positive si, comme c’est généralement le cas, le centre de poussée de
I’incrément de portance dii aux ailerons est en arriére de 1’axe élastique de 1’aile. Il en résulte que
I’effectivité des ailerons diminue avec la vitesse et méme s’annule pour une certaine vitesseVy,

que ’on appelle la vitesse d’inversion des ailerons. A partir des expressions précédentes, on

obtient :

2
Ve? = X (O (4.74)

et I’expression suivante de I’efficacité des ailerons :

V2
C|5a =(C|§a )indéf [I_V_ZJ ............................................................................. (475)

R

On peut éviter I’inversion des ailerons en raidissant 1’aile (réduisant le coefficientk ) de maniére
a faire en sorte que la vitesse d’inversion soit au-dela de la vitesse maximale, mais cela induit
une augmentation de poids. Une solution alternative est 1’utilisation des aérofreins pour le

guidage en roulis.

IV.5. STABILITE DYNAMIQUE ET REPONSE AUX COMMANDES:
IV.5.1. Introduction :

La stabilit¢ dynamique caractérise la nature du mouvement transitoire vers la position
d’équilibre ou bien I’analyse des mouvements du drone consécutif a une perturbation ou a
I’actionnement d’une commande. Le comportement du drone consécutif a une petite perturbation
autour d’un état d’équilibre (la stabilité dynamique) est une propriété extrémement importante
des drones. En effet, les états d’équilibre (vols stabilisés) occupent 1’essentiel du temps de vol et,
dans ces conditions de vol, les perturbations doivent demeurer faibles pour que le drone soit
acceptable pour un usage civil ou militaire. On assure un comportement dynamique adéquat par
conception (dimensionnement adéquat des surfaces portantes et des gouvernes), en telle maniére

qu’un pilote humain ou automatique puisse garder les perturbations a un niveau acceptable.
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1VV.5.2. Solution générale des équations des petites perturbations :

1VV.5.2.1. Forme de la solution :

Les équations des petites perturbations sont de la forme :

R AXFAL, (4.76)
Ou X est le vecteur de variables d’état, A une matrice carrée a coefficients constants et Af, le

vecteur des forces et couples de commande. Soit R la matrice des vecteurs propres droits

(colonnes) 1, , L la matrice des vecteurs propres gauches (lignes) I, et A la matrice diagonale

des valeurs propres A, de la matrice A. Grace a I’identité algébrique

LA=AL
Le systéme devient diagonal aprés multiplication a gauche parL .
Le=LAGLALA L L &, > w, =w 06" 4.77)

=(mvt libre)
La solution finale s’obtient alors en multipliant par la matrice des vecteurs propres droits R

(puisque RL = LR = | pour des vecteurs propres unitaires).

X=RW=3 6 W (0)8™ oo (4.78)
k

Chaque solution de la forme ar, e’ est un mode naturel du drone, et la solution générale est
une superposition des modes naturels, W, (0) étant I’amplitude du modek .

On obtient le méme résultat en appliquant la transformée de Laplace a I’équation (3.1.)

sX(0)—x(0)=AX(s)+AF.(s) — (sl =A)X(s)=x(0)+AF.(s)

En D’absence de forces de commande (mouvement libre), on obtient finalement apres

multiplication par L.

(s1 = A) X 65) = LxgD)

W (0) w(0)

Et en appliquant la transformation inverse, on retrouve :

w, =w, (0)e™" .

1VV.5.2.2. Caractéristigues du mouvement :

La matrice A étant réelles, les valeurs propres sont soit réelles, soit complexes
conjuguées et, dans ce dernier cas, les vecteurs propres correspondants (et les amplitudes

correspondantes) sont complexes conjugués également. Posant A = o xiw, on a donc des modes
réels de la forme ae” et des modes oscillatoires de la forme (A cos at+ A, sin wt)e” . Selon le
signe de o, on a donc quatre comportements possibles, représentés a la figure 4.24. Lorsque 0>0
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(cas (a) et (c)), I’amplitude de la perturbation augmente et le mode est donc dynamiquement
instable. D’autre part, dans les trois cas (b), (c) et (d), la dérivée initiale est négative (la
perturbation décroit initialement) et par conséquent la configuration est statiquement stable au
sens de la définition de la stabilité statique donnée. On vérifie donc bien que la stabilité statique
est une condition nécessaire mais non suffisante de stabilité dynamique. On a coutume de
dénommer divergence le comportement statiquement instable (a) et oscillation divergente le
comportement (c) alors que les comportements stables (b) et (d) sont dénommés respectivement
convergence et oscillation amortie ou convergente.

On caractérise généralement le comportement des modes naturels par les paramétres

suivants :
el ) 3 y

[ =4
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Fig.4.24: Comportements possibles des modes naturels [1].
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1. La périodeT =27/ w,
2. Le temps pour doubler ou réduire de moiti¢,
3. Le nombre de cycles pour doubler (N, )ou réduire de moiti¢ (N_...)

En définissant la pulsation non-amortiec @, et le facteur d’amortissement ¢ de la maniére

suivante :

A=oc+io=a (- +iJ1-{) - o=VJo'+a& , ;=-2

0]

n

On obtient aisément les expressions suivantes pour les parametres caractéristiques.

- Temps pour doubler ou réduire de moitié : En notant T, le temps pour réduire de moitie, il

doit satisfaire :

e’ =1/2.
On obtient donc :
In2 In2
T o m o o 4.79
P - ta (4.79)

Le temps pour doubler T,s’obtient en changeant de signe. Les mouvements amplifiés

correspondent donc a des temps pour réduire de moitié négatifs.
- Nombre de cycles pour doubler ou réduire de moitié : Le nombre de cycle pour réduire de

moitié s’obtient directement a partir du temps pour réduire de moitié et de la période :

N Te_ 2o _m2i-g

moitié T 20T O - r é«
- Décrément logarithmique : Le décrément logarithmique ¢ est défini comme le logarithme du

rapport entre deux maxima successifs. On a donc :

ot
%:—O'T :—Zﬂg: N (481)
€ w

0=l

moitié

1VV.5.3. Critere de stabilité :

Comme on I’a souligné précédemment, la stabilité du mouvement libre exige que les
parties réelles des valeurs propres % soient négatives. Or, il n’est pas nécessaire de calculer les
valeurs propres pour déterminer si certaines ont une partie réelle négative, on peut utiliser a cette
fin le critere de Routh, qui impose qu’un certain ensemble d’expressions soient toutes positives.
Dans le cas particulier des racines d’une équation du quatrieme ordre que constituent les
équations caractéristiques des mouvements longitudinaux et latéraux

AV +BA+CAP+DA+E =0 oo, (4.82)
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Les conditions nécessaires et suffisantes pour que toutes les parties réelles des racines soient
négatives sont :
AB,D,E>0
Et:
R=D(BC—=AD)—B’E >0 . ..ceiiriiiiiiieiie e (4.83)

Dont il résulte que C doit aussi étre positif.
De plus, on peut montrer que I’annulation de E et de R correspond a des cas critiques
particuliers.

1. Le changement de signe de E correspond au changement de signe d’une racine réelle.
Par conséquent, lorsque E devient négatif, cela correspond a I’apparition d’une
divergence. E > 0 constitue donc le critére de stabilité statique au sens général.

2. Le changement de signe de R correspond au changement de signe de la partie réelle
d’une paire de racines complexes conjuguées, et donc R devenant négatif marque
I’apparition d’une oscillation divergente.

Note : on peut utiliser plusieurs méthodes ou plusieurs criteres .11 existe 2 types de critéres : les
critéres numériques (comme celui de Routh) ou les critéres graphiques (comme le critére de
Revers, ou le critére Nyquist). Ces critéres permettent uniquement de déterminer si le systéme
est stable ou instable mais ils n’indiquent pas la dégrée de stabilité (c’est-a-dire si le systeme et

plus ou moi stable).

1VV.5.4. Modes longitudinaux :

1VV.5.4.1. VValeurs propres :

Les racines de I’équation caractéristique sont les deux paires de racines Complexes
(0 +iw) conjuguées suivantes :
Mode 1(Phugoide) : /?3,4 =c=xdi
Mode 2 (Oscillation d'incidence) A, =cxdi }
Il s’agit de deux modes oscillatoires amortis, I’un de grande période faiblement amorti et I’autre
de faible période fortement amorti, identifiés par les dénominations conventionnelles indiquées.

Ce résultat est assez typique.

1VV.5.4.2. Approximation des modes longitudinaux :

Le calcul numérique des modes nous a certes permis d’en mettre en évidence les
propriétés, mais ne fournit guére d’explication physique quant a leur origine. Pour déterminer et

comprendre I’influence des parameétres du drone et du vol sur les modes propres, on doit pouvoir
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en exprimer les caractéristiques (pulsation non-amortie, amortissement) analytiguement en
fonction de ces parametres. Comme de telles expressions ne peuvent étre obtenues a partir du
systéme complet d’équations, on cherchera a établir des expressions analytiques approchées
décrivant les modes. Outre leur vertu de fournir une interprétation physique des modes, de telles
expressions sont €également utiles pour la conception de systéme de pilotage automatique.
Deux méthodologies peuvent étre utilisées pour établir de telles approximations.
Une premiére méthodologie, plutot d’inspiration mathématique, consiste a analyser I’ordre de
grandeur des divers termes de 1’équation caractéristique et de faire les simplifications qui en
résultent. Ainsi, si I’on sait que 1’équation caractéristique posséde une racine petite en module,
on peut en obtenir une valeur approchée en négligeant les termes en puissances supérieures de |
dans [D’équation caractéristique, c’est-a-dire en résolvant [’équation approchée :
DA+E=0
Semblablement, on peut obtenir une valeur approchée d’une paire de racines complexes
conjuguées de grand module en ne conservant que les termes en puissances supérieures de A , a
savoir :

AL +BA+CA* =0
Cette méthodologie trés souvent utile est parfois la seule permettant d’obtenir une
approximation.

Une deuxieme méthodologie, d’inspiration plus physique, consiste, a partir d’une

connaissance qualitative préalable des caractéristiques des modes, a apporter certaines
simplifications dans les équations du mouvement, qui réduisent I’ordre du systéme étudié. Dans
le cas des modes longitudinaux qui nous occupe ici, c’est essentiellement la deuxieéme
méthodologie qui sera adoptée, alors que pour les modes latéraux, 1’'une et 1’autre méthodologie
seront employées.
Il faut souligner qu’aucune approximation analytique simple ne peut fournir des résultats
numériques fiables en toutes circonstances. Pour cela, la seule voie assurée est la résolution
numérique du systéme complet. La précision des diverses approximations sera évaluée a 1’aide
d’exemples.

Les modes longitudinaux se distinguent généralement par une grande séparation
d’échelles de temps et aussi par le fait que certaines variables d’état ne sont quasiment pas
excitées dans chacun des deux modes. On met cette dernic¢re propriété a profit pour établir des
approximations des modes longitudinaux en simplifiant les équations du mouvement de maniere

correspondante.
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IV.5.4.3. Phugoide :

Théorie de Lanchester : Comme on 1’a mentionné précédemment, le mode Phugoide a été
¢tudié en premier par Lanchester (1908) qui lui a donné son nom. L’analyse de Lanchester est
basée sur les hypothéses que I’incidence ¢ reste constante et que la poussée reste constamment
¢gale a la trainée (T —D = 0). Dans ces conditions, il n’y pas de force nette dans la direction du
vol et donc pas de travail sur le drone si ce n’est celui de la gravité. Le mouvement est donc a

énergie totale constante, comme on 1’a évoqué précédemment, ¢’est-a-dire :

2
mV?—mgz0 2 CONST et (4.85)

Ou:
V2 S UL F20AZ, v (4.86)

L’incidence étant constante, le coefficient de portance CL reste également constant si 1’on

néglige les effets de nombre de Reynolds et de Mach ainsi que les effets aéroélectriques

éventuels. En multipliant I’équation précédente par1/2(pgSC, ), on obtient dés lors :

L = P+%pgSCL ................................................................ (4.87)

Puisque 5 pu;SC, =L, =P, . L’équation du mouvement dans la direction verticale étant :

MAB=P —Lcosy=P—L (4.88)

Pour les faibles pentes, elle s’écrit finalement, compte tenu du résultat précédent :

MABZH PSCLAZ, =0 Lo (4.89)

Qui est I’équation d’un mouvement harmonique de période :

m u; u
T=2rx| SO = = N2 (4.90)
PYSC, 2g9* g

Puisquem/ pSC, Az, =1/2(u; / g).

Ce résultat d’une grande simplicité, selon lequel la période de la phugoide ne dépend que
de la vitesse de vol (et non des caractéristiques du drone ni de 1’altitude) n’est pas seulement
d’un intérét historique, il fournit une bonne approximation pour les drones rigides volant a des
vitesses en dessous de la limite a laquelle apparaissent les effets de compressibilité (de nombre
de Mach).

