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RESUME

Ce travail consiste en une étude théorique et analytique des réponses aux
commandes des avions qui a pour but d’assurer la stabilité transversale, I’équilibre et
le guidage de I’avion en toute sécurité. L’étude dynamique nécessite 1’obtention des
équations du mouvement latéral qui doivent étre analysées numériquement et
graphiquement avec I’explication de I’influence de la masse, I’inertie, les dimensions
de I’avion, les parametres aérodynamiques ainsi que les conditions atmosphérique sur
la nature des réponses. Dans ce cadre, on va prendre cing modéles d’avions pour

comparer leurs réponses aux commandes.

ABSTRACT

This work consists of a theoretical and analytical study of the responses to the
controls of the aircrafts which with for goal to ensure transverse stability, the balance
and the guidance of the aircraft in full safety. The dynamic study requires obtaining
the equations of the side movement which must be analyzed numerically and
graphically with the explanation of the influence of the mass, inertia, dimensions of
the aircraft, the aerodynamic parameters as well as the conditions atmospheric on the
nature of the responses. Within this framework, one will take five models of aircrafts

to compare their responses to the controls.



Remercrements

e remercie avant lout DL le tout puissant
qui m i donné la o1 le courage ¢l I volonlé de mener d
Dien ce modeste travail
e remercie mon enseignant él promoleur
M G CGRANS A pour son soutien
él ses précieur conseils
&5 remercie égd/ﬁmml CMonsicur
SBENOUVUARZXD
o ddresse également mes remerciements a lous les
membres du Jury qui ont pris le soin de consuller mon
travail
CMes remerciements s adressent aussi a lous mes
SLnscignants qui ont contripué & ma formation
Snfin, je remercie lous couv qui m onl aidé de pres ou
ae loin



TABLE DESMATIERES

Remerciements
Résumé
INtroduction geNErale... ... ... oo e e e 14

Chapitrel : TriedreSUer & e ONCE ... v ettt et et e e e e e e e s 16
[.1 Introduction.. PP [ 6
I2Tr|edreterrestre ou mertlel X Y Z’ ...................................................................... 16
IR 1= 0 1= =1V o T 04 P Y 4
1.4 Triedre de Stabilite X SY SZS ..uur ittt ettt e e e e aee e e e 18
[.5 Lesangles ... PP PTPUPPRTPPN L
1.6 Les prmapales phases du voI .................................................................... 21

[.6.1 Levol rectiligneuniformeen palier..........cooiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e, 21
[.6.2 Lamontée rectiligne Uniforme...........c.ouiir e e e e e e 22
[.6.3 Ladescente rectiligne Uniforme..........c.vveiieiie i e e e e 23
[.6.4 Le virage symétrique en palier avitesse constante.............oovcvveiviieniinennnnn, 23
[.6.5LeVol plane... ..o e e e 24
[.6.6 LedECOage. ... o eev et e 26
A = 1= 1SS 1= 27

Chapitrell : Equations générales du MOUVEMENT ... ... ...iuue e e e e eae e e e eenennn, 28
[1.1 Introduction.. 2 o
[1.2 Les équations du 1011V 0 0o | 28

.2, L EQUatiONS A7 EULEN ... ... e e e e e e e e e et e e et e eneiieenn 28
[1.2.2CoNtribULION ESTOLOIS ...\ttt e e e e e e e e e e e e e e e e 31
[1.3 Les équations du mouvement d’un état devol stabilise ...........ccooveviiiiiiiin s, 31
11.3.1 Définition d’un éat devol Stabilis..........ccoooviiii i, 31
11.3.2 Les équations du MOUVEMENT. .......cueeeeee e ee e e e e e e e e e e e e e e e ennens 32
[1.4 Les équations du mouvement d’un état devol perturbé ..................cccvvveenennn..35
11.4.1 Définition d’un éat devol perturbé.............oooviiii i 35
[1.4.2 Les équations du MOUVEMENT. .......eueeieee e e e e e e e e e e e e eaens 35

Chapitrelll : Conceptsaérodynamiquesdebase............cvuiiie i e e 39
10 o [ o ' o P 39
[11.2 Caractéristiques geomEtriquES deS ProfilS.........ovvivniiie it e e 39
[11.3 Caractéristiques agrodynamique deS ProfilS...........oveie v s 40

[11.3.1 Centre agrodynamique du profil...... ..o e 41
[11.3.2 Pente du coefficient de portance du profil............ccoooeie i, 44

[11.4 Caractéristiques gEoMENqUES JES AIIES. ... ..o ee it e e 45




[11.5 Caractéristiques aérodynamique deS aileS. .. ....o.ovvvee e e, 48

[11.5.1 Pente du coefficient de portanced’aile.............ooviiiiii i 48
[11.5.2 Centre agrodynamique d’aile...........coveieiii i 52
[11.5.3 Angle d’incidence de portance nulle........ ..o 55
[11.5.4 Coefficient du moment par rapport au centre agrodynamique...................... 57
[11.5.5 Angle induit par I’aile en présence du sillage ............ccoooiiiiiiiiii i, 58
[11.5.6 Contribution du fuselage ala position du centre aérodynamique................... 61
[11.6 Angle d’incidence et efficacité des gOUVEINES........cccvviiii it 65
ChapitrelV : Lesforces et les moments aérodynamiques et de pouSSee............c.vvvneennnnn. 68
[V 11 oo LB Tox 1 oo R O 68
V.2 Lesforces et les moments aerodynamiques dans un état de vol stabilisé ............. 68
IV.2.1 Lesforces et les moments latéraux-directionnel.............ccooocviiie i viiennnen, 70
IV.2.2 Lemoment de roulis total de Pavion ............cocciv i e 71
V.22 1 L effet diedre Clp.......ov i e e e, 71
IV.2.2.2 LesSDErVEES Cl sa €1 Cl ar vuvvviiri i e e e e e 76
IV.2.3 Laforce latérale totale de I’avion .. P £°)
IvV.2.3.1 LaderlveedeIaforcelateraledueau derapage Cyg . < 0
[V.2.3.2 LESUETVEES CY 5A B CY BRtetveenienet et ee et eet et e e e et et e e 81
IV.2.4 Le moment de lacet total de I’avion.. PP « Y4
IV.2.4.1 Ladérivée de moment de lacet due au derapage CnB ........................... 83
IV.2.4.2 Les dérivées Cn sr €t Cnsa... . P < o1
IV.2.5 L assemblage des forces et des moments Iateraux d| rect|onnels ................... 87
IV.3 Lesforces et les moments agrodynamiques dans un état de vol perturbe ............. 87
IV.3. 1 LeSVItESSES lINGAITES. .. ..o ce ettt e e e e e e e 88
1V.3.1.1 Lavitesse de perturbation avant, U...........c.ccvveiiiiiiiienieiieiieiieiiecen s 88

IV.3.1.2 Lavitesse de perturbation latérale, v.............co oo ieeennn. 89
IV.3.1.3 Lavitesse de perturbation descendante, W...............cccceeveiieiinennnn... 89

IV.3.1.4 Lavitesse de perturbation de roulis, P.......coveie i e, 89
IV.3.1.5 Lavitesse de perturbation detangage, g........cvvvvveeieiieiieiieiieiieeeinen, 89
IV.3.1.6 Lavitesse de perturbation delacet, r.........ccooeiiiiii i, 90
IV.3.2 Les dérivées des coefficients de stabilité latérale-directionnels................... 91
IV.3.21 Les dérivees des coefficients de stabilité par rapport a I’angle
(5T 1 ) 91
1V.3.2.2 Les dérivées des coefficients de stabilité par rapport a b (Cys:C5:C) 91
IV.3.2.3 Les dérivées des coefficients de stabilité par rapport au taux de roulis p
(O3 1 2 7 92
IV.3.2.4 Les dérivées des coefficients de stabilité par rapport au taux de lacet r
(O 1 1 1 97
IV.3.2.5 Les dérivées des coefficients de stabilité par rapport aux angles da et dr
(@32 T3 o PR 100
IV.3.2.6 L’assemblage des forces et des moments de I’état du vol perturbe......... 101

V.4 Lesforces et les moments de poussée dans un état de vol perturbé .................... 101



IV.4.1 Les dérivées des coefficients de stabilité par rapport a I’angle d’incidence o

(O T O e e o 102
IV.4.2 Les dérivées des coefficients de stabilité de poussée par rapport a I’angle de
derapage B (Cyrp, Clrp, CImp) . e et ettt et e e e e e e e e e e e e e e e 105
IV.4.3 L’assemblage des forces et des moments de poussee pour I’état de vol
PEITUNDG. . . . e e 107
ChapitreV : Stabilit@ StatiqQUE........o ottt e e e e e e e e e e 108
RV 1 11 [ o 1 oo A 108

V.2 Critere de stabilité StatiqUe. .. ... oe i 109
V.2.1 Critére de stabilité statique pour des vitesses de perturbation...................... 109
V.2.1.1 Vitesse de perturbation @Vant U.............veeieiieineineinenenecie e aie e enes 110
V.2.1.2 Vitesse de perturbation latérale V..........c.ccov e iii it e 112
V.2.1.3 Vitesse de perturbation descendante w... PP 1 G

V.2.2 Critére de stabilité statique pour (o et B)... Y I
V.2.2.1 Critere de stabilité statique di rectlonnelle (ou de route) ([3) S I

V.2.2.2 Critere de stabilité statique longitudinale (a) 115

V.2.3 Critére de stabilité statique pour vitesse perturbatrice de rotation................ 116

V.23.1Letaux deroulisperturbé...............cocoi i 116
V.2.3.2 Letaux detangage perturbé .........ccoiiiii i e el 117

V.233Letaux delacet perturbe ..........ccoooiii i 117
V.2.4 Critére de stabilité statique de Clg... PP £
V241Effetdedledre(stabllltelaterale) C|[3 ceveenennn 118
V.3 Stahilité statique et commande d’un éat de vol stdonlse(vol rectlllgne) ............ 119
V.3.1 Stabilité latérale-directionnelle et |es caractéristiques de commande......... 120
V.4 Stahilité statique et commande d’un éat de vol sabilisé en manceuvre............. 124
V.4.1Vol enviragestabilisé..........cooiriiiiiiii e e, 124
V.4.2 VOl €N ressourCeS SYMEITITUES ... ...vu e e e e e eaeee e ete e ete e e eneanenea 129
V.5 Effet du systéme de commande............cooiviiii it 131
Chapitre VI : Stabilite dynamiqUe..........coouiiiii i e e e e 135
AV 50 1 11 0o [T 1 o o 135
VL2 DEINITIONS. .. . e e e e e e e e e e e et e et e e e e et e e e ea s 135
VI1.2.1 Lastabilité dynamigUe..........cuvieiie it e e e e e ee e iea e, 135
V1,22 Laréponse de I'aVioN.......ccvue vt e e e e e e e e e e e e 135
V1.2.3 Les criteres de stabilité dynamique............coeve i iiiiiiiicie e 135
V1.3 Rappel sur latransformée de Laplace .. .. PN 1 7
V1.4 Stabilité dynamique latérale-di rectlonnelle et FEPONSE. .. e e eeeeee e eaeeenas 138
V1.4.1 Les équations de mouvement et les fonctions de transfert........................ 138
V1.4.2 Stahilité dynamique latérale-directionnelle (lecasgénéra)...................... 143

V1.4.3 Stabilité dynamique latérale-directionnelle (approximation du mode spiral).. 145
V1.4.4 Stabilité dynamique latérale-directionnelle (approximation du mode roulis).. 146

V1.4.5 Stabilité dynamique latérale-directionnelle (approximation de roulis hollandais)
......................... 149



V1.4.6 Réponse |atérale-directionnelle de la commande du braguage des gouvernes

V1.4.7 Forme des modes latérales-directionnelles.............ccoooeve i ii e, 152
VI.5 Analyse de sensibilité..........oe i e 153
V1.5.1 Analyse de sensibilité pour les caractéristiques latérales-directionnelles....... 154
V1.6 Stahilité dynamique avec commandes libres.............c.ccoeveie i viieiiieenen. ... 160
V1.6.1 Castypique latéral-directionnel............coocovii i 160

Chapitre V1 : Application sur cing modeles d’avionsS..........co.vvvveiieviiiiiieiie e e venn, 163
AV 1 1% g 11 18 o o RSP 163
V11.2 Modele mathématique de I’avion BOBING 747.......c.vouviiiiiieieeeeeaean, 163