Deuxiéme approximation :
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On peut obtenir une approximation meilleure encore en introduisant des simplifications
appropriées dans les équations du mouvement. Comme la phugoide s’effectue quasiment sans

mouvement de tangage( = 0 , on peut en déduire que le drone est en permanence en équilibre en
tangage (équilibre quasi-statique). De plus, puisque ( et les variations d’incidence sont tres
faibles, on peut négliger leur influence sur le moment de tangage et la force selon Z, c’est-a-dire
les dérivées M q° M Z qetZ & - Dans ces conditions, les équations du mouvement se simplifient

comme suivant :

—XU XW 1
0 -9
AW g‘ zm Au
V& u W u O
| m m 0 L, (4.91)
0 M, My oo 0
A | | A8
yy yy
| 0 0 1 0 |

Ou I’on peut simplifier la troisiéme équation en la multipliant par | .On constate que le systéme

n’est pas sous forme canonique, mais plutot sous la forme M¥= Ax.On peut montrer aisément

que dans ce cas, les modes propres sont donnés par 1’équation caractéristique:

et (A=AM ) =0 oooiieiieeeeee e, (4.92)

En développant les calculs, on montre que cette équation se met sous la forme :

AL +BA+C =00 A" +2{o A+ @ =0

.............................. (4.93)
Avec :
A= =u M,
B=gM, + ;5 (X M, — MZ) e 4.94
c= £ @M, w2
Dont on déduit la pulsation non-amortie et le facteur d’amortissement :
w =——3 [ZU—MUZW] ...................................................... (4.95)
mu, M,
L L e L | (4.96)
20,|Uuy, M, m M,
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Dans le cas particulier ou M, =0 (ce qui est le cas pour les drones rigides en 1’absence d’effets

de compressibilité), ces expressions se simplifient en :

A= —ughty
B= 2 X My oo 4.97
c= % Z M,
D’ou:
Z
== (4.98)
mu,
X X
T T T (4.99)

En exprimant les dérivées aérodynamiques dimensionnelles en fonction des dérivées

adimensionnelles et en supposant C, =0 (hypothése verifiée dans les mémes conditions que
I’hypothéseM, =0) et que la poussée est indépendante de la  vitesse:
(@T/du=0—>C; = —2CD0)

On obtient finalement :

2
@, =%=2 ug ....................................................... (4.100)
0
1 Cp,

(4.101)

"/:ﬁcm ...................................................................

On retrouve donc le résultat de Lanchester pour la pulsation non-amortie et un facteur
d’amortissement inversement proportionnel a la finesse. Alors que I’approximation pour la

periode reste bonne méme pour des C, = différentes de zéro, I’approximation pour le facteur

' Stéri u valeu itives €levé .
d’amortissement se détériore pour des valeurs positives ¢levées de C,

1VV.5.4.4. Oscillation d’incidence :

L’oscillation d’incidence est essentiellement un mode a deux degrés de liberté, la vitesse

restant pratiquement constante alors que le drone subit un mouvement de tangage assez rapide.

On obtient dés lors une approximation du mouvement en annulant Au et en éliminant 1’équation

selon X . En faisant en outre les approximations que Z, et Z, sont faibles par rapport & m et

mu, respectivement (qui sont bien vérifiées dans le cas de I’exemple), on obtient finalement
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(pourd, = 0)le systeme de deux équations a deux inconnues :

Z

W
L uO

m w
(g&_ L[M +ZWM\&:| L[M UM :| Q[ oo (4.102)
wT— Iyy q 0" e

m

W

Dont on tire directement 1’équation caractéristique :

Z 1 1 M. Z
2 e w
12— 1| Lw g (Mq+u0|\/|v&) - uM - ... (4.103)
m yy | yy m
En exprimant les dérivées aérodynamiques dimensionnelles en fonction des dérivées
adimensionnelles, cette expression devient :

C Cny C:
2oz e ve, y|l-—i|c, —Tmm | (4.104)
2u 1 “ “f L 2u

vy

Dont les racines sont des valeurs pratiquement les mémes que celles obtenues a partir du systéme
complet. L’approximation de I’oscillation d’incidence donne effectivement de trés bons résultats

pour une large gamme de véhicules et de conditions de vol.

Fhugoide

1 Oscillation
| dincidence 1
1 i

S _____,,.-_4‘{_\____ cmm s e

{

if

If

Lf

1

i

|

]

i

|

;

|

1

Fig.4.25: Représentation des modes longitudinaux.

1VV.5.5. Stabilité statique longitudinale:

Comme on 1’a mentionné¢ précédemment I’apparition d’une racine réelle positive

(divergence) qui constitue le critere d’instabilité statique rigoureux s’accompagne du

changement de signe du coefficient E de 1’équation caractéristique de positif a négatif.

Or, E =det(A). Evaluant cette grandeur dans le cas 6, = 0 en négligeant Z et Z,
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Et on trouve :

E:%(ZUMW—MUZW) ......................................................... (4.105)
m

vy

Et comme g, met |, sont tous positifs, le critére rigoureux de stabilité statique est donc :

Z M =M LZe 50 oo (4.106)

Ou encore, sous forme non-dimensionnelle :

Cp, (C, =2C, )=CriCy >0 oottt (4.107)

En Dabsence d’effets de vitesse (compressibilit¢ et aéroélasticité), c’est-a-

dire pourC, =C_ =0, ce critere se réduit effectivement au critere simpleC_ <0.

On peut montrer [3] que le critére général coincide exactement avec le critére d’une pente
de la courbe de I’angle de gouverne en fonction de la vitesse positive lorsqu’on tient compte des

effets de vitesse (compressibilité, aéroélasticité) sur les coefficients aérodynamiques(C, , C.).

1VV.5.5.1. Effet des conditions de vol sur les modes longitudinaux :
1VV.5.5.1.1. Effet de la vitesse et de I’altitude :

La période de la phugoide augmente avec la vitesse comme prédit par la théorie de
Lanchester, et diminue avec I’altitude pour un nombre de Mach donné. La période de
I’oscillation d’incidence varie en sens inverse, diminuant avec la vitesse et augmentant avec
I’altitude. L’effet le plus frappant est I’augmentation importante et soudaine de la période de la
phugoide a grand nombre de Mach aux deux altitudes. Ce phénomene résulte de la perte de
stabilité statique véritable due a la diminution jusqu’a une valeur négative de Cmu en raison des

effets de compressibilité et aéroélasticités, qui induit une diminution importante du coefficient E.

1VV.5.5.1.2. Effet du centrage :

Comme on I’a souligné a de nombreuses reprises, le paramétre le plus important pour la

stabilité longitudinale est la raideur en tangage,C_ qui est directement liée au centrage,

C, =a(h—h)ou h —h=K, est la marge statique. L’effet de ce dernier paramétre est

effectivement trés important. Tel que la période et I’amortissement de la phugoide varient
rapidement avec la marge statique lorsqu’elle est faible et que les expressions approchées ne sont
fiables que pour les marges statiques importantes. En ce qui concerne 1’oscillation d’incidence,
on voit que sa période varie peu avec la marge statique, sauf pour les marges statiques faibles
pour lesquelles 1’oscillation d’incidence a tendance a se séparer en deux modes réels, alors que

son amortissement diminue lorsque la marge statique augmente. On constate également que les
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expressions approchées sont excellentes sur toute la gamme des marges statiques.

Mais en général, I’effet de k, sur les modes longitudinaux est trés compliqué, c.-a-d. que sa

valeur (négative, positive ou proche de zéro) montre la stabilité (ou I’instabilité¢) de ces modes.

1VV.5.6. Modes latéraux :

1VV.5.6.1. Dérivées aérodynamiques, matrice du systéme et équation caractéristique :

Les dérivées de stabilités adimensionnelles et dimensionnelles valeurs qui sont présentées nous
permettent d’écrire la matrice du systeme latéral
On en tire I’équation caractéristique :
AL*+BA’+CA*+DA+E=0
Les deux criteres de stabilité¢ de Routh :

A,B,D,E>0 , R=d(BC-AD)-B’E>0

1VV.5.6.2. VValeurs propres :

Les racines de 1’équation caractéristique sont les deux racines réelles et la paire de racines

complexes conjuguées suivantes :

- Mode 1 (Spiral) T 4.108
- Mode 2 (Convergence en roulis) A =ho 4.109
- Mode 3 (Oscillation latéralel) ch.emedd 4.10

IVV.5.7. Présentation des modes [2] :
IV.5.7.1. Mode 1 : mode spiral :

Nous avons vu lors de 1’étude de la fleche de I’aile et de I’empennage vertical sur la

stabilité de route et de 1’effet de diedre, qu’il pouvait y avoir antagonisme.
Dérapage a droite :
Effet de diedre —>  roulis a gauche
Stabilité¢ de route —>  lacet a droite
C’est la stabilité (ou I’instabilité) spirale.
Supposons que I’inclinaison a droite croisse légerement : il s’en suit un dérapage a droite :
-effet de diedre >0 —> roulis a gauche
-stabilité de route —> lacetadroite —> induction —> roulis a droite.
Deux cas :
1- L’effet de diedre ’emporte sur la stabilité¢ de route : le roulis a gauche est prépondérant

le drone desserre son virage .il y a stabilité spirale.
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2- La stabilité de route I’emporte sur 1’effet de di¢dre : le roulis a droite est prépondérant le

drone serre son virage .Il y a une instabilité spirale.

- Une bonne stabilité spirale s’obtient au détriment de la stabilité de route.

- Si la stabilité de lacet (route) est insuffisante en regard de la stabilité¢ de roulis, il s’en suivra
une tendance au Roulis hollandais (Dutch roll) :

-
Instabilité
spirals

Trajectoire
theorgque

[Ty

oy

i
Stabilite  _»
spirale

Fig.4.26.A: Stabilité spirale

Initial
flight
path

Insufficient directional
/K; stability
{a) Directional
divergence
{airplane may

yaw broadside to
wind)

Excessive directional

stability, poor lateral
stabilit

(b} Spiral

> Airplane disturbed
in sideslip

divergence

{Bank angle increoases Original

and causes greater and e it

greater sideslip) flight condition

Fig.4.26.B: Divergence directionnelle et spirale [21].

instable.

Apres une perturbation lente sur I'un des axes transversaux (lacet ou roulis), le déséquilibre
transversal associé tend a disparaitre, ou au contraire s’accentue, selon que le drone est stable, ou

1VV.5.7.2. Mode 2 : convergence en roulis :

C’est un mouvement de lacet et de roulis. Il vient de superposer au mouvement spiral.

Le mouvement qui a lieu, a la fois, en roulis et lacet peut subir un déphasage selon les deux axes
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et une différence d’amplitude ; le mouvement de lacet ’emportant sur le moment de roulis : ¢’est
I’oscillation de dérapage.

Si cette oscillation de dérapage s’amortis rapidement il y a : stabilité oscillatoire.

Dans le cas contraire, instabilité et risque de Dutch roll.

Comme dans le cas de Il’oscillation d’incidence, le risque est pratiquement inexistant; la
réglementation de construction des drones récents impose des valeurs d’amortissement prévenant
ce risque.

1VV.5.7.3. Mode 3 : Le roulis hollandais (Dutch roll) :

C’est un mouvement transversal oscillatoire et de courte période affectant un couplage
lacet-roulis et le dérapage .les risques qu’ils surviennent sont d’autant plus importants que la
vitesse indiquée est faible (en approche, en croisiere a haute altitude). Il provient d’une
insuffisance de stabilité¢ de lacet en regard de la stabilité de roulis. Les couples de rappel sont
trop importants ; le mouvement au lieu de s’amortir, peut s’entretenir. Le drone décrit en contre
virage une sinusoide tracée sur le fond d’une gouttiére.

Simultanément :
- Lacet vers la gauche —roulis vers la droite.
- Aile droite basse -lacet vers la gauche.
- Ailes horizontales et nouvelle séquence.

- Lacet a droite — roulis a gauche et ainsi de suite.

& L —)
Fig.4.28 : Roulis hollandais de forme « 8 » et « gouttiére ».

Ce mouvement prend naissance sur une mise en dérapage volontaire ou non. Ce
mouvement s’opére au détriment de la cause qui le provoque : c’est la recherche de la stabilité
spirale. Aussi préfeére-t-on équiper les drones actuels de servomécanismes amortisseurs de
lacet,”’yaw-dampers’’.

Le roulis induit, le di¢dre, la hauteur de I’empennage vertical, et surtout la fleche ont une
influence défavorable sur I’amortissement .Par contre, la dérive ventrale augmente la stabilité de
route (lacet) en diminuant I’effet de diedre (roulis).

Lors de la construction, il faudra modérer les couples de rappel, pour ne pas tomber dans le cas
de I’instabilité oscillatoire, en dosant les parametres donnant de 1’effet de diedre.

La figure suivante représente un roulis hollandais :
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’ L
ROULIS HOLLANDAIS (DUTCH FEOLL). @

S ©

1- déplacemnt vers la droite -lacet wers la gauche.
2-lacet wers la droite - roulis wersla gauche.

3- aile gauche basse - lacet wersla droite.

4- ailes horizontales - retour & la trajectoire

5- lacet wers la gauche - roulis vers la droite

9. aile droite basse -lacet wvers la gauche.

T-retour versla position dnitiale et nowvelle ségquence.

RAFALLR

Fig.4.29:Un drone en roulis hollandais (Dutch roll).

IVV.5.8. Approximation des modes latéraux [1] :

On tentera dans cette section d’établir des expressions approchées pour les modes
latéraux comme on I’a fait précédemment pour les modes longitudinaux. On montrera qu’il
existe des approximations convenables pour chaque mode, mais qui doivent &tre manipulées
avec précaution car leur précision ne peut réellement étre vérifiée qu’a posteriori, par
comparaison avec les solutions exactes. On ne peut les employer avec confiance que dans des
situations semblables a celles pour lesquelles on a montré précédemment qu’elles donnaient de
bons résultats.

IV.5.8.1. Mode spiral :

La comparaison des valeurs propres exactes montre que la valeur propre du mode spiral
est deux ordres de grandeurs plus petites en module que la valeur propre suivante. Ceci suggere
que I’on puisse obtenir une bonne approximation de ce mode en ne gardant que les deux termes
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d’ordre le plus petit dans I’équation caractéristique, a savoir :

D/1+E:O—>/15z—% ......................................................... @.111)

Ou .S dénote la valeur propre réelle du mode spiral. Avant de développer les expressions
analytiques de D et E. réécrivent la matrice du systeme latérale de maniére plus compacte, en
faisant I’approximation Y, =0.

yv 0 yr g Cos 90

A=l (4.112)

Ou la signification des symboles composés en police calligraphique s’obtient par comparaison

avec le systéme 3.36, par exemple :

_ Vv _ ’ 7
yv_H > Iv_lzzl‘v_lszv

Avec ces notations, le calcul de det(A—Al) donne :
E=g[(,n —Ln,)cosd+(,n,~Ln)sing, | ... (4.113.2)

D=g(l,cosg, +n,sing)+y,(.n,—I,n)+y (n—1n) ... (4.113.b)

Lorsqu’on compare 1’ordre de grandeur des divers termes de D, on s’apercoit que le deuxiéme
terme peut étre complétement négligé et que Y, peut étre négligé dans y, (y, =—u,) de sorte que
L’ona:

D=g(l, cos,+n,sing)+u,(,n —1.n) ..o (4.114)

On a vu que le coefficient E revét une signification particulicre eu égard a la stabilité statique.
Le critére rigoureux de stabilité statique latérale est donc :

(0, =1,0,)cos 6, + (1,0, =N )SINGy >0 oiiiiiiiies (4.115)

En exprimant chacun des termes en fonction des dérivées aérodynamiques adimensionnelles, on
obtient I’expression équivalente :

(C,C, =G, C, )cos, +(C, C, —CC,)sing >0 ..o, (4.116)
Comme plusieurs derivées latérales apparaissant dans cette derniére équation dépendent deC,_

la stabilité statique varie avec les conditions de vol et il n’est pas rare que le mode spiral soit

instable dans une partie de 1’enveloppe de vol ainsi qu’on 1’a déja souligné.
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1VV.5.8.2. Convergence en roulis :

On a remarqué a la section précédente que la convergence en roulis correspondait a tres
peu de choses prés a un mouvement de pure rotation en roulis. Ceci suggere que I’on puisse
I’approximer en supposant le dérapage et la vitesse de rotation de lacet nulles et en considérant

uniquement I’équation du mouvement en roulis, a savoir :

= | D e, (4.117)
ce qui donne la valeur propre approchée :
A=l =1L =N (4.118)

Cette approximation conduit a un systeme du second ordre dont les deux racines sont des
approximations des valeurs propres des modes spiraux et de convergence en roulis. Dans certains
cas, les racines peuvent étre complexes, ce qui correspond a une « phugoide latérale », une
oscillation latérale de grande période. L approximation se base sur I’hypotheése physique que la
force latérale due a la gravité produit la méme rotation de lacet qu’en 1’absence de dérapage, ce
qui se traduit par le remplacement de I’équation selon y par I’équation quasi-statique

O=Y,F+0COSEND .ot (4.119)
On suppose en outre que Y ety sont négligeables. Sans faire d’approximation additionnelle

sur les équations de rotation en roulis et en lacet, le systtme d’équation devient par conséquent

pour un vol de référence horizontal :

0 0 0 -u, 9|0
B (I, I, 1L ofp

=" P T 4.120
&l (n, n, n Ofr ( )
& |0 1 0 o0fg

0 0 -u g
, -4 | 0

P 0 e, (4.121)
n n, n-4 0

Qui, tous calculs faits, donne :

CAHDAFE=O oo, (4.122)

Avec :
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C=uyn,
D :uo(lvnp —Ipnv)—glV ......................................................... (4.123)
E=gd,n -In)

1VV.5.8.3. Roulis hollandais :

Un modele physique de ’oscillation latérale est un mouvement de lacet/dérapage, dans

laquelle on néglige le roulis. Les équations correspondantes s’obtiennent a partir du systéme
complet en annulant p et g§ et en éliminant 1’équation de rotation en roulis. On néglige

¢galement la dérivée Yr. Le systéme simplifié est donc :

] 120

D’ou I’on tire directement I’équation caractéristique :

A= (Y, +N)A+ (YN, FUN) =0 oo (4.125)

On peut obtenir une meilleure approximation de I’amortissement de ce mode en combinant
I’équation exacte et 1’approximation pour les modes spiraux et de convergence en roulis. En
effet, on sait que la somme des valeurs propres est égale a la trace de la matrice (somme des

¢léments diagonaux), d’ou :
2000 t A+ g =Y, 1 40 = 0 =1/2(y, 1 +0 = (4 + 4R)) ... (4.126)
Mais I’approximation précédente pour les modes spiraux et de roulis donne :

v
n,\u

v

ﬂs+lR:_%:|p+l (g_an

De sorte qu’on obtient finalement :
1 L, (9
Aor == Yo AN = ===n |1 (4.127)
2 n, | U,
A comparer avecl/2(y, +n,). L’amortissement donné par cette derniere approximation est
mieux que 1’approximation précédente.

1V.6. Réponse aux commandes :
1V.6.1. Introduction :

La réponse du drone a I’actuation des principales commandes : gouvernes de profondeur
et de direction, ailerons et manette des gaz. Remarquons que ce ne sont pas les seules

commandes qui peuvent étre employées. Ainsi on a parfois recours a 1’orientation de la poussée
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(vectored thrust) ou encore a une commande directe de portance. Etroitement liés a ces
problémes sont les réponses du drone a un changement de configuration de vol : déflexion des

volets hypersustentateurs, lacher de masses (bombes ou réservoirs), déploiement des aérofreins.

1VV.6.1.1. Guidage longitudinal :

Les deux grandeurs principales a contrdler en vol symétrique sont la vitesse et la pente de
la trajectoire. Pour ce faire, il faut bien entendu étre capable d’appliquer des forces parallélement
et perpendiculairement a la trajectoire de vol. On agit sur les premiéres au moyen de la
commande de poussée (manette des gaz) et en réglant la trainée (aérofreins), et sur les secondes
en réglant la portance par ’entremise de la gouverne de profondeur ou de volets. Il est évident,
par simple raisonnement physique (ou en se fondant sur les équations du mouvement) que la
réponse initiale a une augmentation des gaz (et donc de poussée) est une accélération. De méme,
la principale réponse initiale a une déflexion de la gouverne est un mouvement de tangage, qui
induit par la suite une variation d’incidence et de portance, et donc un changement de direction
de vol.

Asymptotiquement, le nouvel état d’équilibre correspondant aux nouvelles positions des
commandes se détermine précédemment. Ainsi, un changement de la poussée a braquage de la
gouverne (et donc a incidence) donné produit un changement de pente de la trajectoire sans
changement de vitesse. Au contraire, une déflexion de la gouverne modifie 1’incidence
d’équilibre et donc la vitesse, ce qui, a poussée constante, entraine secondairement un
changement de pente de la trajectoire.

On constate que les effets initiaux et asymptotiques des commandes sont en quelques sortes
inversées. Il est donc nécessaire d’étudier les transitoires qui lient ces réponses initiales et
finales. Nous verrons par la suite que ceux-ci sont dominés par 1’oscillation faiblement amortie et
de longue période qu’est la phugoide, et que ’état final n’est obtenu que longtemps apres

I’actuation de la commande.

1VV.6.1.2 Guidage latéral :

Les fonctions des commandes latérales sont triples :

- assurer I’équilibre en cas d’asymétrie de la poussée due a la défaillance d’un moteur,

- corriger les mouvements indésirés induits par la turbulence atmosphérique,

- permettre d’effectuer les manceuvres de virage.
Les deux premiéres fonctions s’obtiennent grace aux couples de lacet et de roulis produits par les
commandes. Pour la troisieme, il faut appliquer une force horizontale perpendiculaire a la vitesse

du drone, ce qui s’obtient en inclinant le drone d’un angle de gite ¢ .
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Les commandes latérales permettent donc de mettre le drone en virage comme sous-produit de
leur faculté de controler I’angle de gite.

D’ordinaire, les réponses au braquage des ailerons ou de la gouverne de direction sont trés
compliquées, tous les modes latéraux étant simultanément excités. Dans ce cas, seule la solution

des équations non-linéaires du mouvement permet de le décrire correctement.

1V.6.1.3. Utilisation des forces aérodynamiques pour le contrdle de la trajectoire [2]:

On va expliquer plus I’effet des gouvernes sur les trois mouvements rotatives citées
précédemment. Afin de diriger le drone dans l'espace, on utilise des efforts aérodynamiques
(portances et trainées) créés sur de petites surfaces que I'on appelle gouvernes afin de provoquer

des rotations sur les trois axes du drone (roulis, tangage et lacet).

Le controle du tangage :

Pour faire monter le drone, il faut lui basculer le nez vers le ciel et pour le faire
descendre, il faut lui axe de tangage basculer le nez vers le sol. Autrement dit, il faut provoquer
une rotation autour de l'axe de tangage. C'est a dire celui qui joint les extrémités des deux ailes.
En pratique, on joue sur la portance de I'empennage horizontal. Si on augmente sa portance, la
queue du drone va monter et le nez va basculer vers le sol : le drone descendra (figure 2). Si on
diminue sa portance, la queue va s'enfoncer et le nez du drone va basculer vers le ciel : le drone
montera (figure 3). Il est & noter qu'initialement pour un vol en palier équilibré, 1'empennage

horizontal du drone est déporteur (c'est a dire que sa portance est orienté vers le bas).

Figure 1 Figure2 Figure 3

Fig. (4.30)- Contrdle de tangage

Les modifications de la portance de I'empennage horizontal sont obtenues en braquant la
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- gouverne de profondeur : Celle-ci permet de modifier le profil et I'incidence de I'empennage
horizontal. On peut choisir de basculer entierement l'empennage horizontal (empennage
monobloc). Les variations de portance sont alors obtenues simplement par la variation de
l'incidence de la gouverne. Les mouvements de la profondeur sont symétriques sur la partie
droite et la partie gauche de 1'empennage horizontal.

Pour vérifier l'efficacité de ce dispositif, il suffit de placer dans la soufflerie une maquette
dont la profondeur est orientable. On vérifie bien qu'un braquage de la gouverne de profondeur
vers le bas (manche a piquer) fait basculer le nez vers le bas et qu'un braquage de la gouverne

vers le haut (manche a cabrer) fait basculer le nez vers le haut :

Soufflerie /

Fig.4.31: Contréle de tangage dans une soufflerie.

La commande de profondeur n'a pas d'effets secondaires sur la trajectoire. Toutefois, si on tire
sur le manche, la montée que l'on amorce engendre une diminution de la vitesse si on
n’augmente pas le régime moteur. De méme si on pousse sur le manche, il faut réduire les gaz

pour éviter que la vitesse n'augmente.

Le controdle du roulis :

Pour faire basculer le drone sur l'aile gauche ou sur l'aile droite, il faut jouer sur la
portance de chaque aile. Autrement dit, pour provoquer une rotation autour de I'axe de roulis,
c'est a dire celui qui joint le nez du drone a la queue, il faut augmenter la portance d'une aile et
diminuer celle de l'autre. Pour s'incliner a droite, il faut diminuer la portance de l'aile droite et
augmenter celle de l'aile gauche. Pour s'incliner a gauche, il faut faire le contraire. Pour modifier
la portance des ailes on utilise des ailerons. Ces gouvernes situées en bout d'aile (pour
augmenter leur efficacité) et permettent d'obtenir un effet opposé sur les deux ailes par un
braquage différentiel. On baisse 1'aileron du c6té ou il faut augmenter la portance et on le leve du
coté ou il faut la diminuer. Baisser un aileron rend le profil plus cambré en bout d'aile et
augmente également son incidence. Il en résulte une augmentation de la portance du bout de

l'aile.
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Axe de roulis

ailes maintenues a plat
—

T Rzo
ﬁ I“Ty
. *
~ Rzd
inclinaison a droite

L 5

inclinaison agauche

Fig.4.32: Contréle de roulis.

Le braquage opposé sur l'autre aile produit l'effet inverse. On observe donc une rotation
du drone autour de l'axe de roulis. En résumé pour incliner le drone a droite, il faut monter
l'aileron droit et baisser I'aileron gauche (en mettant le manche a droite); pour incliner le drone a
gauche il faut monter I'aileron gauche et baisser l'aileron droit (en mettant le manche a gauche).
Pour vérifier l'efficacité de ce dispositif, il suffit de placer dans la soufflerie une maquette dont
les ailerons sont mobiles. Dans le langage des pilotes, plutot que dire que l'on incline le drone a
droite ou a gauche, on dit que I'on gauchit a droite ou a gauche. Ce terme vient de I'époque ou
la rotation autour de l'axe de roulis s'obtenait en déformant les ailes entieres et il est resté. La

commande en roulis se dénomme par le terme gauchissement.

Figure 1

Fig.4.33: L’effet de gauchissement.

Le gauchissement entraine un effet secondaire sur la trajectoire : en effet, lorsqu'on
incline le drone, 1'aile voyant sa portance augmenter, voit également sa trainée augmenter. Il se
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produit alors une rotation autour de l'axe de lacet. Le nez part du coté¢ de l'aile haute. Une

inclinaison sur la droite engendre donc du lacet a gauche. On parle de lacet inverse.