VIl1.2.1 Valeurspropres ............ PP ¢ 1<)
V11.2.2 Réponse |atérale due au braquage des allerons ..................................... 166
V11.2.3 Réponse latérale due au braguage de lagouverne de direction ................. 166
VI1.2.4 Interprétation deSrésultalS.........cv v i e e e e e 167
VI11.3 Modéle mathematique de I’avion Beech M99 ..., 168
VI1.3.1 Vaeurspropres ............ P 1)
V11.3.2 Réponse latérale due au braquage desallerons ..................................... 170
V11.3.3 Réponse latérale due au braquage de la gouverne de direction ............... 170
VI1.3.4 Interprétation deS réSUITaLS. .. ... .. vvve et et e e e e e e ees 171
VI1.4 Modéle mathématique de I’avion Cessna 172.........coveiviiiiiiiiiiiieiieiieiienaas 172
VIl.4.1 Valeurspropres ............ P Iy £
V11.4.2 Réponse |atérale due au braquage desallerons ..................................... 174
V11.4.3 Réponse latérale due au braguage de lagouverne de direction ................ 175
V1144 Interprétation deSrésultals.........c.o v e e e e e 175
VI1.5 Modéle mathématique de I’avion Gates Learjet M24..................cccvvvnen. .. 176
VI1.5.1 Valeurs propres ............ PP I -
V11.5.2 Réponse |atérale due au braquage desallerons ..................................... 178
V11.5.3 Réponse latérale due au braguage de lagouverne de direction ............... 179
VI1.5.4 Interprétation deSrésultalS.........c.o v iei i e e e e 179
VI1.6 Modéle mathématique de I’avion McDonnell Douglas FAC..............ccceevne. 180
VAL O A = 1 =Y o] (0] o - 182
V11.6.2 Réponse latérale due au braguage desailerons. ............cocveve e viieninnnnn, 182
V11.6.3 Réponse |latérale due au braquage de la gouverne de direction ................. 183
VI1.6.4 Interprétation deS réSUITaLS. .. ... .. vvvee et et e e e e e e 183

VI1.7 Réponse statique latérale pour un avion d’affaire (jet)............................... 184
VI11.7.1 Caracteéristiques aérodynamique de I’avion...............ccceeveeveniinvnnen. ... 184

VIL.7.2 Interprétation deSrésultals... ... ....o v v ie i 185
0] 070! 1151 Lo o 186
Bibliographie

Annexes



LISTE DES FIGURES ET GRAPHES

Figurel.l: Triedreterrestreouinertiel X Y Z ..o i e e 16
Figurel.2: Triedre gEOMENQUE XY Z ...viiri it e e e e e e e e e e e e 17
Figurel.3: Triedrede stabilit€ XsY sZs ...vuiuiie it e e e e e e e e, 18
FIgUre L4 LesSangles ..ot e et e e e e e e e e e e e e 19
Figurel.5: L7inclinaison T ... ... e 20
Figurel.6: Ledérapage b ... 20
Figurel.7 : Vol rectiligne uniformeen palier ..........ccooiiiiiiiii e 21
Figurel.8 : CoupleSinCidenCe — VITESSE . ... uiu ittt ce e e e vt e e e aaaaaas 22
Figurel.9: Montéerectiligne uniforme ..........oooi i e e e e, 22
Figurel.10: Virage horizontal .............oeuieiieiie i e e e e e e e e e e e e 23
o U= I RV o I o = = 24
Figurel.12 . Pentede desCante ... ...ov ittt it it e et e e e e e e e e e e e en 25
Figurel.13: LedéCollage .......ov i e e e e e e 26
Lo U Il I = 1552 o =T 27
Figurell.1: Orientation de Pavion ........cooi i e e e e 29
Figurell.2: Exemplesdestrgectoiresdevol stabiliSes..........coovviiiiiiiii i, 32
Figurell.3: Exemples destrajectoiresdevol perturbé................coooviiiii i, 35
Figurelll.1l: Caractéristiques geométriques des profils........covv v iveiiivii i e, 39
Figurelll.2: Différentstypesde profilS .......cccouirie i e e 40
Figurelll.3: Méhodes équivalentes pour exprimer les forces et les moments d’un profil...42
Figurelll.4: L’effet de I’angle de bord de fuite sur la section du centre aérodynamique.....43
Figurelll.5: Variation de I’angle de bord de fuite avec I'épaisseur du profil................... 43
Figurelll.6: L’effet de I'épaisseur et I’incidence sur la position du centre de poussee........ 44
Figurelll.7 : Nombres de Mach critiques calculés pour des profilsNACA.................... 45
Figurelll.8: Variation de section de la pente de la courbe du coefficient de portance avec le
NOMBIE AE IMACK. .. ... e e e e e e 45

Figurelll.9: Paramétres de forme en plan pour une aile trapézoidale effilé avec fleche....46
Figurelll.10: Larelation entre la pente du coefficient de portance et |le coefficient de laforce

Figurelll.1l : Pente de la courbe du coefficient delaforce normale de |'aile en supersonique
ceeeeneenennnD0-51
Figure 111.12 : Facteur de correction de pente de la courbe du coefficient de force normale
pour le bord d'attaque sonique d’UNg @lle. ... ..ot e 52
Figurelll.13: Coordonnées utilisées pour localiser le centre aérodynamique d’aile.........53




Figurelll.14:
Figurelll.15:

Figurelll.16:

Figurelll.17:
Figurelll.18:

Figurelll.19:
Figurelll.20:
Figurelll.21:

Figure I11.22

Centre adrodynamique d’alle ........cccoiiiiiiiiiii 54-55
Définition de I’angle de vrillage relativement ala corde d’emplanture.......... 57
Lagéométrie utilisée pour calculer Cmac «...vuvvviiii i e 57
La géomeétrie utilisée pour le calcul de déflexion...............ccvviiviininn.n. 60

Diagrammes pour estimer de/da sur I’axe central de d'empennage horizontal

..................... 60
Correction de de/da pour des variations atravers l'envergure............cco.e...... 61
Image d'écoulement potentiel pour un solide derévolution..................... 62
Facteur de correction pour le rapport de finesse du fuselage..........c.ccceeueeeee. 62
. Contribution de fuselage et de nacelle pour le calcul de la position du centre
<010 Y7 7= 00 (1= 64
L’estimation du facteur d&/da enavantdel'aile.............cooo v 64

Figurelll.23:
Figurelll.24:
Figurelll.25:
Figurelll.26:

FigurelV.1l:
FigurelV.2:

Figure IV.3 :

FigurelV.4:
FigurelV.5:
FigurelV.6:
FigurelV.7:
FigurelV.8:

FigurelV.9:

FigurelV.10:
FigurelV.11:
FigurelV.12:

FigurelV.13:
FigurelV.14:
FigurelV.15:
FigurelV.16:
FigurelV.17:
FigurelV.18:

Larelation entre C., a et 6 pour des gouvernes de bord defuite..................... 66

Efficacité théorique de portance pour des volets de bord defuite.................. 66
Efficacité théorique de portance pour des volets au bord defuite.................. 67
Définition del'anglededérapage .......cooevveiiii i 70

Moment de roulis di au dérapage suite a I’effet du diedre géométrique.......... 72
Moment de roulis d au dérapage suite a I’effet de position de I’aile sur le
............................................................................................... 73
Moment de roulis d0 au dérapage suite a I’effet de fleche d’aile....................... 74
Moment de roulis di au dérapage suite a I’effet de I’empennage vertical........ 76

Moment de roulis généré par les ailerons, spoilers et |e stabilisateur différentiel 77

Moment deroulisdl alagouvernededirection..............ccoovviininnnnn. 79
Lavariation de ¢, en fonction dunombredeMach ............................... 81
Lavariation de ¢, enfonction du nombrede Mach.............................. 82
Lavariation de c,, en fonction du nombredeMach......................cooeinis 84
Lavariation de c,en fonction du nombrede Mach...................c.ocei 85
Moment de lacet généré par les ailerons, spoilers et |e stabilisateur différentiel
................................ 86
Présentation des vitesses et des angles de I’état de vol perturbé....................... 87
Laforce latérale due au taux de rouliS..........cvecveveerieeceesieseere e s 93
L explication physique du moment de roulis di au taux deroulis.................. 94
L’effet de la portance et de la trainée sur le moment de lacet........................... 95
L’effet de la dépression sur le moment de lacet dii au taux de roulis.............. 96
L’explication physique de laforce latérale due au taux de lacet..................... 98

Figure 1V.19: L’explication physique de la contribution de I’aile-fuselage et I’empennage

vertical sur lemoment deroulisdl autaux delacet..........covvvviiii i, 99
FigurelV.20: Lavariation de Cny en fonction du nombrede Mach........................... 100
FigurelV.21: Lesforces normales du turbopropulseur et du turboréactedr......................... 102



FigurelV.22: Lesforces normales au dérapage

Figure V.1 : Exemple d’un état d’équilibre stable, instable et neutralement stable d'un systéme
mécanique
Figure V.2 : Exemple d’un état d’équilibre stable, instable et neutralement stable d'un avion

......................... 109
Figure V.3 : Exemple du comportement stable et instable de la vitesse des avions.............. 112
Figure V.4 : L’angle de gouverne de direction requis pour le moteur éteint dans un état de vol
S = 0 LS Y (Yo I = o 1o ) TP 123
FigureV.5: Virage stabiliSe. .. ....c.vor it e e e e e e 126
Figure V.6 : Vol en ressources SYMEIHQUES. .. ...ov.vvnvereee et it ete et eenieaee e aaeeasaennenens 131
Figure V.7 : Exemple typique d'un systeme de commande du vol réversible........................ 133
Figure V.8 : Exemple typique d'un systeme de commande du vol irréversible..................... 134
FigureVI.1: Exemples de la stabilité dynamique : Convergente, neutre et divergente.....136
Figure V1.2 : Rotation des axes de fuselage par rapport aux axes de stabilité...................... 139
Figure V1.3 : Utilisation de lafonction de transfert latérale-directionnélle......................... 141
Figure V1.4 : Mode spiral vu par un observateur exterieur.............oovvevie e e e e vnnnn. 146
Figure V1.5 : Exemple de I’évolution du mode de roulis en fonction du temps.................... 148
Figure V1.6 : Le mode de roulis vu par un observateur extérieur............ocovevveenevennen. 148
Figure V1.7 : Le mode roulis hollandais vu par un observateur extérieur..............cccevvennenns 150
Figure VI1.8: L’effet de Clg sur les caractéristiques latérales-directionnelles d'un avion
01 V3 - = 154
Figure VI1.9: L’effet de Clp sur les caractéristiques latérales-directionnelles d'un avion
(0 I i - UL (P 155
Figure VI.10: L’effet de Cly sur les caractéristiques latérales-directionnelles d'un avion
(0 I i - U (- 156
Figure VI1.11: L’effet de Cng sur les caractéristiques latérales-directionnelles d'un avion
01 V3 - V= 157
Figure VI.12: L’effet de Cnp sur les caractéristiques latérales-directionnelles d'un avion
01 V3 - V= 158
Figure VI.13: L’effet de Cny sur les caractéristiques latérales-directionnelles d'un avion
01 V3 - = 159
Figure VI.14: L’effet de Cyp sur les caractéristiques latérales-directionnelles d'un avion
(0 I i -1 (P 160
FigureVI.15: Les coefficientsdetaux degouverne A et B.........ccocviiiiiiiiiiiiiiiiien, 162
FigureVI1.16: Lescoefficientsdetaux degouverne C et D..........ccocvviiiiiiiiiiiiiiiiennen, 162



Figure VIl

A

FigureVIl.2:
FigureVII1.3:
FigureVIl.4:
FigureVIl.5:
FigureVI1.6:
FigureVII.7:
FigureVI1.8:
FigureVI1.9:

Figure VIl
Figure VIl
Figure VIl
Figure VIl
Figure VIl
Figure VIl
Figure VIl
Figure VIl
Figure VIl

10
Y
A2
A3
A4 -
A5
16
A7
18

TroiSVUE e PaVION B-747 ... .o e e e e e aeaaee 163

Réponse latérale due au braquage desailerons............coccveveviiieiennnnn 166
Réponse latérale due au braguage de lagouverne de direction................166
Troisvuede I’'avion BeeCh M99..........coiiiiii 168
Réponse latérale due au braquage desailerons............ccccvevviiieieennnnn 170
Réponse latérale due au braguage de lagouverne de direction................170
Troisvuede I’avion Cessnalr2.......coooviiii et e e e, 172
Réponse latérale due au braquage des ailerons..............ccooevveiieinne, 174
Réponse latérale due au braguage de lagouverne de direction................175
Troisvuede I'avion GatesLearjet M24..........c.coo i, 176
Réponse latérale due au braguage des ailerons...............ccoeevve v, 178
Réponse latérale due au braguage de lagouverne de direction............... 179
Troisvuede I’avion McDonnell DouglasFAC..........c.coo i vii i, 180
Réponse latérale due au braquage desailerons................ccovevvvvvie v, 182
Réponse latérale due au braquage de lagouverne de direction............... 183
Forces et moments d’un avion d’affaire (Jet)..........ccoooeeiiii i, 184
cL’anglede dérapage B ... o i 184
Lavariation du coefficient de moment de lacet en fonction de dérapage...185



LISTE DES TABLEAUX

Tableau IV.1 : Ladépendance des forces et des moments aérodynamiques avec les variables de
commande danslecas du Vol StabiliSB. .. ... e e e e, 69
Tableau 1V.2 : Lesforces et les moments latéraux-directionnels dans le cas de vol stabilisé.87

Tableau IV.3: La dépendance des forces et des moments aérodynamiques en fonction des
différentes variables de commandes dans le cas du vol perturbé..............ccovviiennnnnn, 88
Tableau IV.4 : Lesforces et |les moments quasi -stationnaire dans le cas de vol perturbé......90
Tableau 1V.5 : Lesforces et les moments quasi-stationnaire (adimensionnel) dans le cas de vol
PEITUNDE. .. o 91
Tableau IV.6 : lesforces et les moments latéraux-directionnels dans un état de vol perturbé. 101

Tableau V.1 : Critéres de la stabilité statique deS avions..........c.oovvviiiiieiieie e 110
Tableau V.2 : Solutions pour f3, A et Or pour un éat devol stabilisé (vol rectiligne)................. 121
Tableau VI.1 : Les dérivées dimensionnelles de la stabilité latérale-directionnelles................... 140
Tableau VI1.1: Dérivéeslatéralesadimensionnelles; B747.......c.vvviie i iiiiiiiiiie e 164
Tableau VI1.2 : Dérivées latéralesdimensionnelle; B747.......c...ovii i, 164
Tableau VI1.3 : Dérivées latérales adimensionnelles; BeechM99..........c.cooviiiinnn, 168
Tableau VI1.4 : Dérivées latérales dimensionnelle; Beech M99..........coviviiiiiii e, 169
Tableau VI1.5 : Dérivées latéraes adimensionnelles; Cessnal72........ccocevvveeiiiinnnnnen, 173
Tableau VI1.6 : Dérivéeslatéraes dimensionnelle; Cessnal7z2.........cccvvviiiiiiinnnnnnn, 173
Tableau VI1.7 : Dérivées latérales adimensionnelles ; Gates Learjet M24..............ccceecvveneee. 177
Tableau VI1.8 : Dérivées latérales dimensionnelle ; Gates Learjet M24................c.cc.... 177
Tableau VI11.9 : Dérivées latérales adimensionnelles ; McDonnell DouglasF4C............... 181

Tableau VI1.10 : Dérivéeslatérales dimensionnelle ; McDonnell DouglasF4C................ 181




Nomenclature

NOMENCLATURE

Dimension, masse, inertie:

S: Surface de I’aile

S : Surface de I’empennage

c : Corde aérodynamique

 : Corde aérodynamigue moyenne

b: Envergure

Kn= hn- h: Marge statique

H: Altitude de I’avion

m : Masse de I’avion

g : Pesanteur

p : Masse volumique d’air

u : Coefficient de viscosité

a: Vitesse de son

M : Nombre de Mach

I, ly, 1z : Moments d’inertie suivant les axes X, Y, Z
Ixy : Produits d’inertie suivant les axes X, Y
IXz : Produits d’inertie suivant les axes X, Z
lyz : Produits d’inertie suivant les axes Y, Z

Angles d’Euler :

y :Angled'azimut
g: Assiettelongitudianle
f : Angledegite

Angles aérodynamiques:

a : Angled 'incidence
b : Anglededérapage
g:Angled'assiette
g:La pente

Braguages:

0a : Braguage des ailerons
de : Bragquage de la gouver ne de profondeur

Or : Braguage de la gouverne de direction
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Nomenclature

Vitesses derotation :

p:Vitesseangulairederoulis
g:Vitesseangulairedetangage
r :Vitesseangulairedelacet

Vitesseslinéaires:

u:Vitesselineairelelong deOX
v:Vitesselineairelelong deOY
w:Vitesselineairelelong deOZ
V :Vitessetotaledel 'avion

Forces et moments aérodynamiques suivant les axes X, Y, Z de repére de |I’avion :

Forces:
X: Forcedetrainée, Y : Forcelatérale, Z: Force de portance.
Moments:

L, M, N : Les moments de roulis, tangage et lacet respectivement.

L exigue aér odynamique:

Cx: Coefficient de force de trainée
Cy: Coefficient de force de portance

C.: Cosfficient de force latérale
Ci : Coefficient de moment deroulis

Cm : Coefficient de moment de tangage

Cn : Coefficient de moment de lacet
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Nomenclature

L, : Portancedel 'aile.
D, :Trainéedel 'aile.
L, : Portancedel 'empenage.
M

M, :Moment detangagedel‘aile

. “Moment delaforceaerodynamiqueau foyer

ac

M, :Moment de tangage del'empenage
C,, :Coef demoment detangagedel'aile

C,, :Coef demoment detangagedel'empenage

C, :Coef deportanceglobale

C,, :Coef detrainéeglobale

C,, :Coef deportancedel 'empenage

C,, :Coef detrainéedel 'empenage

CMaCW :Coef demoment delaforceaerodynamiqueau foyer
C,, :Raideur entanguage

C,, :Coef demoment del ‘empenage

meb :Coefdemoment delacombinaisonaile/ fuslage/ nacelle

a,, : Pentedelacourbedeportance
delacombinaisonaile/ fuslage/ nacelle
C__ =a,:Pentedelacourbedeportancedel ‘aile
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Introduction générale

Introduction générale

Pour qu'un avion soit facilement pilotable, il faut quiil soit stable. C'est a dire qu'il
ait tendance a compenser naturellement les petites variations des vitesses ou d’altitude
non désirées qui peuvent survenir. A ce stade, notre objectif est de développer la
compréhension fondamentale au sujet de la stabilité, commandes et mécanique du vol
atmosphérique.

La conception moderne des différents types des avions dépend directement de la
mission voulue de ces derniers.

Ajuster un avion pour effectuer une telle mission implique le respect total de
cahier de charge éaboré lors de la conception sur les aspects suivants:

- Forme Aérodynamique
- Motorisation

- Commandes de vol

- Systemes avioniques

- ....Etc.

Pour cette raison des études approfondies sont nécessaires. Parmi les études les
plus intéressantes : I’étude de la stabilité.

Pourquoi exactement la stabilité?

Le degré de stabilité détermine |'importance de |'action de commande, mesurée en
termes de déplacement de commande et force, requise pour manceuvrer suivant une
trgjectoire de vol donnée.

Cette étude traite systématiquement la théorie linéaire classique de stabilité et de
commande des avions rigides. Pour faire traiter cette théorie, il est exigé de commencer
par le cas le plus général. La théorie est aors réduite a des cas plus simples. Beaucoup
d'utilisation est faite en matrice d’algebre et de la méthode du transformée de Laplace,
qui sont les outils essentiels de I'ingénieur.

Une dérivation détaillée des équations du mouvement est le sujet du chapitre
deux. Plusieurs concepts aérodynamiques importants requis dans la stabilité et la
commande des avions sont discutés en chapitre trois. Tout le travail de stabilité et de
commande d'avion tourne au sujet des dérivés de stabilité, le chapitre quatre contient les
dérivations et les explications physiques des dérivés des coefficients de stabilité et de
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Introduction générale

commande les plus importants. La stabilité statique et le contrdle de I’avion aussi bien
que les effets du systeme de commande de vol sont discutés en chapitre cing.

En chapitre six, la théorie de stabilité dynamique et le contréle de I’avion est
discutée dans un domaine de temps et du point de vue de fréquence, avec |'application
des fonctions de transfert.

Ce travail exige donc une bonne connaissance des caractéristiques
aérodynamiques des surfaces portantes, qui sont étudiées dans la mécanique des fluides.
La présence des logiciels de calcul comme MATLAB, nous permettent d’analyser les
réponses aux commandes par la résolution des équations du mouvement de I’avion dans
le cas d’un état de vol stabilise. On se concentre sur I’étude dynamique puisqu‘elle
contient I’analyse des modes vibratoires du mouvement pendant le guidage de I’avion par
le pilote, on va examiner en particulier les modes de roulis, spiral et roulis hollandais.
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Chapitre I Triedres de référence

.1 Introduction :

L aérodynamique est la science qui s’intéresse aux écoulements autour d’un objet.
Cet objet est appelé mobile quand il se déplace dans un fluide au repos ou maquette
lorsqu’il est fixe et le fluide est en mouvement. En aérodynamique, nous utilisons
essentiellement trois repéres : un lié alaterre, I’autre lié au mobile (I’avion) et I’autre 1ié
a la vitesse de I’écoulement (la stahilité).

.2 Triedreterrestreou inertiel X’Y’Z’ :

> Triedreinertiel liéalaterre:
— La position de I’origine est arbitraire ;
— En général : station radar, le seuil d’une piste.
> Triedreinertiel lié a I’avion :
— La position de I’origine coincide avec le centre de gravité de I’avion ;

Pour les 2 reperes :
— L’axe des Z’ pointe vers le centre de la terre ;
— Le plan XY’ est parallele a I’horizon ;
— L’orientation de I’axe des X’ est arbitraire mais pointe habituellement versle
nord.

Figurel.l: Triédreterrestre ou inertiel X’Y’Z’
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Chapitre I Triedres de référence

| .3Triedreavion XYZ:

Le centre du repere est un point fixe de I'avion, on choisit le centre de gravité de
I’avion afin d'avoir le méme centre pour tous les reperes. Les axes X etZ sont
orthogonaux entre eux et contenus dans le plan de symétrie de I'avion. X est choisi voisin
de I'axe longitudinal de l'avion et orienté positif de l'arriere de l'avion a l'avant.z est
normal a xet orienté vers le bas. En fin yest déterminé de fagon a avoir un triedre

positif.

X

AXE DE
ROULIS

Figurel.2: Triedre géométrique XYZ
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Chapitre I Triedres de référence

| .4 Triedrede stabilité XsYsZs:

— Leplan XsZs reste dans le plan de symétrie de I’avion ;

— La direction de I’axe des Xs est alignée sur la projection de vecteur vitesse dansle
plan de symétrie de I’avion ;

— Ladirection de I’axe des Y's coincide toujours avec I’axe géométrique des Y .

Figure (1.3) : Triédre de stabilité XsY sZs
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Chapitre I Triedres de référence

I.5Lesangles:

Pour repérer le déplacement de l'avion dans I'espace, il faut utiliser des angles
positionnant I'avion par rapport aux axes des triedres de référence.

Figurel.4: Lesangles

- Angle d’assiette (: angle entre I’axe de I’avion et I’horizontale géographique
(attitude). Elle est comptée positivement si le nez de l'avion est au-dessus de
I'horizon et négativement sil est en dessous. C'est |'angle indiqué par I'horizon
artificiel.

- Incidence a : angle entre la direction de la vitesse (vent) et I’axe de I’avion. Elle
est comptée positivement s la ligne de foi est au-dessus de la direction de la
vitesse.

- Pente g: angle entre la direction de la vitesse et I’horizontale géographique (g =0
en vol horizontal). Elle matérialise latrgjectoire de 'avion. La pente est positive s
lavitesse est au-dessus de I'horizontale.