Le controle du lacet :

Pour faire basculer le nez du drone & gauche ou a droite, il faut provoquer une rotation
autour de l'axe de lacet, c'est a dire 1'axe perpendiculaire au plan des ailes et passant par le centre
de gravité du drone. C'est I'empennage vertical qui permet de créer cette rotation. Une surface
mobile verticale, la gouverne de direction, permet de créer un effort aérodynamique qui engendre

une rotation de la queue vers la droite ou vers la gauche. En position de repos la gouverne de

direction est dans I'axe du drone. La dérive n'entraine qu'une trainée dans 1'axe du drone.

o :

Figure 1 Figure 2 Figure 3

Fig.4.34: Controdle de lacet.

Lorsqu'on braque la gouverne a droite (en enfongant le palonnier a droite), on engendre
une résultante aérodynamique vers la gauche sur I'empennage vertical. Celui-ci est donc entrainé
dans cette direction et le nez du drone part a droite. Si on braque la gouverne vers la gauche, en
enfongant le palonnier a gauche, on engendre une résultante aérodynamique sur l'empennage
vertical dirigée vers la droite. La queue part donc a droite et le Nez a gauche. En conclusion,
pour amener le nez vers la droite ou vers la gauche, il faut enfoncer le pied du c6té ou on veut

amener le nez.
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Fig.4.35: Braquage de la gouverne de direction.

Pour vérifier I'efficacité de ce dispositif, il suffit de placer dans la soufflerie une maquette
dont la direction est orientable.

En réalité, 'empennage horizontal n'est pas toujours dans l'axe du drone; il peut étre
légérement décalé, notamment sur les monomoteurs a hélice. En effet le souffle hélicoidal de
I'hélice entraine un écoulement dissymétrique sur 'empennage et la rotation de 1'hélice engendre
un couple gyroscopique. Le drone a donc tendance a partir en lacet. Pour rendre son pilotage
plus confortable, on donne initialement un angle de calage a I'empennage vertical de telle sorte
qu'en palier a la vitesse de croisiére le pilote n'ait pas besoin de toucher au palonnier. En
revanche dans les phases de décollage et d'atterrissage il doit utiliser des braquages de direction
pour maintenir un vol symétrique et contrer la tendance naturelle du drone au lacet.

Lorsque la direction est enfoncée d'un coté, le drone se met en rotation autour de I'axe de
lacet de ce coté. Il a alors une aile qui avance plus vite que 'autre dans 1'écoulement d'air. Cette
aile voit donc sa portance augmenter par rapport a l'autre et cela engendre du roulis. Par exemple
si on enfonce la direction a gauche, le nez défile par la gauche et l'aile droite accélére par rapport
a l'aile gauche. Sa portance augmente et elle se souléve. Le drone se met en roulis par la gauche.
Un mouvement de lacet dans un sens entraine donc du roulis dans le méme sens. On parle de
roulis induit.
1VV.6.2. Réponse longitudinale [23]:

Le vecteur de commande a ét¢ déterminé au chapitre 3 (3.35). En reliant les efforts

aérodynamiques au braquage de la gouverne et au niveau de poussée :
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AX N
AZC Z 0
c | | T TI |-, (4.128)
AM, M,
On déduit I’expression de la matrice B :
Xa Xy
m m
B — Z5e Zl‘[
m—Z\& m—Z\& .......................... (4.129)
My, ZMe M, ZM,
|y Iw(m_z\&) ly |W(m—Z\&)d

L’utilisation de dérivées aérodynamiques constantes implique une réponse instantanée

aux commandes, en particulier que la poussée réagisse instantanément a 1’actionnement de la

manette des gaz. Cette hypothese est assez réaliste pour les drones a hélice mais elle devient

caduque pour les turboréacteurs, qui posseédent un temps de réaction plus important. On peut

prendre cet effet en compte en remplagant les dérivées aérodynamiques par rapport a la

commande de poussée par des fonctions de transfert, par exemple X, par G,;(S), ce qui est

équivalent a modéliser la réponse des efforts aérodynamiques par rapport au niveau de la

manette des gaz par une équation différentielle additionnelle.

1VV.6.3. Réponse latérale :

Les fonctions de transfert latérales se calculent exactement de la méme maniére que les

fonctions de transfert longitudinales, & savoirG=(sl—A)"'B. En reliant les efforts

aérodynamiques latéraux au braquage des ailerons et de la gouverne de direction,

AY,

A |=
AN,

Y@ Yﬁ?
Lf% L@
N N |

(4.130)

on déduit de I’expression du vecteur de commande établi au chapitre 3 (3.36) I’expression de la

matrice B ;
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K ki3
m m
B=| I5Ls —1igNg 15Le —I5N
I;(XNz_I;QL?; '%(Ni_lquZ ..................................... (4.131)
0 0

1VV.6.3.1. Réponse transitoire aux ailerons et a la gouverne de direction :

Comme on I’a mentionné précédemment, I’action des commandes latérales produit rapidement
des angles (notamment de gite) importants, de sorte que les équations linéarisées perdent leur
validité. Pour les drones de ligne et d’aviation générale qui ne sont pas sujets a des manceuvres
violentes, un mod¢le intermédiaire entre le modele linéarisé et le modéle non-linéaire général,
dans lequel seuls certains effets non-linéaires sont pris en compte s’avere utile. Il consiste a
garder une représentation linéaire des effets aérodynamiques et d’inertie, mais d’employer la

formulation non-linéaire exacte des forces de gravité. De la sorte, les angles ¢, 8ety peuvent

prendre des valeurs arbitraires. Comme on le verra dans ’exemple suivant, la validité de la
solution ainsi obtenue est limitée par I’augmentation de la vitesse du drone au-dela de la gamme
de validité de I’approximation linéaire, c’est-a-dire que la solution perd sa validité lorsque les
non-linéarités aérodynamiques commencent a devenir importantes.

Si, dans les équations générales du mouvement, on introduit les approximations lin€aires
aérodynamiques et on néglige les termes d’inertie quadratiques, on obtient, pour un vol

initialement horizontal (6, = 0), le systeme d'équations :

AX gsiné
l& m
i Az _ g(1-singcosd)+u,q
=] M (4.132)
* AM
& T
¥
cos @q —sin gr
"] ﬂ+gsin¢cos6’—u0r
m
& I7AL—1},AN
&|= AN = AL | e (4.133)
#<| | P+ tan O(sin ¢+ cos ¢r)
| Y& sec @ (sin ¢ +cos @)
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Il est intéressant de remarquer que, bien que les efforts aérodynamiques longitudinaux ne
dépendent toujours que des variables du mouvement longitudinal (pas de couplage
aérodynamique), un couplage apparait entre mouvements longitudinal et latéral par I’entremise

du terme —singrdans I’équation du moment de tangage, c’est-a-dire qu’un mouvement au

départ uniquement latéral induira des composantes longitudinales.

1VV.6.4. Réponse aux commandes longitudinales et latérales :

Nous savons la forme générale de I’équation de mouvement :
G=(sl-A)"B.
Tel que pour le mouvement longitudinal on a :
X : le vecteur de variablesu, w, q, 6 .
A : la matrice de systéme longitudinal.
Bu : le vecteur de commandes.

B : est la matrice des efforts aérodynamiques.

u 0 Tel
= . 1e1que .
b q

0, : est ’angle de braquage de la gouverne de profondeur.
IT : est la commande de poussée.
Et pour le systéme latéral on a :
X : le vecteur de variables v, p,r,¢ .
A : la matrice de systéme latéral.
Bu : le vecteur de commandes.

B : est la matrice des efforts aérodynamiques.

u % Tel
= 1€l que .
5 a

0, : est I’angle de braquage de I’aileron.

0,

. . est I’angle de braquage de gouverne de la direction.
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Beecheraft

Bonanza
{a)

Both elevators down; Both elevators up;
airplane pitches down airplane pitches up

Right rudder;
airplane yaws right

Left rudder;
airplane vaws left

Fig.4.36: Commandes de la gouverne de profondeur [21].

~ Elevator control .

Adleron contral

Rudder control

Fig.4.37: Systéme de contrdle [21].
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IV.6.5. Solution des problemes de réponse aux commandes [13], [14], [24]:

En parallele de la révolution de I’informatique, I’intégration numérique des €quations
non-linéaires du mouvement se fait aisément a 1’aide de logiciels mathématiques tels que
MATLAB ou encore par des programmes spécifiques qui utilisent le plus souvent la méthode de
Runge-Kutta. L’aspect le plus difficile du recours a I’intégration numérique des équations du
mouvement est d’élaborer le modéle aérodynamique général fournissant les efforts
aé¢rodynamiques en fonction des parameétres de vol et du braquage des commandes.

Aussi, bien que I’on soit alors limité a I’analyse de mouvements de faible amplitude,
I’usage du mode¢le linéaire des petites perturbations est néanmoins trés utile et instructif .Non
seulement révele-t-il les caractéristiques dynamiques importantes mais de plus, il est tout-a-fait
approprié pour la conception de systemes de régulation destinés a maintenir les perturbations a
un faible niveau. Pour I’étude des réponses aux commandes, on est amené a introduire des
dérivées aérodynamiques par rapport aux parametres de commande définies selon les
conventions habituelles. Ainsi,

=55
e

Les dérivées dimensionnelles s’obtiennent a partir des dérivées adimensionnelles selon les

définitions habituelles des facteurs d’adimensionnalisation.

1VV.6.5.1. L’analyse a I’aide de la fonction de transfert (disponible dans MATALAB) :

Les équations du mouvement du mod¢le linéaire s’écrivent :

%= AX +Bu
Ou apparaissent les contributions des commandes représentées par leur vecteur.
On obtient aisément la solution générale de ces équations par application de la transformée de
Laplace :

SX(s)— X (0) = AX(s)+Bu(s)

En supposant X (0) = 0 (état initial a I’équilibre) ,1 on trouve immédiatement :
(sl —A)X(s)=BC(s) = X(s)=(sl - A)_1 Bu(s)
Et on pose :

G(s)=(sl —A)" Bu
Ou G(9) est la matrice des fonctions de transfert. Comme :
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_cof (sl - A)

(s1-A)" = det (sl —A)

ou cof (sl —A) est la matrice des cofacteurs de la matrice (sl — A), il est clair que les pdles de

G(s) sont les valeurs propres de A. Alors, on peut écrire finalement :
G(s)- cof (sl —A)Bu _ N(s)
det[sl —A]  A(s)

Ensuite on retrouve G (t) a ’aide de la transformation de Laplace, et le résoudre en introduisant

les conditions initiales.

1VV.6.5.2. L’analyse a I’aide de la fonction d’état (disponible dans MATALAB):

On a toujours le systéme précédent a résoudre avec la méthode de fonction d’état, qu’il

peut étre écrit comme suivant (suivi par des conditions initiales données) :
X= AX +Bu
Y=CX+Du
Et Y ici consiste le vecteur de sortie « output vector », ou la solution du systéme présentée
graphiquement par MATLAB.
C : est la matrice unitaire I.

D : est le vecteur nul.
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V. OUTILS DE MODELISATION ET SIMULATION NUMERIQUE:

Afin de valider la partie théorique, nous entamons la partie modélisation numérique.
Cette derniere nécessite un certain nombre d’outils de modélisation et de conception tels que
SolidWorks, ICEM CFD, ainsi que des logiciels de simulation numérique telle que FLUENT
V.

L’outil CFD (Computational Fluid Dynamics) devient de plus en plus intéressant
surtout aprés le saut énorme dans le domaine informatique en termes de vitesse des
processeurs et d’espace mémoire disponible. Ce qui rend la CAO (Conception Assistée par
I’Ordinateur) et la simulation numérique des phénomenes physiques plus économiques et plus
rapide que les méthodes classiques.

La méthodologie générale d’un calcul CFD est indiquée dans la figure 5.1 qui consiste
en la création des picces et assemblages, générateur du maillage et définition des conditions
aux limites, et en fin la résolution avec un solveur.

CAO —

Modélisation / Génération o Exploitation
: — - —| Solveur |— .
construction de fa de maillage des résultats

geomelrie

Fig.5.1 : Etapes d’une simulation C.F.D.

V.1. Présentation de SolidWorks :

Créé en 1993 par I'éditeur américain éponyme, SolidWorks a été acheté le 24 juin
1997 par la sociét¢ Dassault Systémes. Parmi les plus grandes entreprises utilisant
SolidWorks, on peut citer Michelin, Patek Philippe, Mega Bloks, Axiome, ME2C, SACMO,
Le Boulch, Robert Renaud.

SolidWorks est un modeleur 3D utilisant la conception paramétrique. Il génére 3 types
de fichiers relatifs a trois concepts de base : la piéce, I'assemblage et la mise en plan. Ces
fichiers sont en relation. Toute modification a quelque niveau que ce soit est répercutée vers
tous les fichiers concernés.

Un dossier complet contenant 1'ensemble des relatifs a un méme systéme constitue une
maquette numérique. De nombreux logiciels viennent compléter I'éditeur SolidWorks. Des
utilitaires orientés métiers (tOlerie, bois, BTP...), mais aussi des applications de simulation
mécanique ou d'image de synthése travaillent a partir des éléments de la maquette virtuelle.

Les piéces : la picce est 'objet 3D monobloc. La modélisation d'une telle entité dépendra de
la culture de l'utilisateur. Comme de nombreux logiciels conviviaux, SolidWorks permet
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d'aboutir a un méme résultat apparent par des voies souvent différentes. C'est lors de la
retouche de ces fichiers ou de leur exploitation qu'on appréciera la bonne méthode.