Avec ces définitions, lestrois angles sont reliés entre eux par :

L’inclinaison f :  estI'angle formé entre le plan des ailes et I'horizontale. || est repéré

dans l'avion a l'aide de I'horizon artificiel ou de l'indicateur de
virage. En vol avue, on le repére par I'inclinaison du capot moteur
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Le dérapage b:

sur I'horizon. L'inclinaison a pour but principal de permettre
d'effectuer des virages plus ou moins serrés.

Figurel.5: L’inclinaison f

est I'angle entre I’axe X de l'avion et la vitesse. Il est compté

positivement par la droite (nez a gauche de la vitesse). Il est
indiqué a bord de l'avion par la bille. Si elle est au centre, le
dérapage est nul, s elle est a droite, le dérapage est a droite (la
bille indigue le sens de la vitesse vraie).

L'angle de dérapage est important car Sil n'est pas nul en
croisiere |'avion 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 de I'appareil. Il est tres
important de surveiller ce dérapage. On crée ce type de décrochage
volontairement que pour certaines figures de voltige.

Figurel.6: Ledérapage b
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Chapitre 1 Triedres de référence

| .6 Lesprincipales phasesdu vol :

|.6.1 Levoal rectiligne uniforme en palier :

Le vol rectiligne en palier a vitesse constante reste la configuration de vol la plus
fréquente.

Examinons la situation dans une telle configuration :

A
R7
—
A4 E:-\ﬂ
R xS S
by RX
T s
P
v

Figurel.7: Vol rectiligne uniforme en palier

Pour maintenir I'équilibre de I'avion il faut que :

- La portance équilibre le poids :

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

Page 21




Chapitre I Triedres de référence

A A
‘ Rz S
- v
—— | o
< e ‘“—;. R T b o e S
- T petite
grande T X

-r?’ vitesse r’g;':ulfc

vitesse / faible incidence

incidence

Figurel.8: Couplesincidence — vitesse

|.6.2 La montéerectiligne uniforme:

La montée est plus complexe a éudier. Du point de vue de la sustentation les
équations restent assez simples :

R, =mg.cos(p) :%.r SV et (1.4)

En revanche pour la propulsion, on obtient :

T= RA+mg.sin(p)—l.r SVEC, A MGSIN(P) teneneneeeenineeeeeniieeeeenns (1.5)

2

Figurel.9: 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'atitude, temps
de montée, rapport distance parcourue et atitude gagnee) :
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Chapitre 1 Triedres de référence

- La montée a pente maximale (pour gagner beaucoup d'atitude sur une faible
distance) pour les franchissements d'obstacles.

- Lamontée a VvV, maximale (pour gagner le plus rapidement possible de I'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.

|.6.3 Ladescenterectiligne uniforme:

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

|.6.4 Levirage symétrigue en palier a vitesse constante :

C'est également une configuration courante puisgu'en navigation les virages se
font en général a altitude constante. Dans cette configuration I'équilibre des forces amene
aécrire:

- Latraction compense latrainée :

T=R = .SV, ittt e e (1.6)

- La composante verticale de la portance compense le poids :

R.cosf =mg= %.r SVEC,.COSF it (1.7)

Figurel.10: Virage horizontal
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Chapitre I Triedres de référence

On définit e 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:

Facteur de charge maximum est de I’ordre de 2,5 pour les avions de ligne et
d’aviation générale, il peut atteindre sept pour les avions militaires ou d’acrobatie.

Drautre part I'accél ération centrifuge de I'avion est :

En projetant sur le rayon du virage la relation fondamentale de la dynamique on
obtient :

R.SINT = M(VZ I R) ettt e e e et e e (1.10)
Soit en ladivisant par la deuxiéme équation :
tANT =V 2 RO oot e ——— (1.11)

Cela signifie que pour une inclinaison donnée, le rayon de virage est déterminé par
lavitesse.

.6.5Leval plane:

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

Figurel.11: Vol plane
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L’équilibre du vol donne les deux équations suivantes :

- Laprojection desforces selon laverticale :
1 2
R, = m.g.cos(p) :E.r SveC,
- Laprojection des forces selon I’horizontale :
R, =mg.sin(p) :E.r Sv°.C,
On peut en déduire la pente de descente :
R_C_1
AN D) = 2 = = ottt ——— .12
(p) R-C 1 (1.12)

L a pente de descente est d'autant plus faible que la finesse est importante.

pEwT Hauteur perdue
-7 \P

Distance parcourue

Figurel.12 : Pente de descente

Comme la montre le schéma ci contre, la tangente de la pente correspond aussi au
rapport de I'altitude perdue sur |a distance parcourue :

tan(p):%:— ........................................................... (1.13)

Connaissant la finesse et I’altitude, on peut caculer la distance parcourue
horizontalement :

Page 25




Chapitre I Triedres de référence

1.6.6 Ledécollage :

L e décollage se décompose en trois phases :

1- Leroulement :

Pendant cette phase I'avion accéléere sur la piste afin d'atteindre une vitesse |ui
permettant d'assurer sa sustentation par une portance suffisante. L'utilisation des volets
permet de diminuer la vitesse nécessaire au décollage mais diminue I'accélération par
augmentation de la trainée. En général on utilise un seul cran de volet. Cette position
intermeédiaire offre un bon compromis.

2- Larotation :

Lorsque la vitesse de décollage est atteinte, on effectue la rotation pour placer
I'avion a |'assiette de montée. Cela augmente |la portance par augmentation d'incidence.
L a sustentation va se produire.

3-L'envol :

Dans cette phase, I'avion a quitté le sol mais en est encore trés proche. |l faut
continuer a accélérer pour assurer la prise d'atitude. L e décollage se termine au passage a
la hauteur de 15 m par rapport au sol.

Figurel.13: Le décollage
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|.6.7 L'atterrissage :

L 'atterrissage se décompose également en trois phases :

1- Lafinale:

L'avion descend sur une pente stabilisée avec une vitesse constante. Par vent faible
ou nul, le pilote sort les pleins volets et |es becs afin de réduire la vitesse d'approche.

2-L'arrondi :

Prés du sol le pilote réduit la pente de descente afin de toucher le sol, on dit qu'il
arrondit. Cette phase permet de prendre contact doucement avec la planéte.

3- Ladécéération :

Une fois les roues au sol I'atterrissage n'est pas terminé. 1l faut perdre sa vitesse
sur la piste avant de pouvoir dégager vers le parking. Cette phase peut paraitre une pure
formalité mais il n'en est rien. 1l faut rester vigilant pendant toute la décélération. Un
freinage mal dosé peut entrainer un cheval de bois, un pyl6ne ou une sortie de piste.

5]

R e S D __

|
i
b=y
O S
T,
i s

s __.%;__,_IE e Q

Figurel.14 : L'atterrissage
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Chapitre 11 Equations générales du mouvement

1.1 Introduction :

On commencera 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. Ensuite, on considérera
le cas particulier de petites perturbations autour d’un état d’équilibre, qui permet d’écrire
ces équations sous forme linéaire. Puis, on analysera I’expression des forces
aérodynamiques et on montrera en particulier que, pour les avions de configuration
symétrique, les mouvements de faible amplitude autour d’un eétat d’equilibre se
décomposent en un probleme longitudinal et un probléme latéral.

1.2 L es équations du mouvement :

[1.2.1 Equations d’Euler :

Les équations du mouvement d’un solide indéformable établies au cours de
meécanique rationnelle sont :

d(mV) -
= F it s (11.2)
diw)  ~
=G (11.2)

Ou T est le tenseur d’inertie, W la vitesse de rotation, et F et G les forces et les
moments appliques respectivement, qui se composent du poids, des forces et moments
aérodynamiques et des forces et moments des propul seurs.

Ces équations sont exprimées dans le repére avion présenté precédemment.
Comme ce repére n’est pas inertiel, les dérivées temporelles apparaissant dans les
équations du mouvement (I11.1) et (11.2) doivent étre transformées par les régles
habituelles, a savoir :

da, da,
— =| — O Wi o e .
( dt jinertiel (dXt javion " “kWJak ( 3)

La masse de I’avion et le tenseur d’inertie étant constants en repere avion, les
équations du mouvement s’écrivent (en notations indicielles) :

dv,
m(d—i'+d”kwjvk) B (11.4)
dw.
Iij(d—i‘+dijkwjlk,vv|):Gi ......................................................... (11.5)
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Chapitre 11 Equations générales du mouvement

Etablissons a présent I’expression de la transformation de coordonnées entre le
repére inertiel et le repere avion, ainsi que celle des vitesses de rotation en fonction des
angles d’Eulery ,q etf . En vertu de la définition des angles d’Euler représentés par la
figurell.l,ona:

X 1 0 0 \(cosg O -sinqg cosy sny 0)(x

=| 0 cosf sinf 0O 1 0 —-siny cosy Ofly
z 0 —sinf cosf J)lsng 0 cosq 0 0 1){z
. (11.6)
cosq cosy cosg siny —sing X

sinf sinq cosy —cosf siny sinf singsiny +cosf cosy sinf cosq || v,
cosf sinqcosy +sinf siny cosf singsiny —sinf cosy cosf cosq /| z

Flight path

Earnth-fixed axes, Fp

Vertical

FZE

Figurell.l: Orientation de I’avion
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Lavitesse de rotation, elle vaut :

W=y& +08, +F & ..o (11.7)

Ou §, est le vecteur unitaire selon I’axe x du repére j. En exprimant tous ces vecteurs

dans |e repére avion, on obtient finalement :

P —sinfl 0 1
Q |=u| sindcostl |+ # cos¢p |+¢| 0
R cosdrcost) —sindg 0

r,||y— Jlf":-'u'll'Il"»'
= |y sindpcost +fcosd ]

U cospeost) — @) sind

..................................... (11.8)

L’expression inverse est :

@ 1 0 -5 P

6= \ | ¢ 1!@] ..................................... (11.9)

0l -5 c K
Donc :

g P+Q tt  +R t

6 |= Q —R (11.10)

0l (Q + R )si

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

m(l/ - VR+ WQ) = -mg sind + Facx+Frx
m(l + UR-WP) = mgsing oS8 + FaytFry ...ooovuiiiiiiiiieiieeee e (11.12)

m(W — UQ + VP) = mg cosp cosd + Far+Fr;
Ixx.lu - Isz - IszQ + (Izz— Iyy) RQ = La+Lt

lyQ + (= 12) PR+ L(P? =R = Ma+MT .o (11.12)
IzK — liaP + (lyy — 1w PQ +1x:QR = Na +Nr
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On considérera que le plan x—z est un plan de symétrie. Dans ces conditions, les
produits d’inertie 1, et |  sont nuls. Si I’on prend comme axes du repere avion les axes

principaux d’inertie, alors le produit d’inertie 1, est nul également. Lorsqu’on étudie des

petites perturbations autour d’un état d’équilibre symétrique (vol sans dérapage), il
s’avere toutefois plus commode d’employer comme repéere avion un repere dans lequel
I’axe x est aligné avec la direction du vecteur vitesse a I’équilibre, car cela simplifie
grandement I’expression des forces et moments aérodynamiques.

I1.2.2 Contribution desrotors:

L es équations établies précédemment sont valides pour un avion entierement fixe
dans le repére 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 I’expression du moment
cinétique. Soient h,,h’ et h, les composantes du moment cinétique des rotors dans le

repére avion, supposées constantes dans le temps (la vitesse de rotation du rotor est
constante), il suffit d’ajouter dans le membre de gauche des equations (11.12) lestermes::

Composante x : Qh’z— Rh’y
Composantey : RN x— PRz ... (11.13)
Composante z : Ph’y — Qh’x

Connus sous |le nom de coupl es gyroscopi ques.

1.3 Leséquations du mouvement d’un é&at devol stabilisé:

11.3.1 Définition d’un é&at de vol sabilisé:

L *etat de vol stabilisé est défini comme étant la condition de vol pour laquelle tous
les variables de mouvement restent constants avec le temps relativement a un systéme
d’axes liésal’avion.

L *état de vol stabilisé est caractérisé par :

VBZ0 @ @0 oo (11.14)

Ceci signifie que Vp et &@ sont constants dans le temps relativement aux axes de
I’avion XY Z. Voair lafigure I1.2 qui montre trois exemples trés importants des conditions
de vol équilibreées.

Cette définition de I’état de vol stabilisé est suffisante seulement dans une
atmosphere homogene. En réalité, I'atmosphére n'est pas homogene (c.-a-d. la masse
volumique varie avec |'dtitude). Par conséquent, une condition supplémentaire doit étre
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imposée est que la vitesse soit horizontale. Si ce n'est pas le cas, la masse volumique
dair, et ainsi que la pression dynamique changerait avec le temps qui affecte a son tour
I’évolution de la force aérodynamique au cours du temps. En conséquent, les variations
des variables de mouvement engendra la violation de la définition de I’état de vol stabilise.
Dans plusieurs applications pratiques, on constate que tant que la condition de vol « état
stabilise » concerne seulement des faibles angles de trgectoire de vol, la masse
volumiqgue et |a pression dynamique on peut I’assumer comme constante.

&7

Vol rectiligne

Ressource symeétrique stabilisée

Figurell.2: Exemples destrgjectoires de vol stabilises

I1.3.2 Les éguations du mouvement :

En appliquant les conditions d’équilibres exprimeées par les équations précédentes,
on obtient :

m (-ViR1 + W1Q1) = -mg sin 01 + Faa + Frxa
M (U1R1 = WiP1) = mgsin 1 coS01+ Fayi + Fryl covvviiiiiiiiii e (11.15)
m (-U1Q1 + V1P1) = mg COos (1 COS 01+ Fan + Fra
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-1 P1Q1+ (Iz— lyy) RiQ1 = La1 +L1

(Ixx - |zz) PiR: + |xz(P12— Rlz) =Mar+M11 e

(lyy — 1) P1Q1 + 1z Q1R1 = Na1 + Nm1

............................ (11.16)

L'indice un (1) est utilisé pour indiquer que la condition de vol est stabilisee.

Et les équations cinématiques sont :

P1= ¢1- 1{31 sin 01

Q1= 61C0SQ1+ 111 COSOLSN Q1 cevveevneriiirnns,

Ry = 41 cos 01 cos @1 - H1 Sin @1
Il'y atroistypes de vol équilibré qui sont d'intérét spécial :
1) vol rectiligne stabilisé
2) vol en virage stabilisé
3) vol en ressource symétrique stabilisée

1) Leval rectiligne stabilisé :

Le vol rectiligne est caractérise par la condition :

équations des forces :

0=-mgsinB:+ Faa + Fra

0=mgsin@1cos 01+ Fayr+ Fryt.ovvvvvnninnnnnn..

0= mgcos@1cosB;:+ Fax + Fra

L es éguations des moments :

O=La+Lm1
0= MAL FMTL e e e i
0= Nat + N1

«a = 0. En conséguence, les

............................. (11.18)

............................. (11.19)

Les équations de vol rectiligne stabilisé sont utilisées pour étudier les conditions

d'équilibre de I'avion pendant :

- Lacroisiere
- Montée ou descente rectiligne
- Vol plané (sans moteur)
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2) Levoal envirage stabilise :

Le vol en virage est caractérisé par le fait que le vecteur vitesse angulaire est
vertical relativement au systeme de X’Y’Z’. Elle est caractérisee par :

= KU KLY oo (11.20)

L'équation (11.20) montre que dans un virage stabilise seulement I’angle d’azimut
ou de cap 1 change. L’angle d'assiette 6 et I’angle de roulis ou de gite ¢ restent
constantes. Ceci signifie que les équations (11.17) se smplifient en :

P1=- 1,’}1 sin 01
Q1= PLCOSBL SN QL cvveiieieee e et et e et e e e s (11.21)

Ri = /1 c0S 01 cOS @1

Alors que les équations du mouvement restent identiques a celles (11.15) et (11.16).

Les équations pour des virages stabilisés sont utilisees pour analyser les
performances des avions en rotation.

3) Levol en ressource symétrique stabilisée :

Le vol en ressource symétrique est caractérise par les conditions suivantes :
Vi=P1=Ri=0 01= 0 (1.22)

La partie gauche qui comporte une seule composante non nulle de la vitesse de
rotation est celle du taux de tangage stabilisé Q. Dans ces conditions, les équations (11.15)
et (11.16) deviennent :

MW1Q1=-mg sin 81 + Fax + Fmx
0= Fayi+ Foylcoo i (1.23)

-mU1Q1 = mgcosB1 + Fax + Fra

0= La+Lm
0= MAL+MTL coiiii (11.24)
0= Nat+ Nmz

L es équations cinématiques (11.17) se réduisent a:

QL= B e (11.25)

Page 34




Chapitre 11 Equations générales du mouvement

Les équations pour une ressource symeétrique stabilisee sont utilisées pour analyser les
manceuvres des avions.

1.4 Leséquationsdu mouvement d’un &at devol perturbé:

I1.4.1 Définition d’un éat devol perturbé:

L'état de vol perturbé est défini comme étant la condition de vol pour laguelle
tous les variables de mouvement sont définis relativement a une condition de vol
stabilisée.

L'état de vol perturbé est mathématiquement décrit en considérant tous les
variables de mouvement comme la somme d'une quantité stabilisée et d'une quantité de
perturbation. Voir figure 1.3 pour un exemple typique de deux conditions de vol
perturbées.

N'importe quel mouvement de vol qui n'est pas équilibré peut étre considéré
comme étre perturbé.

Vol rectiligne stabilisé

h}_/r‘——\_/—r-—" -

Vol perturbé par rapport au vol rectiligne stabilisé

Vol curviligne stabilisé

ﬁm

Vol perturbé par rapport au vol curviligne stabilisé

Figurell.3: Exemples destrgectoires de vol perturbées

I1.4.2 Leséguations du mouvement :

L es substitutions suivantes sont appliquées pour tous les variables de mouvement
pour dériver les équations du mouvement d'un état de vol perturbées :

U=Ui+u V=Vi+v W=W.+w
P=Pi+p Q=Q1+q R=Ri+T (11.26)
Y=Y +y ©=0:+6 =P+ 0
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Les équations (I11.26) sont connues comme variables de perturbation : chacune est
considérée comme la somme d'une quantité stabilisée (indice 1) et une quantité d'état
perturbée (minuscule). Les mémes substitutions sont effectuées pour les forces et les
moments aérodynamiques et de poussée :

Lesforces:
Fax= Fax + fax ; Frx= Fna + fx
Fay= Fai+ fay Fry = Fryt + F1y cveeesomeeee e, (11.27)
Faz= Faa + fa ; Fr:= Fra+ frz

Les moments:
L=La+ la ; Lr=Ln+lr
M=Ma+ma MT = ML+ 0 oo, (11.28)
N = Na1 + na ; Nt= Nr+ nr

Remplacant les variables de perturbation (11.26), (11.27) et (11.28) dans les
équations (11.11) et (11.12), on obtient :

mitt - (V1 + v)(K1 +7) + (W1 +w)(Q1+ )} =
-mg sin (©1+ 0) + Faxa + fax + Frxa + frx
mv + (Ul +w(Kl1+7) - W1+w)(P1+p)}=
mg sin (P1 + @) cos(O1 + 6) + Fayr + fay+ Fryn + fry v (11.29)
mw—WU1+w)@1+¢g)+WV1+)(P1+p)}=

mg cos (P1 + @) cos (01 + 6) + Fan + faz+ Fra + 12

boh - et = he(P1+ p)(Q1+ Q) + (lz— ly)(Ru+ 1)(Qu+ g) = Lar+ la+ L + It
lyi) + (= lz)(P1+ p) (Ri+ 1)+ e {(F1 + p)*- (K1 + ¥)*}=Mar+ ma+ M+ mr
Iz - Ixgfi + (lyy = (P21 + P)(Q1+ Q) + Ix(Q1+ Q)(R1+ r) = Nar+ na+ Nt + nr

..... (11.30)
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Ces éguations générales sont toujours applicables pour des situations de vol
comportant des perturbations arbitraires.

La premiere restriction aux perturbations a introduire est de définir les
perturbations 0 et ® telles que:

cosB ~ cos ® =~ 1
SiNB =~ 0 e SN = @ ... (1.312)

Ceci limite les perturbations d'assiette et d’angle de roulis a approximativement
quinze degreés, qui est acceptable et ne constitue pas une contrainte serieuse du point de
vue pratique. Les restrictions (11.31) permettent d’écrire les équations (11.29) comme:

a) Sin(@1+8)=sin®;cosh +cos@1SN06 =~ sinO1+ 6 cos O,

b) sin (®1 + @) cos (01 +0) =
(sin ®1 cos @ + cos P1 sin @) (Cos O1cos B — sin O1 sin 6) ~
(sin @1 + @ cos 1) (cosO1 -0 sin O1) =

sin ®1 cos©1— 0 sin P1SINO1 + @ cos P1cosO1— @ 6 cos P1SN O

C) cos (P11 + @) cos (@1 +0) =
(cos @1 cos @ — sin @1 sin @) (cos O1¢0s 6 —SiN ©18in B) =
(cos @1 — @ sin ®y) (cos O1— 6 sin O1) =
cos ®1cos@1 -0 cos P1SNO1— @ sin 1 cosO1+ @ B sin 1SN O

............... (11.32)
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En ce moment, on suppose que les perturbations sont suffisamment petites pour
négliger les produits des variables de perturbations. Les équations du mouvement
perturbé se simplifient :

a m(i—Vir—Rw +Wiq+ Qiw) =-mg0 cos O1 + fax + frx

b) m(¢+Uir + Riu—Wip—-Pw) =-mg8 sin ®; Sin ©1 + mg @ cos ®1 cos O1 + fay
+ ny

c) m(w-Uig—Quu+Vip+Pv)=-mg0 cos P1Sih @1 —mg @ sin 1 cos O+ fa,

+ sz

a) L - It = Iz (Pig+ Q1p) + (Izz—lyy) (Riq+ Qur) =la + 17
B) Iy + (Ixx = Iz) (Par + Rap) + Ix(2P1p — 2Rar) = ma + my
C) lz - Izt + (lyy — Ixx) (P1q + Q1p) + 1xz(Q1r + Rig) = na+ ny

Pour les formes dimensionnel et adimensionnelle des équations du mouvement,
voir les Annexes B et C.
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Chapitre Il Concepts aérodynamiques de base

[11.1 Introduction :

Le but de ce chapitre est de discuter les concepts agrodynamiques fondamentaux
qui sont nécessaires dans le développement des expressions des forces et des moments
aérodynamiques.

[11.2 Caracté&ristiques géométriques desprofils:

Dansles années 1930 laN.A.C.A. (ancétre de la National Air and Space Agency)
a étudié de nombreux profils dont les caractéristiques ont été rendues publiques. Depuis
d'autres sont venus sajouter pour fournir une bibliotheque tres compléte de profils bien
connus. On associe un certain nombre de termes aux profils aérodynamiques :

. Extrados
Epaisseur

Ligne de cambrure moyenne
Fleche

b , Bord de fuite

Bord d'attaque

Corde Intrados

Figurelll.1l: Caractéristiques géometriques des profils

L'air aborde le profil par le bord d'attague et le quitte par le bord de fuite. La
partie supérieure du profil est appelée extrados et la partie inférieure intrados. Le
segment qui joint le bord d'attaque et le bord de fuite est appelé corde du profil. La
distance entre I'intrados et |'extrados est I'épaisseur. La valeur maximale de |'épaisseur
divisée par lalongueur de la corde donne I épaisseur relative :

erelative: emax/L (030 06 /= T NI T T (|||1)

Laligne qui joint le bord d'attaque au bord de fuite en passant a égale distance de
I'intrados et de I'extrados est appel ée ligne moyenne. La distance maximale entre la corde
et laligne moyenne est appelée fleche du profil. Le rapport entre la fleche et 1a longueur
de la corde est appelé cour bure (ou cambrure) relative.

L es grandeurs géomeétriques ci-dessous influent d’une maniére importante sur les
caractéristiques agrodynamiques des profils:
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L’ épaisseur relative E
Laforme de laligne de cambrure moyenne ou la cambrure relative f
Laforme du bord d’attaque Ay

A 0D P

L’angle du bord de fuite

Selon les applications envisagées, on peut utiliser différents types de profils :

- .
Le profil plan convexe porte bien

//_X méme i faible incidence mais il esl
T légerement instable. 11 est utilisé en

_ aviation générale.
Profil B29

Le profil biconvexe dissymétrique
— S porte éralement bien meéme &
( ] . ———— e — CIHEnce nulle et est ds stable, Tres

wtilisé dans 'aviation de loisir.