Une piéce est la réunion d'un ensemble de fonctions volumiques avec des relations
d'antériorité, des géométriques, des relations booléennes (ajout retrait)... Cette organisation est
rappelée sur l'arbre de construction. Chaque ligne est associée a une fonction qu'on peut
renommer a sa guise.

4= Matériau <non spécifié>
Q Plan de face

----- @ Plan de dessus

----- @\ Plan de droite

Q D_cabine

Fig.5.2 : Interface de SolidWorks.

Parmi les fonctions génératrices on trouve:

I'extrusion : déplacement d'une section droite dans une direction perpendiculaire a la
section. La section est définie dans une esquisse (qui apparait alors dans l'arbre de
création comme ¢élément générateur de la fonction). Cette esquisse contient I'ensemble
des spécifications géométriques (cotation) nécessaires a la compléte définition de la
section. Cet ensemble de cotes auquel il faut ajouter la (ou les) longueur d'extrusion
constitue 1'ensemble des paramétres de la fonction; il est possible de les modifier une
fois la fonction validée.

la révolution : déplacement d'une section droite autour d'un axe, ou extrusion suivant
un cercle ou un arc de cercle.

le balayage : déplacement d'une section droite le long d'une ligne quelconque.
Lorsque la génératrice de balayage est gauche, l'esquisse est en 3 dimensions.

D'autres fonctions, plutdt orientées métier intégrent des notions qu'il serait fastidieux

de modéliser :

congés et chanfreins,
nervure,
dépouille,
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- coque (permettant d'évider un objet en lui conférant une épaisseur constante),
- trous normalisés (percages, mortaises...),
- plis de tdle...

Des fonctions d'ordre logiciel comme la répétition linéaire, circulaire, curviligne ou
par symétrie...

Les dernic¢res versions autorisent la réalisation de piéces momentanément disjointes, ce
qui permet de concevoir un objet fonctionnellement, c’est-a-dire en définissant d'abord les
¢léments fonctionnels, puis en joignant les différentes parties par de la matiére (nervures,
carter...).

L'édition de familles de picces est possible en associant a SolidWorks, le tableur
Microsoft Excel: Un tableau devient ainsi éditeur des références (lignes) donnant la valeur des
paramétres variables des fonctions (colonnes) :

- valeur de certaines cotes.
- valeur de certaines propriétés (nombre d'occurrence...).
- ¢état de suppression d'une fonction.

Ainsi, il est possible d'obtenir a partir d'un seul fichier de type piéce, l'ensemble des
modeles de vis d'assemblage (toutes forme de téte ou dimensions), ou encore toutes les
combinaisons de briques LEGO (1x1, 1x2 etc.).

Avec tous ces outils, la méthode de conception d'une piéce trés proche du métier du
concepteur qui ne soucis plus de savoir ou placer les traits du dessin mais les formes de la
piece.

Les possibilités d'éditions sont complétées par un ensemble d'outils de mesures
géométriques. Ainsi il est possible de connaitre le volume de la piéce, son poids, la position
de centre de masse, sa matrice d'inertie, la surface...

Les assemblages : Les assemblages sont obtenus par la juxtaposition de piéces. La mise en
position de pieces est définie par un ensemble de contraintes d'assemblage associant, deux
entités respectives par une relation géométrique (coincidence, tangence, coaxialité...). Dans
une certaine mesure, ces associations de contraintes s'apparentent aux liaisons mécaniques
entre les picces. Le mécanisme monté, s'il posséde encore des mobilités, peut etre manipulé
virtuellement. On peut alors aisément procéder a des réglages a 1'aide des différents outils
disponibles (déplacement composants, détection de collision, mesure des jeux, etc.)

Comme pour les piéces, la gestion de 1'ensemble est portée par un arbre de création qui
donne accés a l'arbre de création de chaque piéce. Il est d'ailleurs possible d'assembler des
assemblages, donc de former des sous-groupes de picces. Cette opération étant préalable ou
en cours d'édition.
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L'intérét de cet outil, c'est qu'il rend possible la création d'une piece dans l'assemblage,
c’est qu'il propose la méme méthode au concepteur que celle qu'il appliquait sur la table a
dessin : tout concevoir en méme temps. En effet, a part sur les petits ensembles simples (ou
déja définis), il n'est pas raisonnable de concevoir chaque piece dans son coin pour corriger
ensuite, lors de l'assemblage, les problémes éventuels d'interférence, ou de coincidence. La
conception intégrée lie automatiquement les géométries des picces entre elles, si bien qu'une
modification sur une, est automatiquement répercutée sur les autres. Alors 1'édition de piéce
est la conséquence de 1'édition de 1'ensemble.

Les mises en plan : Dessin de définition établi avec SolidWorks

Les mises en plan concernent a la fois les piéces (dessin de définition) ou les
assemblages (dessin d'ensemble). Pour aboutir & un plan fini d'une piece on peut estimer
mettre 2 fois moins de temps qu'avec un outil DAO (temps de conception et exécution du
dessin). En effet, en DAO, chaque trait est indépendant, et c'est au dessinateur de savoir
quelles entités graphiques sont concernées par une modification. Le logiciel 3D ne fait qu'une
projection de 1'objet. Les modifications éventuelles sont opérées sur 1'objet représenté, et ne
concernent pas directement le plan.

Vues : La projection sur plan du modele ne pose aucun probleme. Aujourd'hui il est tres facile
d'obtenir un plan, forcément juste (avec un logiciel de DAO il est possible d'éditer un plan
faux). Les vues en coupes, les vues partielles, perspectives, sont exécutées d'un simple clic.
Les seuls problémes encore rencontrés concernent la représentation des filetages et taraudages
dans les assemblages.

De plus, chaque vue peut étre exécutée avec un habillage différent, filaire, conventionnel ou
ombré rendant encore plus accessible la lecture de plans aux non initiés.

Cotation : La cotation regroupe l'ensemble des spécifications géométriques définissant la
piece. Bien siir, les parametres déclarés des esquisses en font partie. Ils peuvent étre
automatiquement intégrés, de maniére équilibrée, a la mise en plan. A ce niveau il est encore
possible de modifier la piece en changeant la valeur des cotes. L'indépendance de ces
parametres, se rapproche du principe dit d'indépendance (cotation GPS). Cependant, la mise
en forme définitive de la cotation demande encore un peu de travail (avec un éditeur DAO ou
sur le calque aussi!).

Fond de plan : SolidWorks par défaut propose ses propres fonds de plan. Mais il est possible
de les faire soi-méme.
Il existe deux types de fond de plan :

- Le fond de plan statique, ou il faut remplir a la main chacun des champs.

- Le fond de plan dynamique, ou il se remplit automatiquement suivant les parametres

mis dans l'assemblage ou dans la picce.

Des modgeles sont proposés (équivalent du .dot de word).

110


http://fr.wikipedia.org/wiki/Dessin_de_d%C3%A9finition
http://fr.wikipedia.org/wiki/Dessin_de_d%C3%A9finition
http://fr.wikipedia.org/wiki/Dessin_d%27ensemble
http://fr.wikipedia.org/wiki/Filetage
http://fr.wikipedia.org/wiki/Taraudage
http://fr.wikipedia.org/wiki/Cotation_%28dessin_industriel%29

CHAPITRE V OUTILS DE MODELISATION ET SIMULATION NUMERIQUE

Nomenclature. Le fichier assemblage contient chacune des piéces qui composent
I'assemblage, on peut donc sortir de fagon automatique la nomenclature appartenant a la
maquette 3D.

Les extensions des fichiers. La simple ouverture d'un fichier dans une version ultérieure le
rend inutilisable pour toutes versions antérieures. Vu leur trés faible interopérabilité et le fait
que leur contenu soit sauvé sans que l'on utilise la commande de sauvegarde, ces fichiers
SolidWorks ne doivent pas étre considérés comme des sauvegardes a long terme d'un contenu,
mais comme une simple extension de la mémoire physique ayant la propriété de rémanence.

Chaque type de fichier posséde une extension qui lui est propre. On retrouve :
sldprt, pour les fichiers piece.
.sldasm, pour les fichiers assemblage.
slddrw, pour les fichiers plans.
slddrt, pour les fichiers de fond de plan.
Certains formats proposés par le logiciel permettent d'envisager une sauvegarde a long
terme.

V.2. Présentation du générateur de maillage ICEM-CFD :

Lien puissant entre la CAO et I’analyse numérique, Ansys ICEM-CFD, offre des
interfaces CAO, des outils géométriques, un générateur de maillages et des outils de post-
traitement et d’optimisation. Destiné a la mécanique des fluides ou au calcul de structures, ce
logiciel permet de créer des maillages hexaédriques (structurés ou non-structurés),
tétraédriques, hybrides (combinaison de tous types de cellules), des maillages cartésiens, et de
spécifier des conditions aux limites.

ICEM CFD offtre des interfaces directes CAO (notamment Catia, CaddsS, ICEM surf,
Pro E, Ideas, SolidWorks, SolidEdge...) permettant un transfert de la géométrie de 1’un a
I’autre des systemes CAQO.

Elle comprend plus de 100 interfaces, exportation du maillage vers les principaux

codes CFD et FEA (Ansys, Abaqus, Fluent, Star-CD, CFX, Flotran...) ou d’autres codes CAE
(codes d’¢lectromagnétisme...), ainsi que des formats de sorties standard dont CGNS.
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74 ICEM CFD 4.2 (MED) - - . ™ (C=TEE8 x|

& File " Geometiy " Meshing  Edit mesh  Dutput Help | Orient

‘ Open = I Hew = ! Save = I Save as = J Close = I Quit I View | Shell
Delete — Import geo — ' Export geo —! l Msg+ | Print

ICEM CFD 4.2 J —J

Mesh Editor Option: it I Utilities = I Scripting — I Annotations ] Import mesh — I DDN part i I Undo Rednl
|

Fig.5.3 : Interface de ICEM — CFD.

V.3. Initiation a la simulation numérigue par (Fluent/UNS) :

La premiére opération consiste a importer le maillage dans Fluent/UNS sous la forme
d’un nouveau cas (read case). Il est tout d’abord utile de savoir que le maillage peut étre
modifié dans le logiciel Fluent/UNS. On peut par exemple changer les dimensions et les
unités de la géométrie (grid scale) avant d’initialiser la solution. Il est également possible de
faire une adaptation du maillage (adapt) selon divers critéres permettant de définir des régions
a I’intérieur du domaine de calcul. L’adaptation du maillage n’est toutefois permise que sur la
base d’une solution pour I’écoulement. Si I’on désire faire une adaptation sans effectuer un
calcul détaillé de I’écoulement, on peut utiliser la solution obtenue apres 1’initialisation du
probléme a partir des conditions initiales.

Les essais de force du drone cible supersonique ont ét¢ réalisés dans le Langley tunnel
transsonique de pression de 8 pieds pour déterminer la stabilité longitudinale et latérale et
pour contrdler des caractéristiques aux vitesses transsoniques. Les essais ont été effectués sur
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une portée de nombre de mach de 0.50 a 1.20 pour l'incidence de - 6 a 12° et a angle de
dérapage de -4° avec 6°.

Les résultats des essais ont indiqué que le modele était longitudinalement et latéralement
stable par l'incidence, angle de dérapage, et de nombre de mach des essais. Les empennages
horizontaux mobiles ont fourni le contrdle longitudinal efficace et leur fléchissement
différentiel a fourni le contrdle latéral efficace pour la portée de controle de fléchissement des
essais. Le gouvernail de direction a fourni le contréle directionnel efficace, mais au nombre
de mach le plus ¢élevé d'essai de 1.20. Son efficacité a diminué approximativement a moitié de
sa valeur subsonique. Pour les fléchissements de contrdle examinés, aucun probléme
d'interaction de contrdle n'a ét¢ indiqué excepté la possibilité que les moments des déviations
(yawing moments) favorables ont produite par différentiel, la déflexion des empennages
horizontaux serait désagréablement grande.

1 FLUENT [3d, dbns exp, slce]l [ T -y

File Grid Define Solve Adapt Surface Display Plot Report  Parallel Help

Welcome to Fluent 6.3.26

Copyright 2886 Fluent Inc.
I All Rights Reserved

m

Loading "C:\Fluent.Incifluent6.3.26%1ib%\f1_s1119.dmp"
Done.

»* Reading "C:\Users:LOL\Desktop\TRAUAILYDROHE_MACHB.S5_cas™...
931528 tetrahedral cells, zone 48, binary.
1835391 triangular interior faces, zone 41, binary.
654 triangular wall faces, zone 42, binary.
788 triangular wall faces, zone 43, binary.
| 649 triangular wall faces, zone 44, binary.
693 triangular wall faces, zone 45, binary.
7941 triangular wall faces, zone 46, binary.
7589 triangular wall faces, zone 47, binary.
7488 triangular wall faces, zone 48, binary.

Fig.5.4 : Interface de FLUENT.

En ce qui concerne la définition du domaine de calcul en bidimensionnel, il est
possible de choisir entre une configuration 2D et 2D-axisymétrique. Si cette dernicre est
activée, il est important de transformer les conditions aux limites de type “Symmetry” en type
“Axis” pour éviter des problémes lors du calcul de la solution.