Le profil cambré (ou creux) est rés

/’,ﬁ\\ porteur mais 1l est assez nslable.
i e —— - Lorsque l'incidence augmente, il

cherche a cabrer.

EPPLER 471
Le biconvexe syméirique ne porle
-~ pas aux faibles tes  faibles
meidences, 11 n'esl ntéressanl que
NACA 0009 pour les gouvernes et la 1.-:_1I1ig|.'.

Le profil 4 double courbure (ou auto

_,_,—-—'_'_'_ # " "
— \ stable) présente lavantage dune
C grande stabilité mais une portance

moyenne ¢t une trainée assez forte.

RONCZ

Figurelll.2: Différents types de profils

[11.3 Caracté&ristiques aér odynamique des profils:

L es caractéristiques propres a chagque profil sont :

= Le coefficient de portance maximale (Czmax) : sert a déterminer les performances
de décollage et d’atterrissage. Au-dela de ce coefficient la couche limite décolle
du profil ce qui s’accompagne d’une chute de portance et d’une augmentation de
la trainée. C’est le « décrochage ».

= Le coefficient de trainée minimale (Cxmin) : sert a déterminer les performances de
croisiere : en effet nous verrons qu’a ce régime de vol, la vitesse étant plus forte,
le coefficient de portance est faible. On choisi un profil dont le coefficient de
trainée est faible pour ce coefficient de portance.
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* (p: L’incidence pour laquelle le coefficient de portance est nul : va déterminer
I’angle de calage de I’aile sur le fuselage.

» Lafinesse est le rapport entre le coefficient de portance et le coefficient de trainée.
Pour un point courant M d’une polaire quelconque, il est égal a tg B. Lafinesse est
maximale lorsque I’angle B est important, donc que le droit partant de I’origine
vient tangenter la courbe polaire.

= |e coefficient de moment détermine la stabilité du profil.

111.3.1 Centr e aérodynamique du profil :

Le centre de poussée ne peut étre facilement pris comme référence dans I'analyse
de la stabilité d'un aéronef car il se déplace avec les variations d'incidence.

Toutefois, le profil aérodynamique comporte un autre point qui est pris comme
référence, c’est le centre aérodynamique. Ce dernier est un point du profil pour lequel
le coefficient de moment de tangage est indépendant de I’angle d’incidence (incidence
variant dans la plage linéaire de |a portance).

Le centre aérodynamique ne devrait pas étre confondu avec le centre de poussee.
Il est défini comme le point pour lequel la résultante de la force aérodynamique agit sur
le profil. Tout profil dissymétrique (cambré) adeux types de distributions de portance :

= Distribution principale de portance, qui dépend de la cambrure (sans effet sur la

résultante de la portance mais a un effet sur le moment résultant : Cmo)
= Distribution additionnelle de portance, qui dépend de I’angle d'incidence (avec un
effet sur larésultante de la portance).

Le centre aérodynamique peut également étre défini par rappel a la distribution
additionnelle de portance. Pour cette raison le centre aérodynamique et le centre de
poussée sont les mémes pour les profils symétriques. Ceci peut également étre déduit de
I'analyse suivante. Figure 111.3 présente deux manieres pour exprimer la situation des
forces et des moments sur un profil. Expression les positions de centre aérodynamique et
de centre de poussée comme Xac €t Xcp respectivement, on constate que pour des faibles
angles d’incidence :

Cihee = - (xcp-xac)% ............................................................. (11.2)

Si la contribution de trainée peut étre négligée. On a:
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On sait que Cmgc = 0 pour une section de profil d'aile symétrique. Pour une
section de profil d'aile symétrique, il suit :

ch = Xac ........................................................................... (|“4)

a Forces au centre de poussée

b. Forces au centre aérodynamique

Figurelll.3: Méthodes équivalentes pour exprimer les forces et les moments d’un
profil

La Figure I11.4 montre la variation du centre aérodynamique d’un profil a faible
nombre de Mach, d'épaisseur relative de profil et I’angle de bord de fuite. Les variations
de I’angle de bord de fuite avec I'épaisseur relative de profil sont présentées sur la figure
[11.5. Pour quelques profils généralement utilisés, le centre aérodynamique (faible
nombre de Mach) tend a étre ou autour au quart de la corde.

AuX vitesses supersoniques, le centre aérodynamique d’une plague plane mince a
lieu a la moitie de la corde. Pour des profils avec épaisseur, le centre aérodynamique est
de plus en plus vers I’avant. Voir figure l11.6.

A mesure que la vitesse augmente du régime subsonique jusqu'au régime
supersonique, e centre aérodynamique tend a déplacer vers des positions indiquées sur la
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figure Ill.4ans que sur la figure I11.6. Cependant, pour des vitesses du régime
transsonique, le centre aérodynamique peut subir un changement brusgue en raison des
interactions de couche limite et onde de choc. C'est dans cette gamme de vitesse que les
caractéristiques expérimental es devraient étre utilisées autant que possible.

L [ 1 1 1
= '?’f’C‘t#l , h} %qﬁ']‘t
97 =4 1= :
BN I ! ?-'!'.qd ?‘r.!I;. % C
| ~ o | |
ae NN I | |
A ONRRN |
. NN :‘\}T\tx\i\ E:\
PRNOSION N
24 ’\'L \\.
\k \\
| \
aa
a3
[ ] i a 13 (1] 20 24 28 33

I="l': ,TRAILING-EDGE ANGLE (deg)

Figurelll.4: L effet deI’angle de bord de fuite sur la section du centre aérodynamique

fre
tdeg )

L} n
-1 -1 ] 13 e B3]
THICENES 8 RATIO

3

Figurelll.5: Variation de I’angle de bord de fuite avec I'épaisseur du profil
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0 TPET — l
|
e tfa = .nu!
CENTER-OF- 13 | %@ =
PRESSURE ‘ -\ | H"“*h::;-_-_:_l_ ey T iy
LOCATION 40 3 ! "_-;-.ﬂ S _L_
t.f:.:.-';;-""‘- i |
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\—BHOCI DETACHMENT
I | -~
L T
i 2 ] i §

MACH NUMBER

Figurelll.6: L effet de I'épaisseur et I’incidence sur la position du centre de poussée

111.3.2 Pente du coefficient de portancedu profil :

Une autre caractéristique qui est treés importante pour I’étude de la stabilité et le
contréle d’un avion est la pente de la courbe du coefficient de portance du profil en
fonction de I’incidence. Dans la gamme en vitesse subsonique, cette pente varie avec le
nombre de Mach comme suit :

_ € uM=0
Clam = IR T (111.5)
Cette relation est établie par la transformation de Prandtl-Glauert. Les
caractéristiques expérimentales indiquent que I'équation (I11.5) est bonne jusgu'au un
nombre de Mach critique, qui est en fonction de I'épaisseur relative du profil et du
coefficient de portance présenté sur lafigure I11.7 pour trois types des profils.

Aux vitesses supersoniques, la valeur théorique maximale de la pente a la courbe
du coefficient de portance est donnée par :

Gl = o e (111.6)

Les interactions entre la couche limite et I’onde de choc en transsonique
provoquent une variation irréguliére de Cla avec le nombre de Mach. Voir figure 111.8.
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Figurelll.7 : Nombres de Mach critiques calculés pour des profils NACA
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Figurelll.8: Variation de section de la pente de la courbe du coefficient de portance
avec le nombre de Mach

[11.4 Caractéristiques géométriques desailes:

Dans les avions actuels, les profils d'aile discutés au paravent sont disposées dans
le sens de I'envergure pour former des ailes, des empennages horizontaux et des
empennages verticaux ou d'autres surfaces portantes. De telles surfaces sont caractérisees
par leur forme en plan auss bien que leurs caractéristiques des profils le long de
I'envergure. Un certain nombre de caractéristiques de forme en plan sont d'importance

particuliere et elles sont représentées sur la figure 111.9 qui traite une aile trapézoidale
effilé avec fléche.
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Figurelll.9: Parametres de forme en plan pour une aile trapézoidal e effilé avec fléche

Définitions:

b : Envergure daile; A : Effilement = Ct/Cr ;

c: Cordedaile; ALe : Fléche au bord d'attagque ;
€ : Corde aérodynamique moyenne (MAC) ;  Are: Fléche au bord de fuite ;

Cr : Corde ala section centrale (emplanture) ;  Ct : Corde d'extrémité ;
m, n : Les stations adimensionnelles de la corde en fonction de C ;
Swt : Surface mouillé;
ymac : Position selon I'envergure de la corde aérodynamique moyenne ;
n : Station adimensionnelle de |I'envergure ;
ni, no : Stations adimensionnelles de I'envergure aux bords intérieurs et extérieurs;
Am, An : Angles de fléche a une distance arbitraire de la corde ;
o0 : Station adimensionnelle selon la corde.
E

0= Etan/\LE
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L es équations ci-dessous sont trés utiles pour le dimensionnement d’une aile:

A= ::— .................................................................. (I11.7)

= - (’31:):{ .......................................................... (111.8)

S= 1’7 (LHN) oo e (111.9)

E=2 Cril e (111.10)

A = (A 0+ ) (111.12)

L llf LEL) s (11.12)
;

0= 2 AN BN ALE oo (111.13)

tan An = tan Am- E [(n-m) %] ................................................ (11.14)

Ou m et n sont |es sections adimensionnelles de la corde.
L es surfaces portantes sont désignées par les indices suivants :

W pour l'aile

H pour I'empennage horizontal
V  pour I'empennage vertical
C pour laformule canard

L es coefficients adimensionnels pour les forces sont :

_ L _ v _ FA
CL_aT’ CD—aT : Cy—E ........................................... (111.15)

L es coefficients adimensionnels pour les moments sont :

- Coefficient de moment de tangage :

I S ettt (111.16)

- Coefficient de moment deroulis:

Ol e e, (111.17)
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- Coefficient de moment de lacet :
O o o (111.18)

La corde géométrique moyenne d'une aile est obtenue en intégrant le long de
I'envergure. En utilisant la géométrie de la figure 111.9, on obtient sous forme d’intégrale
les expressions suivantes :

_ 1 (B2
€= ;f_b/z ) AY oo (111.19)

Xrec = 3 [ 1 (@A et ymac =2 [ yey) dy oo (111.20)

La distance longitudinale xmac €t la distance latérale ymac localisent la corde
aérodynamique moyenne sur |'aile.

La corde géométrique moyenne ou la corde aérodynamique moyenne sont utilisées
également pour localiser le centre aérodynamique d'une aile.

D'autres paramétres géométriques importants produits en estimant les
caractéristiques agrodynamiques des formes en plan de I’aile qui sont :

Effilement: A=<, Allongement: A =2 oo (111.21)

[

[11.5 Caractéristiques aérodynamique des ailes:

Cette section présente les caractéristiques aérodynamiques les plus importantes des
ailes (formes en plan) d'un point de vue étude de la stahilité et |e contrdle de I’avion.

I11.5.1 Pente du coefficient de portanced’aile Cia:

= Pente delacourbe Ciq (Subsonique) :

La pente de la courbe Cq des formes en plan sest avérée pour dépendre
principalement des parametres de forme en plan suivants :

- Allongement A

- Effilement A

- Angle de fléche au bord d'attaque ALe

- Pente du coefficient de portance du profil Cig
- Nombrede mach M
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Polhamus a montré que dans un régime a faible nombre de Mach, il est possible
de relier lerapport CLq /A au parameétre E(B2 + tan’A¢/2)V? par :

Rlo _ T (111.22)

A | r ""I.l"'Lr_'
Epi = \'|
2+ |Akf (1+ I < 44

v

* Pente delacourbe Ciq (transsonique) :

Il est tres difficile de prévoir les caractéristiques des ailes en régime transsoniques.
Une raison de peu de recherche a été faite dans ce régime. Une autre raison est que les
interactions de la couche limite et I’onde de choc rendent |'analyse des caractéristiques
dans ce régime d'écoulement transsonique tres difficile. La résolution de ce probleme a
débuté vers les années soixante dix. Les récentes développements dans le calcul
aérodynamique en bidimensionnels et tridimensionnels notent que les améliorations
importantes des possibilités de prévision théoriques sont loin d’étre fait.

» Pente delacourbe Ci ¢ (supersonique) :

Aux vitesses supersoniques, il est possible de prévoir le Cq avec une bonne
précision sauf pour les ailes épaisses. Cependant, pour des considérations de trainée la
plupart des avions supersoniques ont des ailes suffisamment minces pour permettre la

prévision adéquate du Cyg.