On a mentionné précédemment que le maillage complet pouvait étre composé des
“sous-maillages” définis séparément et assemblés avec tfilter tmerge. Afin d’assurer la
continuité entre les différents domaines (particuliérement au niveau du fluide) les options
merge et fuse du menu Grid permettent de combiner (merge) ou de fusionner (fuse) certaines
arétes, faces ou blocs afin que I’ensemble du maillage soit correctement connecté. Ces
opérations sont également utilisées avec des maillages hybrides pour lesquels il est nécessaire
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de connecter les parties structurées et non-structurées. On fait généralement dans ce cas une
fusion (fuse) des arétes ou des faces se trouvant a I’interface entre les deux types de maillages.

Fluent/UNS propose deux modeles de turbulence a deux équations: un modele
standard et un mod¢le avec renormalisation. Si 1’on désire imposer une transition dans
I’écoulement, il faut choisir un modele de turbulence pour 1’ensemble du domaine et définir
ensuite une région laminaire (laminar zone) dans laquelle le calcul turbulent ne sera pas
activé. La création d’une telle zone se fait généralement en séparant la région laminaire du
reste du domaine avec les menus Adapt (nécessite donc une solution initiale) et
GridlSeparate/Cells, puis en activant 1’option laminar zone dans les conditions aux limites du
“sous-¢lément” fluide correspondant a la région laminaire.

On mentionne finalement a propos du calcul de la solution qu’il est préférable
d’utiliser un schéma de discrétisation du deuxiéme ordre pour garantir une certaine précision
dans les résultats. Le schéma de discrétisation utilisé dans Fluent par défaut étant du premier
ordre, on suggere de modifier ce parametre avant d’effectuer la simulation. La convergence
du calcul est visualisée graphiquement au cours de la simulation.

Pour conclure, on note encore que la sauvegarde des cas et des solutions devrait
toujours se faire en binaire (option binary a activer avant de sauvegarder), ceci afin de réduire
la taille des fichiers (en particulier pour les calculs 3D). Il est également intéressant de noter
que I’on peut sauvegarder les fichiers avec une extension .cas.gz ou .cas.Z (resp. .dat.gz ou
.dat.Z) et ils seront automatiquement compressés par Fluent en format gzip ou compress. La
décompression se fait aussi de maniere automatique si I’extension est donnée lors de la lecture
des fichiers.

V.3.1 Conditions aux limites :

-Afin de définir un probléme avec une solution unique, on doit fournir des informations
sur les variables aux frontiéres du domaine.
e Spécifier les flux de masse, quantité de mouvement, énergie, etc. dans le
domaine.
-Définir les conditions aux limites implique:
e Identifier la position des frontiéres (e.g. entrées, parois, symétrie)
e Donner les informations sur ces frontieres
-Les données dépendent du type de conditions aux limites et des modéles employés.
-Vous devez connaitre 1’information nécessaire aux frontieres et positionner ces frontieres
ou I’information est connue ou peut étre correctement approchée.
e Des mauvaises conditions aux limites ont un impact négatif sur les
résultats.

-Types de conditions limites pour les External Faces
e General: Pressure inlet, Pressure outlet
e Incompressible: Velocity inlet, Outflow
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e Compressible flows: Mass flow inlet, Pressure far-field
e Special: Inlet vent, outlet vent, intake fan, exhaust fan
e Other: Wall, Symmetry, Periodic, Axis
-Types de conditions limites pour les Cell ‘Boundaries’
e Fluide et Solide
-Types de conditions aux limites Double-Sided Face ‘Boundaries’
e Fan, Interior, Porous Jump, Radiator, Walls
-Voici quelques définitions concernant les conditions aux limites
» Condition ‘velocity inlet’ : la vitesse a I’entrée du domaine.
» Condition ‘pressure outlet’: la pression totale a la sortie du domaine.
» Condition ‘symmetry’ : les gradients normaux et la vitesse normale au plan de
symétrie sont nuls.
» Condition ‘wall’ : condition de paroi solide.
» Condition ‘interior’ : Condition de paroi perméable.
» Condition ‘periodic’.
Les conditions aux limites sont spécifiées en général dans le solveur, cependant
I’utilisation de la condition type ‘periodic’ doit nécessairement étre définie a 1’étape de
génération du maillage dans ICEMCEFD.

V.3.2. Calcul de I’écoulement autour du drone en utilisant FLUENT/UNS :

a) Préparation : avant de commencer le calcul, il faut avoir les fichiers suivants :
e Le fichier du maillage drone.msh.gz

b) Maillage :

1. Lire le fichier du maillage du drone :

File|——|Read |——Case...

Importer le fichier drone.msh.gz dans Files.
2. Afficher le maillage.

Display|—Grid...

a) Définir les conditions aux limites.

Define|— Boundary Conditions...

b) Sélectionner Entre Surface dans Zone. Cliquer sur Set...pour ouvrir le
panneau Velocity-Inlet. Spécifier Velocity Magnitude sur la valeur de 20 m/s
dans la direction positive des X. cliquer sur OK pour sortir.
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B Pressure Far-Field I,i:hj

Zone Name

|5_input|

Momentum | Thermal | Radiation | Species | UDS | DPM |

Gauge Pressure [pascal] |1 g1325 constant -
Mach Number |n_5 constant - I
X-Component of Flow Direction |n constant j
Y-Component of Flow Direction ||.] constant j
Z-Component of Flow Direction |1 constant j
Turbulence -
Specification Method ||I'Itt:l'l5it‘_y" and Yiscosity Ratio j
Turbulent Intensity [%4] |1 a
Turbulent Yiscosity Hatio |1 A

oK | Can[:el| Help|

Fig.5.5 : Boundary Conditions

Spécifier Udfxmom_scr comme une fonction source en le sélectionnant dans la liste X
Momentum. De méme, sélectionner Udfymom_scr dans Y Momentum et Udfzmom_scr
dans Z Momentum.

V.3.3. Solution :

1. Initialiser le domaine de I’écoulement en utilisant les conditions aux limites définies
dans Entree Surface.
2. Réduire le facteur de relaxation a 0,3

[Solve|—[Control]——Underrelaxation....

3. Activer I’affichage des résidus durant le calcul, pour cela sélectionner Plot dans
Options et valider par OK.

[Solve|—[Monitors|—Residual...

4. Activer I’affichage de la force de portance sur le fuselage du drone.

[Solve|—[Monitors|——Force...

5. Etablir les valeurs de référence qui seront utilisées pour le calcul des coefficients de

portance et de pression.
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Report

(a) Sélectionner EntreeSurface dans la liste de Compute From.

——Reference...

(b) Etablir la longueur Length de 1 m.
(c) Etablir la surface Area de 1 m

Cliquer sur OK pour sauvegarder et quitter le panneau Reference Values.

7 Reference VaILJ;: - u
B i

Compute From

| ~|

Reference Values

Area [m2] |1

Density [kgfm3] |1 225

Enthalpy [ifkg] |n

Length [m] |1

Pressure [pascal] ||,]

Temperature (k] |2ss RT3

Velocity [mfs] |1

Viscosity [kgfm-s] |1 _FEONe— BG

Ratio of Specific Heats |1 _n

Reference Zone
fluid j

oK | Cancel | Help |

Fig.5.6 : Valeurs de référence.

6. Sauvegarder le fichier drone.case.gz.

—>—:—Case&Data.--

7. Effectuer 4000 itérations.

Entrer 4000 itérations dans Number of Iteration et cliquer sur Iterate.
Quand le solveur commence les itérations, 1’affichage des résidus et de la portance
sera montré. Si, vers la fin du calcul, la solution n’a pas encore convergé, on peut
lancer de plus 4000 a 6000 itérations. Et si on remarque qu’il y a une diminution des
résidus, et un tout petit changement dans la force de portance, donc la solution a

converge.

Solve|l——iterate...

8. Enregistrer le fichier des données drone.dat.gz.

[File]——[Write[——Data...
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V.3.4. Présentation des résultats de calcul :

1. Créer un plan a y = 0 pour ’affichage des champs et des vecteurs.

Surfacel—lso-Surface...

Sélectionner Grid... et Y-Coordinate dans la liste de Surface of Constant du
panneau Iso-Surface. Spécifier le nom de la surface y = 0 dans le domaine New
Surface Name. Cliquer sur Create pour crier la surface y = 0.

2. Afficher le champ de la pression statique.

Display|—— Contours...

Sélectionner Pressure... et ensuite Static Pressure dans les listes de Contours Of.
Sélectionner Filled dans Options. Sélectionner y = 0 a partir de la liste de Surfaces.
Cliquer sur Display pour afficher le champ de pression dans le plan de symétrie.

Il est préférable de sélectionner le fuselage pour voir la distribution de la pression

autour du fuselage.

3. Afficher le champ de la vitesse. Sélectionner Velocity... et ensuite Z-Velocity
dans les listes de Contours Of. Sélectionner Filled dans Options. Sélectionner la
surface du drone dans la liste de Surfaces. Cliquer sur Display pour voir les
distributions du vecteur vitesse dans la direction des coordonnées z.

Pour quitter le panneau Contours, cliquer sur Close.
4. Afficher le champ de pression statique sur le drone
Sélectionner pressure... et ensuite Static pressure dans les listes de Contours Of.

Sélectionner Filled dans Options. Cliquer sur Display pour voir la distribution du

champ de pression statique.

5. Afficher les vecteurs vitesses

Display|— Velocity Vectors...

6. Calculer les forces s’exercant sur le drone.

Cliquer sur Report puis Forces pour obtenir les forces et coefficients de pression et de
viscosité ainsi que les moments de ces derniers, les résultats son représentés sous forme de

tableau, par la figure suivante :
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B FLUENT [3d, dbns exp, ske] - ' oo
File Grid Define Solve Adapt Surface Display Plot Report Parallel Help
Force vector: (1 8 8) -

pressure viscous total pressure viscous total
zone name force force force coefficient coefficient coefficient

n n n

s_etra_enp_h_d 07892.578 -4363.834 03528.744 159824.62 -7124.6269 152699.99
s_itra_emp_h_d -11629948 -3444.271 -11633384 18987657 -5623.2996 -18993288
s_etra_enp_h_g -425545 .13 4075 3257 -428569 .8 -694767 .55 812298087 -686644 .57
s_intra_emp_h_g 11574873 3433.7969 11578367 18897752 56086.199 18983358
s_intar_aile_d -398450876 771.27295 -39844305 -65853185 1259.2211 -65851926
s_extra_aile_d -23447156 1129 4597 -23446027 -38281871 184409159 -38279227
s_extra_aile g 23444888 -1813.8173 234430874 38277368 -2961.3343 38274407
s_intra_aile g 39595628 -512.32452 39595116 64645923 -836.4482 64645087
s_intra_emp_v -9.1223142e+068 -744.98621 -9.1223217e+88 -1.4893574e+09 -1216.3684 -1.4893586e+09
s_extra_emp_u 9.1175443e+08 1539.0769 9Q.1175597e+88 1 _4B85787e+00 25127786 1.4885812e+080
s_fuselage 3435918.3 565 85687 3436476 .1 56089649 .4 923._84796 5618573.2
s_cabine -7808627 .56 194 42484 -708433.14 -1143881.7 317.4283 -1143564.3
s_nez -1881.7671 3.6584263 -1878.1087 -3872.2728 5.9729489 -30866.2999
s_fqueue -130619.43 219.13821 -136400.29 -213256.21 357.77668 -212898 .44
s_tipe_aile 2934.20887  -8.813711567 2934.195 4798.5449  -8.822386232 4798.5225
s_bf -19576.566 -15.318662 -19591.877 -31961.741 -24.997 -31986.738 |
s_tipe_enp_v 162.92962 21.831144 184.76816 266. 08656 35.642685 301.64924 |
s_tip_emp_h 3284 4116 B.POABYORO273 3284 3125 5362 .3847 8.086138758 5362 .3061
net 1478158.9 1959 2851 1480118.2 2413320.7 3198.8329 2416519.5 | -

4

Fig.5.7: Forces et moments de pression et de viscosité appliqués sur le drone.

V.3.5. Simulation numérique :

1ére cas : (M=0.5, a =0°, B =0°)

ENEr
P ¥

L3
ep=ilon

Residuals
—rcontinuity
—— x-wElocity

vowelooity
—z—velocity

le+00

le-01

le-02

le-03

le-04

le-0%5

le-06

et

G &
fhvia &7 Rose o PR
v W L

le-07
1]

500

Ilterations

1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000

Srcaled Residuals

FLUENMT B.3 (3d, dbn= exp, ske)

Fig.5.8a : Résidus du cas test de Fluent (M=0.5, o= 0°, B = 0°).

4000 itérations ont étés suffisantes pour atteindre la convergence, une décroissance de
I’ordre 3 en magnitude de 1’équation de continuité, 6 pour la vitesse suivant Z,

1
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néanmoins les vitesse X, Y sont de I'ordre 7, ce qui nous donne une trés bonne
convergence.

5.80=-M
5.82e-M
5.342-M
4.08z-01
+.79z-01
+.51a-M
+.23z-11
3.98z-
3.83z-M

.4 0=-01 —
2.122-11 {‘
2.345e-01 -
2.47e-I1

32.29=-I1

3.02=-M1

1.74s-1

1.485-1

1.135-M

9.07a-02

B.30=-012 7
3.53a-02 _||\T

A

Conteurs ef Mach Number
FLUENT B.3 [3d, dbns exp, shel

Fig.5.8 b : Champ de vitesse sur le drone (M=0.5, o= 0°, = 0°).

A1e+05
28e+05
205+ 05
295+ 05
21e+05
«132+05
<18+ 05
213e+05
«11a+05
03e+05
08e+D5
03+ 05
Di1e+Ds
9.92e+04
9.58 8+ 04
9.33&+04
9.03=+04
d.93e+ 04
3.5+ 04
d.31e+01+ 7
d.09+04

A

Centeurs of Static Pressure (pascal)

FLUENT 6.3 (3d, dbng exp, shel

Intrados : Extrados :

Fig.5.8 ¢ : Champ de pression statique sur le drone (M=0.5, a. = 0°, B = 0°).
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2eme cas: (M=1.2, a=0°, B =0°).
Residuals
—cont ‘nu_lttg.:
— X-VveloCl —
—vy-wvelocity Ul 1
—z-velocity |
gpneray 1e-01 |
epsilon | NN
WS -
02 WSRO
1002 3 YN S
B e SO VA SN T
1e-03 I N PSS N S Rt
1e-04 -\,
] \\-
"H.\_
1e-05 .
1e-06 - e
e e B e et b e e PV St PR
1e-07 T T T T T T T T T T 1
o 500 1000 1500 2000 2500 3000
Iterations

Scaled Residuals

FLUENT 6.3 (3d, dbns exp, ske)

Fig.5.9 a: Résidus du cas test de Fluent (M=1.2, .= 0°, B = 0°).

5%9e+0
S51e+0
A3e+0
36e+0
.28e+0
21e+0
J13e+0
1.06e+0
9.79e-0°
9.04e-0°
8.28e-0°
7.52e-0°
6.77e-0°
6.01e-0°
5.25e-0°
4 .459e-0°
3. Tde-0°
2.98e-0°
2.22e-0°

1.46e-0" 7 IY

= = =b =k =k =2 =

i

*—'1 l?io

7.06e-0
Contours of Mach Number

FLUENT 6.3 (3d, dbns exp, ske)

Fig.5.9 b : Champ de vitesse sur le drone (M=1.2, a =0°, = 0°).
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3.31e+0!
3. 13e+0!
2.96e+0!
2. 78e+0!
2.60e+0!
2.42e+0!
2.24e+0!
2.0Te+0!
1.8%e+0!
1.71e+0!
1.53e+0!
1.35e+0!
1.18e+0¢
9.98e+0-
8.20e+0:
6. 42e+0:
4 Ed4e+0:
2. 86e+0:
1.08e+0:

-7.04e+07
-2.48e+0

Contours of Static Pressure (pascal)

FLUENT 6.3 (3d, dbns exp, ske)

Intrados : Extrados :
Fig.5.9 ¢ : Champ de pression statique sur le drone (M= 1.2, a.= 0°, = 0°).

3éme cas : M=1.2, a=12°, =0°).

Residuals
— continuity

—x-wvelocity —
——y-velocity 1e+00 3
—z-wvelocity
Rrneray 1e-01
epsilon
1e-02 o
1e-03 3
1e-04 o
1e-05 o
1e-06 -
1e-07 T T T T T T T T T T T 1
8] 500 1000 1500 2000 2500 3000

Iterations

Scaled Residuals
FLUENT 6.3 (3d, dbns exp, ske)

Fig.5.10 a : Résidus du cas test de Fluent (M=1.2, a. = 12°, = 0°).
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2.23e+0
2.12e+0
2.01e+0
S1e+0
80e+0
69e+0
58e+0
ATe+0

J6e+0
.25e+0
14e+0
.03e+0 i
9.25e-0"
8.16e-0"
7.07e-0"
5.98e-0"
4. 8%e-0-
3.80e-0-
2.71e-0"
1.62e-0"
5.34e-00 ‘ x

Contours of Mach Number

= =h =k =k =k = = =

=2

FLUENT 6.3 (3d, dbns exp, ske)

Fig.5.10 b : Champ de vitesse sur le drone (M=1.2, a = 12°, = 0°).
-8 74e+0

I l
-2.92e+0

-4 97e+0
Z’T(
-7.02e+0 %

3.40e+0!
3.19e+0!
2.99e+0!
2.78e+0!
2.58e+0!
2.37e+0!
2.17e+0!
1.96e+0!
1.76e+0!
1.55e+0!
1.35e+0!
1.14e+0!
9.38e+0-
7.33e+0:
5.28e+0:
3.23e+0:
1.18e+0«

Contours of Static Pressure (pascal)

FLUENT 6.3 {3d, dbns exp, ske)

Intrados : Extrados :
Fig.5.10 ¢ : Champ de pression statique sur le drone (M= 1.2, a. = 12°, § = 0°).
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La variation dans la distribution de la vitesse et de la pression statique sur le drone est due a
la variation des charges aérodynamiques d’une position quelconque.

La couleur dominante montre une distribution stable de vitesse sur le drone, par contre la
couleur verte prouve une décélération au niveau de la cabine, cela est du au changement de la
géométrie. L’air passe de point d’arrét vers un champ libre, ou tout simplement par une
surface de glissement : c’est la couleur rouge. Enfin, au niveau de la queue du drone, on
remarque une zone de recirculation.

Nous allons interpréter de la méme maniére en ce qui concerne le champ de pression, mais
tout en nous basant au théoréme de Bernoulli qui dit que la vitesse et la pression sont
inversement proportionnelles.

Aussi, en faisant varier 1’angle d’incidence et le nombre de Mach (voir fig.5.10.c), nous
remarquons tres clairement qu’il y a une surpression sous ’intrados et une dépression sur
I’extrados ; ce qui est a I’origine de la portance.

2.23z+02
. 2.13c+02
2.02z+02
Hi1s+02
A0z+02
JH8z+02
Sdg+02
ATe+02
ATe+02
.3z+03
.1fig+03
D4z+02
9.322+01
2.242+01
T.14e+01 o
A.08z+01 :
+.88c+01

3.89=+M 5
2.01a+M ]
1.7T2a+
B8.39=+00

velocity vectors Colored By velocity Magnitude [m)s]

FLUENT B.3 [3d, dbns exp, shel

Fig.5.11 : Vecteurs vitesses dans le plan de symétrie du cas test.

Cette figure montre la direction du vecteur vitesse au voisinage du drone d’ou
I’écoulement suit la géométrie du drone fidélement.
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V.4. Application sur le modéle - type :

A I’aide du MATLAB, on va analyser toutes les réponses aux commandes dans les
mouvements longitudinal et latéral numériquement, et graphiquement.
V.4.1. Systeme longitudinal [8], [23] :
Vol horizontal stabilisé (H=26000 ft, M=0.8).

A. Caractéristiques :

Les parametres représentatifs de ce cas sont rassemblés ci-dessus :
Dimension, masse et inertie.

Densité = 2.8e+003kg/ m’
Masse = 8.75 kg

Volume = 0.00312 m’
Superficie = 0.273 m’

P=0.88057 N

Ixx=3.4 Ixy = 4.28e-008 Ixz =-0.000512
Iyx = 4.28e-008 Iyy=3.4 Iyz = 0.0466
Izx =-0.000512 Izy = 0.0466 Izz = 0.00837

B. Condition de vol :

Display

a {mv's)
h {m) g%
F (Fa) -

154

I
=1
[

p (kg/m”) Display1

154 Atmosphere Model

3550909 .82

¥

Display2

0.5252

Y

2000

Display2

Constant

>
Temperature [K) | =
. Speed of Sound {mv's) Di=play4
Height {mj} Air Pressure (Pa) |— - __358.1
Lol
Air Density (kg/m™3) u
DisplayS
COESA Atmosphere Model
P 35599.81
Ll
Displayd
>
L
Display?™

Fig.5.12 : Interface donnant les conditions de vol.

Tableau.5.1: Exactitude des coefficients.

CL CD Cm Cl C n CY

= 0.030 +0.003 =0.016 +0.001 +0.001 =0.004
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C. Matrice du systéme et équation caractéristique :

La matrice de systéme longitudinal est :

A=[3.4, 4.28¢-008, 0, -0.000512;
4.28¢-008, 3.4, 0.0466, 0;
-0.000512, 0.0466, 0.00837, 0;
0,1,0,0].

On en tire I’équation caractéristique :

A*1.0000 - 276.8084 + A°11.6147 - 2 0.0894 - 0.0000 = 0

1. Les deux critéres de stabilité de Routh :
E=-1.2216e-008 == 0 et R =7.0595 > 0. Donc, I’un de deux modes est instable.

2. Valeurs propres :

Les valeurs propres de la matrice A sont aussi les deux paires racines complexes
conjuguées de I’équation caractéristique :
Mode 1(phugoide): Aq g = 3.40e+000
A;="17.73e-00
A, =-1.37¢-007

Mode 2(short-period):

Il s’agit de deux modes oscillatoires amortis, I'un de grande période faiblement amorti et
I’autre de faible période fortement amorti, identifiés par les dénominations conventionnelles
indiquées.

Leurs paramétres caractéristiques sont donnés au tableau (5.2), et le comportement transitoire

correspondant est représenté a la Fig.5.13 et Fig.5.14.

Tableau 5.2 : Caractéristiques des modes longitudinaux du drone.

Mode | Dénomination | T(s) T,,(9) N,oiie (S) | S Pulsation (U Facteur
d’amortissement é/
1 Phugoide 812.8325 | - -0.1103 | - 3.40e+000 -1.00e+000
89.6699 6.2832
2 Short-period 1.8480 | - -0.1103 | - 7.73e-003 -1.00e+000
0.2039 6.2832 | -1.37e-007 1.00e+000
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Fig.5.14: Comportement transitoire du mode Short-period.
Nous constatons que pour les deux modes (Phugoide et Short-period) il n’y a pas de

perturbation, alors notre drone présente un comportement stable.

V.4.1.1. Réponse a un échelon d’angle de gouverne :
On a représenté aux figures (5.15), (5.16), (5.17), (5.18), (5.19) les évolutions de la

vitesse, de I’incidence et de la pente de la trajectoire consécutives a un échelon d’un degré

d’angle de gouverne de profondeur Ad, =1°.
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On observe aux figure (5.16.A), (5.17.A), (5.18.A), qui montrent les 10 premiéres secondes
de la réponse, que seul I’angle d’incidence répond rapidement au déplacement de la gouverne,
et que son évolution est dominée par le mode bien amorti.
Au contraire, les variables de trajectoire (vitesse et pente) répondent beaucoup plus lentement.
On observe aux figures (5.16.B), (5.17.B), (5.18.B), qui présentent I’évolution des variables
sur une durée de 10 minutes, que les transitoires persistent trés longtemps, et qu’apres
quelques secondes, c’est le mode phugoide qui domine 1’évolution.

L’état de régime approché si lentement se caractérise par une vitesse plus élevée,
correspondant a la diminution d’incidence attendue comme suite au braquage vers le bas
de la gouverne. La pente de la trajectoire change a peine (augmentation d’environ 0,1°).
L’augmentation s’explique par le fait que le vol de départ est & une vitesse inférieure a la
vitesse de trainée minimale. Si I’objectif du braquage de la gouverne était de modifier les
conditions de vol, on ne peut pas dire que la manceuvre soit une réussite. Manifestement, un

guidage longitudinal satisfaisant exige une manceuvre un peu plus sophistiquée.

Evolution de |a vitesse (f/sec)

' ' ' ' ' ' ' '
' ' ' ' ' ' ' ' '

45 F----- Noaaoos ISPEPSTSIStse P = = NoSaoos doaacon IS T= Docoooo EISTS ISy -
b v l v v v ' ] v '
' ' ' ' ' ' ' ' '

3 I T TN S TR SR S S

Time (sec)

Fig.5.15: Evolution de la vitesse.
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Fig.5.16: Variation de la pente.
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Fig.5.17 : Variation d’angle d’attaque.

130



CHAPITRE V OUTILS DE MODELISATION ET SIMULATION NUMERIQUE

—=
o0

—
=)
!
\
I
\
I
\
I
\
\
h
.
|
\
I
\
I
\
I
\
\
h
\
I
|
I
\
I
\
\
h
\
h
\
I
\
]
\
I
\
\
h
\
h
\
I
\
!
1
\
h
\
h
\
I
\
I
\
I
\
|
\
\
h
\
I
\
I
\
\
h
|

—
T
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

&
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
]

a
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

a4
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

-
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

=
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

—
T
i
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
]
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
v
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
v
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
.
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
=
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

—
(=]
T
i
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
1
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
v
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
I
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
1
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
"
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
|

[==)
T
i
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

&
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

N
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

4
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

a
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

5
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

Vitesse de tangage (deg/sec)

0 10 20 30 40 50 60
Time (sec)

(A)

— M3
(2] 3 o
T T T
j j j
| | |
| | |
| | |
| | |
\ \ \
| | |
| | |
\ \ \
\ \ \
\ \ \
| | |
| | |
o . =
| \ |
\ \ \
| | |
| | |
\ \ \
\ \ \
\ \ \
| | |
| | |
\ \ \
\ \ \
\ \ \
| | |
| | |
= v’ ~
| | |
| | |
| | |
| | |
\ \ \
| | |
| | |
| | |
| | |
\ \ \
| | |
| | |
| | |
4 ! L
) \ h
| | |
| | |
| | |
| | |
\ \ \
| | |
| | |
\ \ \
\ \ \
\ \ \
| | |
| | |
. \ \
l } r
\ \ \
| | |
\ \ \
\ \ \
\ \ \
| | |
| | |
\ \ \
\ \ \
\ \ \
| | |

-
T
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

a
1
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

o
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

a
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

&
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'

Yitesse de tangage (deg/sec)

LTIt RS i R -

0 50 100 150 200 250
Time (sec)

(B)

Fig.5.18: Variation de la vitesse de tangage.
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Fig.5.19: Réponse a un échelon d’angle de gouverne de profondeurAd, =1°.