La prédiction de Cny (pente du coefficient de force normale) permet auss de

déterminer Crq. La différence entre le coefficient de la force normale et la pente du
coefficient de portance est illustrée sur la figure 111.10. Pour des faibles incidences (a <

5°), ladifférence entre Crq et Cng est généralement négligeable.
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APPROXIMATE
-~/ ERESSURE
— _DISTRIBUTION

!

L= NcoselL
Ciy= Cu o8t -CuSink = Cuy

Figurelll.10 : Larelation entre la pente du coefficient de portance et e coefficient dela
force normale

Pour un nombre de Mach donné, il est possible de déterminer Cng (ou Crg) par la

figurelll.11 (a, b et ¢) dont I’angle de fleche de bord d'attaque, ALe, I’alongement, A et
I”effilement, A.

Noter bien que le paramétre 3 est uniquement déterminé par la connaissance du
nombre de Mach. Pour les bords d'attaque soniques, un facteur de correction doit étre
utilisé comme indiqué par lafigurel11.12.

?I T - - L 1
(a)
<] A=0 ]
2z oN - |
5 5‘\_"& ﬁl..l:AN ﬂLE 4s
" — H"“'*-.._ o é A
TANALE (cﬁw)ﬂwﬂrr%a’ft::t ;i_,-_* : ; 4
(per rad) N i = o e
3 i A1) l{‘“ Loy
| | 1
= : ﬁ—r(cbf_n') theory |1' / i
TAN A - i
“ ( Na/ theory—1— 1= - _,/I/E(C”a)thmrﬁ
[ e
1 | & d_._,...--"" (p-l:rrldll
- 25, 1
; i ;
0 2 4 B 8 1.0 8 b A4 2 0
TAN ALE
TAN A g B
@
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Figurelll.11 : Pente de la courbe du coefficient de laforce normale de l'aile en
supersonique
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Figurelll.12 : Facteur de correction de pente de la courbe du coefficient de force
normale pour le bord d'attaque sonique d’une aile

I11.5.2 Centreaérodynamique d’aile:

=  Centre aérodynamique (subsonique et supersonique) :

Le centre aérodynamique d'une aile est |le point dont le moment de tangage d'aile
est invariable avec I'incidence. En d'autres termes c'est le point pour lequel :

o A= 0 ettt (111.23)

Pour un point de référence arbitraire, la pente de courbe du coefficient de moment
de tangage d'aile étre exprimée par :

Cma = CLq (xref-xac)g_ = Cla (Xref = Ka0) vorvereeeriereeeeeeeeer e, (111.24)
Ou Cma = CLa (nCr — Xac) %_

La définition géométrique des parametres utilisés dans I'équation (111.24) est
présentée sur lafigure 111.13. 1l faut noter qu’il y a deux méthodes pour définir X et Xac.
Dans la plupart des calculs d'avion, le systeme du coordonné de la deuxieme méthode est
utilisé. Cependant, |a présentation des données de conception est fréguemment faite avec
la premiere méthode.
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Une méthode graphique rapide pour localiser la corde géométrique moyenne (c)
d'une aile en plan est montrée sur lafigure 111.13.

En écoulement subsonique et supersonique, le centre aérodynamique des ailes
trapézoidales effilés est représenté par la figure 111.14 (a, b et c). Ces données sont
obtenues pour une incidence pour lagquelle I'écoulement reste attaché a I’aile.

Cr
= €= —<w—]
~ T T g
e 4
= /
~

g g
REF. POINT ﬂ-}-m d,

A EPES
;r S E

M éthode -1-

Méthode -2-

Figurelll.13 : Coordonnées utilisées pour localiser le centre aérodynamique d’aile
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Figurelll.14 : Centre aérodynamique d’aile

= Centre aérodynamique (transsonique) :

I n'y a aucune méthode pour prévoir la position du centre aérodynamique d’une
aile dans le régime d'écoulement transsonique. L’application de la théorie de petite
perturbation au régime transsonique permet d’obtenir une équation différentielle a
dérivée partielle non linéaire. Ceci signifie que dans la gamme de nombre de Mach
transsonique, il n'est pas possible d'évaluer séparément les effets de I'épaisseur, du
vrillage, de la cambrure et de l'incidence et additionne les différentes solutions pour
obtenir les caractéristiques aérodynamiques globales d'aile. En outre, dans le régime
transsonique, un role important est joué par des interactions de la couche limite et ondes
de choc jusqu'ici imprévisibles.

I11.5.3 Angle d’incidence de portance nulle :

Pour trouver I’angle d’incidence de portance nulle ao. pour une aile, il est
necessaire de considérer le vrillage, la corde et le profil daile le long de I'envergure.
Considérer la géométrie de la figure I11.15. 1l est usuel de définir toutes les
caractéristiques le long de I'envergure d'aile relativement a la corde d’emplanture. Ceci
signifie que oo est I'incidence de la corde a I’emplanture de |'aile pour lequel la portance
de l'aille est nulle. L’angle de vrillage e1(y) d’un profil le long de I'envergure est
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également défini relativement a I’emplanture de I'aile. Si ce profil a un angle d’incidence
de portance nulle, ao(y) alors, il est possible d'écrire I'incidence de la corde a I’emplanture
pour lequel le profil développera une portance nulle par :

Ar]i=0 = 00(Y) = ET(Y) vevrrviniie et e e e e (111.25)

Pour l'aile entiere, il est alors possible de trouver ao. par l'intégration le long de
I'envergure :

OoL = %f_i//é c() {ay(y) — e, (DAY oo (111.26)

Il est bien connu que les volets aient un effet tres important sur oo. Supposant que
pour une station y le long de I'envergure, le volet change I'incidence locale pour une
portance nulle par la quantité Aoo(y). Pour I'aile avec des volets vers le bas, I’angle de
portance nulle est donné par :

1 pb/2
QoL = ¢ S € {as) — &)+ 4 0Oy (111.27)

S la variation Aoo(y) induit par les volets est constante le long de l'aile, alors
I’expression précedente s’écrit :

oo =5 [ e {ag®) — £, (IdY +7 A0 e (111.28)

Excepté pour les rapports d’épaisseur supérieure a environ huit pourcent (8%), la
variation de doL avec le nombre de Mach est négligeable.

Les équations (111.24) jusqu'aux (111.27) s’appliquent seulement aux ailes avec une
fleche nulle. 1l savére que pour des allongements modérés et un effilement plus grand
d'environ 0.3, I'effet de I’angle de fléche sur oo est petit.
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intermediate
chord E"&')

reference or
root chord

Figurelll.15 : Définition de I’angle de vrillage relativement ala corde d’emplanture

e T

RooT — — —
I SECTION A.C, AT ¥ V [Y
L~

Figurelll.16 : Lagéométrie utilisée pour calculer Cmygc

I11.5.4 Coefficient du moment par rapport au centr e aérodynamique:

Pour calculer le coefficient du moment par rapport au centre aérodynamique
d’une aile, il est nécessaire de prendre en compte la variation de Cmgc le long de
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I'envergure suite a I’influence de I’angle de fléche et le vrillage. Lafigure I11.16 montre la
géomeétrie utilisée dans I'égquation pour calculer Cmgc :
h/z P b/
€ a MeWM*d +m[ ) (aor+ 1) -ag (3)) e(NX1(3) d

Cmge = =4 — b ] (111.29)

5

On note que le premier terme représente la valeur moyenne du coefficient de
moment par rapport au centre aérodynamique de tous les profils selon I’envergure. Le
deuxieme terme tient compte du vrillage ainsi que la variation de I’angle de fleche. Le
facteur m représente théoriquement 2n (la valeur théorique de la pente du coefficient de
portance). L’extension a une aile avec des volets en bas en quelque sorte semblable au
cas précédent.

I11.5.5 Angleinduit par I’aile en présence du sillage :

La déflexion d’air derriere une aile en écoulement subsonique est une
consequence d’un systeme de filament tourbillonnaire. Ce systéme tourbillonnaire est
formé derriere une ale en fleche qui est illustre sur la figure I11.17. Cette nappe
tourbillonnaire constitue I’elément de base de la théorie de la ligne portante.

La surface mince de filament tourbillonnaire est constituée d’un tourbillon lié au
bord d’attaque et deux tourbillons aux extrémités qui sont caractérises par des rotations
en sens inverse. En général, cette nappe tourbillonnaire n’est pas plane mais elle présente
une courbure prés de la partie centrale de I’aile qui est petite. En particulier, cela est vrai
pour une aile rectangulaire de grand allongement pour laquelle la partie centrale de la
nappe tourbillonnaire est extrémement plane. Les ailes avec angle de fleche important de
bord de fuite engendrent une nappe tourbillonnaire courbée ascendante approximait du
plan de symétrie.

Les tourbillons d’extrémités n’engendrent pas le déplacement vertical de la partie
centrale de la nappe tourbillonnaire. En général, elle agit en arriére en comparant avec les
directions des lignes de courant. En outre, pendant que le systeme des tourbillons ce
dirige en aval, les tourbillons d’extrémités tendent a se déplacer a I’intérieur. De méme
avec I’augmentation de distance derriére I’aile, la vorticité de la nappe tourbillonnaire de
bord de fuite tend a étre transférée aux tourbillons d’extrémités. Le transfert de vorticité
et le mouvement vers I’intérieur des tourbillons d’extrémité a lieu de telle sorte que la
composante latérale du centre de gravité de la vorticité demeure a une position fixe le
long de [P’envergure. Quand toutes les vorticités sont transférées de la nappe
tourbillonnaire vers les tourbillons d’extrémités, le systeme tourbillonnaire est considéré
comme étant complétement enroulé et dans un fluide non visqueux, le systéme
tourbillonnaire qui se dirige vers I’infini reste inchangé en accord avec la loi de
Helmholtz.
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En avant de la station longitudinale d’un enroulement complet, la distribution de
la déflexion descendante du courant d’aire dépend de la distribution de portance le long
de I'envergure. Cependant, quand I’enroulement est complet, I’angle induit pour toutes
les ailes de méme portance et de méme envergure sont identiques. |l est évident que la
forme de la nappe tourbillonnaire présente une influence significative de la déflexion
descendante des filets d’air a travers un empennage situé dans le champ d’écoulement de
I’aile et la position relative de I’empennage par rapport aux tourbillons d’extrémités sont
de grande importance. Comme les tourbillons d’extrémités sont |égérement au-dessus de
la nappe tourbillonnaire, la déflexion du courant d’air au-dessus de la nappe
tourbillonnaire est 1égérement plus grande que la déflexion du courant d’air au-dessous
de la nappe tourbillonnaire. Le gradient de I’angle induit au bord de fuite de I’aile est égal
al'unité. Savaleur aune distance infiniment en aval de I’aile est donnée par :

e = e, (111.30)

La figure 111.18 permet d'estimer rapidement le gradient de I’angle induit (ﬁ)

derriére une aile sans fleche avec un alongement supérieur a trois (A > 3) au régime
subsonique a faible nombre de Mach. La géométrie utilisée au niveau de la figure 111.18
est obtenue par une section transversale de I’aile représentée par la figure I11.17. On
remarque que le gradient de I’angle induit obtenu a partir de la figure 111.18 est localisé
sur I’axe central de I'empennage horizontal. Pour trouver le gradient de I’angle induit
moyen de I’empennage entier, il est nécessaire d'utiliser la correction au gradient de
I’angle induit comme indiqué sur lafigure 111.19.

La méthode utilisée pour tracer les figures 111.18 et 111.19 est appelée ‘la ligne
portante’ qui se fonde sur I’application de laloi de Biot - Savart.

Pour le cas des ailes en fleches (ALe > 20°) avec faible allongement, la
détermination du gradient de I’angle induit se fait par la méthode de la surface portante.

Pour toute augmentation du nombre de Mach en régime subsonique, le gradient
de I’angle induit est donné par larelation suivante :

= L e, (111.31)

d £y |M-0

Page 59




Chapitre Il Concepts aérodynamiques de base

i -_T'

51?‘-fr/ ) 1_.:|.-1-p;.p.us| §

z

Figurelll.17 : Lagéométrie utilisée pour le calcul de déflexion
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Figurelll.19: Correction de de/da pour des variations atravers I'envergure

I11.5.6 Contribution du fuselage a la position du centr e aérodynamique:

Le calcul de I'effet du fuselage (aile et fuselage) sur le centre aérodynamique est
un probléme difficile en raison des effets d'interférence qui sont complexes a modélise.