V.4.1.2. Réponse a la commande de poussée : (IT=1/6):

La réponse du drone a un échelon de poussée : les résultats sont représentés aux
figures (5.20), (5.21), (5.22), (5.23), (5.24). Comme le modele suppose une réponse
immédiate des moteurs, les résultats ne sont pas valides pour les premiéres secondes.

De toute facon, cette phase ne présente pas beaucoup d’intérét dans ce cas car le mouvement
est clairement dominé par la phugoide faiblement amortie. La vitesse augmente
immédiatement, avant que les autres variables aient le temps de varier.

L’incidence varie peu, et la pente approche sa valeur finale, 1’état final étant un vol en montée
avec AU =Aa =0. Lorsque I’axe de la poussée ne passe pas par le centre de gravité et qu’il y
a par conséquent une contribution de la poussée au moment de tangage, la réponse différe par
plusieurs détails. Principalement, le moment de tangage du a la poussée produit une variation
rapide d'incidence, suivie par une relaxation oscillatoire vers une nouvelle incidence, et la

vitesse tend vers une nouvelle valeur.
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Fig.5.20: Variation d’angle d’attaque.
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Fig.5.21: Variation de la pente.
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Fig.5.22: Variation d’angle d’attaque et de la vitesse de tangage.
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Fig.5.23 : Répons a un échelon d’angle de poussée (IT=1/6):

Evolution de la vitesse, variation de la pente, angle d’attaque, et vitesse de tangage en

fonction du temps.
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Fig.5.24: Variation de la vitesse de tangage.
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Fig.5.25: Variation de la vitesse de tangage et d’angle d’attaque.

V.4.2. Systéeme latérale : [24] :

Systeéme d’unité B.E.S. Voir annexe (B).
A. Matrice du systéme et éguation caractéristique :

Nous avons la nouvelle matrice A :
A=1[3.4,0, 4.28e-008, -0.000512;

4.28e-008, 3.4, 0, 0.0466;

-0.000512, 0.0466, 0.00837, 0,

0,1,0,0];
On tire I’équation caractéristique de la matrice A :
A*1.0000 - 4°6.8084 + A*11.5703- A 0.0621- 0.0013=0
Les deux critéres de Routh: E =-0.0013< 0, et R =-4.8322 < 0.1l n’y donc pas de mode
stable.

1. Valeurs propres :

Les racines de 1’équation caractéristique sont les deux racines réelles et la paire de

racines complexes conjuguées suivantes :

Mode (1) (Spiral) : 12=3.41e+000
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Mode (2) (convergence en roulis) :

Mode (3) (Oscillation latérale [Dutch roll]) :

Bl = 8.37e-003

@4=-1.37e-002

Les caractéristiques de ces modes sont rassemblées au tableau (5.3).Une des deux

convergences est trés lente et ’autre trés rapide, et le mode oscillatoire est faiblement amorti,

avec une période comparable a celle de ’oscillation d’incidence.

Tableau 5.3 : Paramétres des modes latéraux du drone type.

Mode | Dénomination | T(s), T,,(s), N_.:.(s) S Pulsation | Facteur
(Cr), (o), (Cr), W dé: amortissement
(Dr) (Dr) (Dr)
1 Spiral 750.6792 | 50.7760 | 0.0676 | 10.2476 | 3.41e+000 -1.00e+000
2 Convergence | 460.2704 | -0.2039 0.1103 | 6.2832 | 3.40e+000 -1.00e+000
en roulis
3 Dutch roll 1.8406 | -0.2031 |-0.1103 | -6.2832 | 8.37e-003 -1.00e+000
-1.37e-002 1.00e+000
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Fig.5.26: Comportement transitoire de mode Dutch roll.

L’analyse de réponses latérales doit étre faite graphiquement par la résolution des équations

différentielle de systéme latéral de la forme X= AX +Bu.

V.4.2.1. Réponse latérale aux ailerons:
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Fig.5.27: Réponse latérale aux ailerons.
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Pour notre cas de notre drone a un nombre de Mach subsonique, 1’évolution des modes
latéraux avec la vitesse et I’altitude ne sont généralement pas simples, en raison du fait que les
dérivées aérodynamiques latérales dépendent de manieére complexe du coefficient de
portance.

Le mode spiral est fréquemment trés faible et instable dans une partie du domaine de
vol, dépendamment du couplage entre les dérivées latérales .La figure montre la faiblesse de
mode spiral si on remarque que 1’angle de dérapage et I’angle de roulis (graphes rouge, et
bleu) sont dans le méme sens (a droite, ou a gauche selon le braquage des ailerons).

La convergence en roulis est un mouvement de lacet et de roulis. Mais ce mode
correspondait a trés peu de choses prés & un mouvement de pure rotation en roulis comme
nous avons vu dans la figure précédente ou I’angle et vitesse de roulis sont amortis a partir de
(05) premicres secondes, tant que la convergence en roulis est fortement amortie dans toutes
les conditions de vol, sachant que I’amortissement augmente normalement avec la vitesse.

Nous avons vu que le roulis hollandais (Dutch roll) est un mouvement transversal
faiblement amorti avec une courte période a basse vitesse affectant un couplage lacet-roulis
et le dérapage comme il est indiqué sur la figure au dessus ou on peut remarquer que la vitesse
de lacet a une grande période (10s) et faible amplitude. I provient d’une insuffisance de
stabilit¢ de lacet en regard de la stabilité de roulis, surtout que les couples de rappel sont trop
importants.

Le mouvement qui a lieu, a la fois, en roulis et lacet peut subir un déphasage selon les
deux axes et une différence d’amplitude ; Si le dérapage s’amorti rapidement, il y aune
stabilité oscillatoire .Dans le cas contraire, instabilité et risque de Dutch roll. Alors ’angle de
dérapage reste sous I’effet de couplage compliqué lacet-roulis des modes de convergence et
Dutch roll qui doivent I’amortir comme tout le mouvement en générale vers 1’état d’équilibre,
et leurs graphes sur la figure montre la convergence vers 1’axes de 1’état initiale, tel que le
temps de réponse sera terminé aprés environ 300 s (5mn) vers une autre réponse d’une autre

commande de déflexion ou braquage des gouvernes de direction et des ailerons.

V.4.2.3. Réponse latérale a la gouverne de direction :
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CHAPITRE V OUTILS DE MODELISATION ET SIMULATION NUMERIQUE
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Fig.5.28: Réponse latérale a la gouverne de direction.
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CONCLUSION GENERALE :

En guise de conclusion, les drones sont des engins volants sans pilote a bord ; cependant, vue
I’importance de leurs mission, il est fondamental de discuter I’importance de I’étude de 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.

Aussi, les calculs de la stabilité d’un drone varient totalement sous I’effet d’un
changement d’une seule des conditions ou des parametres tels que la masse, I’inertie, la structure
c'est-a-dire les dimensions du drone et leurs surfaces portantes, I’altitude, le nombre de Mach, et
I’atmospheére. Donc le degre ou niveau de la stabilité est dépendant du type d’usage ou fonction
du drone.
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ANNEXE A :

1) Etats de niveau de la mer :

T,= +15°C = 288,16 K

p,=101325 Nm*

£,=1,2256 kgm™

2) Valeurs relatives :

1,=1,783x10° kgm™s™

v,=1,455x10° m’s™

Altitude(m)

250
500
750
1000
1250
1500
1750

2000
2250
25600
2750
3000
3250
3500
3750

4000
4250
4500
4750
5000
5250
5500
5750

6000
6250
68750
6750
7000
7250
7500
7750

La tempemture

Jreszion

8=T/T, d = p/p,
1 1
09944 09707
0-9887 09421
0-9831 09142
09774 08869
09718 0-8604
09661 08344
0-9605 0-8091
0-9549 0-7845
0-9492 0-7604
09436 0-7369
09379 07141
09323 06918
09266 06701
09210 0-6489
09154 06283
0-9097 06082
0-9041 0-5886
0-8984 05696
08928 06510
08872 0-5329
08815 05154
08759 04983
08702 04816
0-8646 04654
0-8589 04497
0-8533 04344
08477 04195
0-8420 04050
0-8364 03910
0-8307 03773
0-8251 0-3640

Densite

1:2

a=p/p, G A= u/u, F=v/v,
1 1 1 1
0-9762 0-9880 0-9956 1:0198
09528 0-9761 0-9911 1-0402
0-9299 09643 0-9867 1-0610
0-9074 0-9526 0-9822 1:0824
0-8853 0-9409 09777 11044
0-8637 0-9293 09733 11269
0-8424 09178 0-9688 11500
08215 09064 0-9642 11737
0-8011 0-8950 09597 1-1980
07810 08837 0-9552 1-2230
07613 0-872b 0-9506 1-2487
07420 08614 0-9461 1-2760
0723 0-8503 0-941b 1-3020
0-7045 0-8394 0-9369 1:3298
0-6863 0-8285 0-9323 1:3584
0-668b 0-8176 0-9277 1-3877
06511 0-8069 09231 1-4178
0-6339 07962 09184 1-4488
086172 07856 09138 1-4808
0-6007 07751 0-9081 1-5133
0-5846 0-7646 0-9044 1-5470
0-6689 07642 0-8997 15816
06534 07439 0-8950 16172
0-6383 07337 0-8903 16538
0-56235 072386 0-88556 16915
0-5091 07136 0-8808 17303
04949 07035 0-8760 17702
04810 06936 0-8713 18113
0-4674 06837 0-8665 185306
0-4542 06739 0-8617 1-8972
0-4412 06642 0-8568 1-9421



2.1) Valeurs relatives (suite) :

)

8260
8800
8780
2000
9250
9500
3750

10 000
10 250
10 500
10 750
11 400

11 B0
12 000
12 500
13 00
13 500
14 Q00
14 OO

15 000
15 B
16 000
16 000
17 000
17 500
18 Q00
18 500

19 000
14 500

8000

Avimd:  Ternpérabire Pression Diersité Viscosité
#=T/T, é=pjp, o=plp, o' J=pip,  F=wy,
08154 33511 04285 06546 8520 1-03g4
081348 3386 041817 6450 a4 20361
0anaz 33264 0-4039 QG356 08423 20852
08025 03146 03831 Q6262 08374 21355
07369 3032 03805 GiGa 08325 2-1881
o792 02921 03691 O EJ76 08276 22420
07856 02813 O 3681 (+5954 08227 22976
77us n-2708 03472 55093 ca1rr 235445
7743 02807 3367 05802 8128 2414
QD 7aE7 2509 (3264 06713 (+8078 24752
Q7830 02413 03163 05624 8028 26383
7574 2321 03064 05536 7978 26034
07817 2232 023968 ML 7928 2-6707

02062 2743 05238 28897
01906 {2535 035 31268
Q1781 32343 4841 33833
Q1628 2166 04654 3-Ba0s
D 16506 200 04474 33611
01350 1860 0-43M 4- 2860
01285 1709 04135 4-G376
Corwstarde 1188 01580 03975 Constare 507180
31048 01460 0381 4207
e 01014 01348 03673 dans 58751
Bemaephire 00937 01247 03531 pgranehine 63570
00866 1163 (+3385 68786
0-08 G065 03264 74427
00740 984 3138 B-0R32
00684 0910 3016 87138
006832 1841 O 2900 2-4286
{0584 GoFr? 2788 10-202
0-0540 o0718 O 2680 110348

20 000



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'habitude de denoter 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 matiére dans le morceau du métal
peut étre exprimée en kilogrammes ou noyaux et la longueur du livre exprimé en compteurs ou
pieds selon le systeme 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 kilometres 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.
Ils peuvent étre abrégés en utilisant, respectivement, L, M, T, et 8.

Dérivées de Dimensions:

Les dimensions de toutes autres quantités peuvent s'avérer des combinaisons des
quantités exprimables en termes de dimensions de base ou primaires. Celles-ci sont connues en
tant que dimensions derivees 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 systeme 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 unités international a utiliser en tout de ses publications. La NASA ont
adopté une politique semblable et c'est le systeme 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

quantités aérodynamiques plus communes.



ANNEXE B (suite) :

DIMENSIONS ET UNITES (suite) :

Tableau (1)- Systéemes des unités

Units
Quantity Basic dimensions
Sl B.E.5.
Length L meter foot
Mass M kilogram slug
Time T second second
Temperature ] OC (relative) OF (relative)
K (absolute) OR (absolute)
Units
Quantity Derived dimensions
S1 B.E.5.
Area L2 meters2 feet?
Volume L3 meters?3 feetd
Velocity Lt-1 meters,/second feet/second
Acceleration LT-2 meters/ second2 feet/second?
Force MLT-2 newton pound
Pressure ML~ 1l7-2 newtons,/ meter?2 pounds /foot?
Density ML"™3 kilogram/meter3 slugs /foot3
Kinematic viscosity LET -1 meters? /second feet ?‘;’ second
Momentum MLT-1 newton-second pound-second
Energy ML2T-2 joule foot-pound
Power ML2T-3 watt foot-pound,/second
Angle [ eeece-aa radian or degree | radian or degree
Angular velocity T-1 radians,/second radians/second
Angular acceleration T-2 radians/second2 radians/second?
Moment of inertia ML2 kilogram- meter?2 s,lug—i‘t:"g

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

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

1lbf =4.4412N

1lbf / ft* = 47.8802 N / m?
1Ibf /inch? =6894.7572N / m?

1kgf =9.8066 N
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