Dans un fluide parfait (non visqueux), la distribution de pression le long d'un
fuselage ou un corps de révolution engendre un couple et une force résultante nulle. La
figure 111.20 montre une configuration d'un écoulement potentiel typique autour d'un
solide de révolution. Le centre de pression est al'infini. Pour un fluide réel, le centre de
pression se déplace vers un endroit quelque part en avant de nez, et maintenant la
position du centre de gravité du fuselage induit quel ques conséquences.
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Lavariation du moment de tangage avec l'incidence pour un fuselage asymétrique
est donnée par :

d _ gk

da 3.5

Lw A (0807 oo (111.32)

Ou : K est un facteur de correction de forme qui dépend du rapport de la finesse I/h du
fuselage. Voir figure I11.21.

| : Longueur du fuselage

h : Hauteur de I’avion

ws : Largeur du fuselage a une distance X du nez.

~

Figurelll.20 : Image d'écoulement potentiel pour un solide de révolution
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Figurelll.21 : Facteur de correction pour le rapport de finesse du fuselage
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Cependant, en réalité le fuselage de I'avion est placé dans le champ d'écoulement
daile, et cause une déflexion des filets d’air vers le haut en avant de l'ale et une
déflexion des filets d’air vers le bas en arriére de l'aile. La déflexion vers le haut (en
avant de l'aile) cause une contribution positive du moment de tangage sur les parties de
fuselage. La déflexion vers le bas (derriére I'aile) cause une contribution négative du
moment de tangage sur les parties de fuselage. Pour cette raison la position de l'aile le
long du fuselage a un effet sur la variation du moment de tangage de fuselage avec
I'incidence. Laformule empirique permettant d’expliquer cet effet est :

d

= WE) A (06 (111.33)

det

Ou: & estI’angle induit de I'écoulement local qui est égal a l'incidence de I’écoulement
non perturbé plus I’angle induit due al'aile.

En avant de l'aile, I’angle induit par la déflexion des filets d’air vers le haut
sgoute a £ quand I’incidence change, ce qui résulte de/da > 1. Derriére l'aile, la
déflexion des filets d’air vers le bas soustrait de £ quand I’incidence change, ce qui
aboutit a: de/da < 1. En fait, derriére’aile :

) e (111.34)

Pour évaluer I'intégrale de I'équation (111.33), il est pratique de décomposer le
fuselage en plusieurs segments comme indiqué lafigure 111.22. De cette fagon, |'équation
(111.33) peut étre récrite comme :

= LT W () 5 A (deg) o (111.333)

4
da 3
Ou wrs (Xj) et Ax; sont définissur lafigurel11.22.
Les valeurs de (w}g (%) ? Axj) sont calculées pour chague segment. En
trouvant de/da.

S = (1 ) (111.343)

Ou xj et Iy sont définis sur lafigure 111.22.

Il faut noter que la courbe de la figure 111.23 s’applique uniguement au cas ou
ClLaaile = 0,08 deg 1
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Pour d’autres valeurs de la pente du coefficient de portance de I’aile, il est
possible d’utiliser la relation suivante :

dE dE

T T (5 (111.34b)

Kal

!
=

En avant de ['aile

Derrigre l'aile

L

Figurelll.22 : Contribution de fuselage et de nacelle pour le calcul dela position du
centre aérodynamique

a0
' | PR | |
\ NOTE : 8o 1o
\ VALID ONLY |
4z, 30 WHEN C__ = .08 Dec_. |
Vot \\ FOR OTHER VALUES
@ ron 1OF Cyi,  USE EQN(330)
20 ARg =
s e
\L
“"-—-..r______ (i) Fom ?H/C{
Lo [ ==y
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E‘-' OR Q'_v‘s
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Figurelll.23: L’ estimation du facteur dz/da en avant de l'aile

Page 64




Chapitre 11 Concepts aérodynamiques de base

Apresavoir trouvé dM/da selon ce procéde, il est maintenant possible de calculer :

]
— -—(f e/a n Y@ -1)
— i
Aace = ase k(@ -1)

..................................... (111.35)

Ol AXgc & est le décalage du centre aérodynamique d au fuselage (en présence d'une
aile) dans les fractions de l'aille. Cette quantité est utilisée par la suite dans le calcul du
centre aérodynamique global de |'avion.

Il devrait observer que la méthode discutée ici est valide seulement pour des nombres de
Mach subsoniques, (M < 0.80). On la constaté gue le décalage du centre aérodynamique
(aile et fuselage) est approximativement égal au décalage du centre aérodynamique d'aile
seule.

[11.6 Angle d’incidence et efficacité des gouvernes :

Le parametre qui a une grande influence sur la conception des avions est
I'efficacité des gouvernes.

L'efficacité de portance d'une gouverne de bord de fuite (volet) est définie

3 . ] . .
comme: Cls = —— our un profil et: C5 = Z—L pour une surface entiere. La figure

[11.24 montre le rapport typique entre C., o et d pour une inclinaison du volet. Le
changement du coefficient de portance par unité de changement de braquage du volet est
indiqué sur lafigure I11.24 et défini comme :

CL6 = % |q = CONSTAINT « v+ v e s orernsnsnnssnnre et sasssnsssnssnsnssnssnsssnnsnnnns (| [ 36)
Egalement dans I’étude de la stabilité et le controle de I’avion, le paramétre :

d
oy = "R |£J_ = CONSEAINT + v vvrrrrenrrarenreees rnnennsaseseeseseensnnnnsrnnnns (| 1 37)

Ce qui correspond au changement «réel » de l'incidence pour une unité de
changement de déflexion du volet. Evidemment, dans la zone linéaire, on écrit :

(0 o (11.37a)

Page 65




Chapitre Il Concepts aérodynamiques de base

0 =+10°
CL §z=0°
s e — e -
d=-10 > S=/w0’
AC,
A
CONST. CLg - nC! e
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& \0
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Figurelll.24 : Larelation entre Ci, a et & pour des gouvernes de bord de fuite
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Figurelll.25 : Efficacité théorique de portance pour des volets de bord de fuite

Des valeurs théoriques de Ci5 pour la déflexion de I’angle du bord de fuite du
volet sont présentées sur la figure 111.25 en fonction du rapport d'épaisseur t/c et de la
corde du volet par rapport ala corde du profil de I’aile Cs/C.

Lafigure111.26 montre les valeurs théoriques de section de ag par rapport a Cs/C.

Page 66




Chapitre 11 Concepts aérodynamiques de base
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Figurelll.26 : Efficacité théorique de portance pour des volets au bord de fuite

La variation de la portance induite par gouverne avec le braquage de cette
derniére est linéaire dans une plage d'incidence et des angles de braquage de gouverne.

Pour des gouvernes tridimensionnelles, une approximation de o est donnée par :

o5 = < f_‘l//'i 5 (F) ©Y) AY crvrees oo, (111.38)

L’effet du nombre de Mach en subsonique compressible est pris en compte par
latransformation de Prandtl-Glauert pour les coefficients Cis et CL5 sousforme:

_ Ly |mM=0 _ Uy [m=0
Cism = NewrT Clom = T e (111.39)

Le paramétre a3 est approximativement constant avec le nombre de Mach dans ce
régime d'écoul ement.

On peut visudliser la facon avec laquelle I'efficacité de la portance d'une
gouverne peut étre utilisée pour le contréle. En mettant la gouverne a une distance du
centre de gravité de I'avion, alors le contréle de moment est obtenu.
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Chapitre IV Les forces et les moments aérodynamiques et de poussée

V.1 Introduction :

Le but de ce chapitre est de dériver et analyser les expressions des forces et des
moments aérodynamiques et de poussée pour :

> un état de vol stabilisé
> un état de vol perturbé

Il traite principaement la déermination des forces et des moments
aérodynamiques et de poussée, au moyen des méthodes théoriques (méthodes
empiriques) tel que on divise I’avion a un certain nombre de composants : les ailes, le
fuselage, I’empennage vertical et horizontal. On assume que la force aérodynamique
agissant sur l'avion est la somme des forces agissant sur ses composants, en géneral :

I:A/ving t F’%orps + F

+
AHOR.TAI L A/ERT.TAI L

I:AAVION =

V.2 Lesforces et les moments aér odynamiques dans un état de vol stabilisé:

Afin de faciliter les calculs, on utilise dans cette section, I’état de vol stabilisé (vol
rectiligne).

Le tableau 1V.1 représente les forces et les moments aérodynamiques et les
variables correspondants au cas du vol stabilisé.

Les valeurs des forces et des moments de poussée dépendent entierement des
caractéristiques de propulseur et de leur orientation dans e fuselage et on suppose dans le
cadre de cette thése que la valeur de poussée est connue.
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Tableau 1V.1: La dépendance des forces et des moments aérodynamiques avec les

variables de commande dans le cas du vol stabilisé.

Variable| All=0 a b d, de d.
. | Trainée | negligeable
Fo, | TANee3 | dueaua | pourb | négligesble | négligeable | négligesbl
AX1 220 égligeable | négligeable | négligeable
petit
L effet
indirect force force
F a1 Zéro dea sur | latéraledue | négligeable Zéro latérale due
laforce ab ad,
latérale
négligeable
Fos Portance | Portance egogr b Négligezble Portance négligesble
aa=0 |dueaua _ due aud,
petit
L’ effet
Indirect Lemoment | Le moment Le moment
L, zéro | %2 | Geroulisda | deroulisdaa|  zéro | deroulisda
le ab d, ad,
moment
deroulis
Le Le
moment | moment | négligeable Le moment
M 5 de de pour b Négligeable | detangage | négligeable
tangage | tangage petit db ad.
aa=0 di aa
L’ effet le moment
indirect delacet dia
le moment . Le moment
N Z&o dea sur de lacet dA(_aSt p,etlt zé&ro de lacet d(
le dued b mais n’est ad,
moment pas
de lacet négligeable
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IV.2.1 Lesforces et les moments latéraux-directionnels :

Dans I’état de vol stabilisé (vol rectiligne) ou” Vi # 0 ; l'avion serait dérapant.
L'angle de dérapage B (I'équivalent latéral-directionnel de I'angle d’incidence
longitudinal) est défini dans lafigure (1V.1) tel que cette angle de dérapage provogue un
moment de roulis LA, une force latérale FAy1 et un moment de lacet NA; et on utilise le
systeme des axes de stabilité.

FigurelV.1: Définition de I'angle de dérapage 3

Remarque:

1- Puisgue LAss, FAvis et NAgs sont définis dans le systeme des axes de stabilité
XsY<Zsaorslesindices ‘s’ seront abandonnés.

2- Supposons que la force FTyi, le moment latéral LT: et le moment directionnels
NT1sont connus d’apres le module de laforce de poussée.

Laforce latérale, le moment de roulis et le moment de lacet dépendent de:

e Lenombre de Mach

e Lenombre de Reynolds, généralement son effet est négligeable

e L’angle d’incidence

e L’angle de dérapage

e Lapression dynamique

e Lesangles de débattements de I'aileron, déporteur (spolier), gouverne de direction
et autres surfaces de commande.

Tel que en évaluant les différents coefficients & un nombre de Mach constant et un angle
d'incidence constant.
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1V.2.2 Le moment deroulistotal del’Avion :

Le moment de roulis total d’un avion est exprimé par :
R o o PP TP (IV.1)

Ou CI est le coefficient de moment de roulis total.
L’expression du coefficient de moment de roulis total est donnée par :

C =CotCpb +Cuala + Crlp eerrerrerrerrienierieie e s (V.2

AVecC :

Cio: le coefficient de moment de roulis pour un dérapage et des déflections nulles. Cette
quantité est nulle dans |e cas des avions possédant le plan XZ comme un plan de symétrie

Cig : variation du coefficient de moment de roulis due au dérapage, également appelée la
dérivée de moment de roulis due au dérapage ou I'effet diedre

Cisa : variation du coefficient de moment de roulis due ala déflection de I’aileron

Cisr : variation du coefficient de moment de roulis due a la déflection de la gouverne de
direction

IV.2.2.1 L’effet diédre Clg :

L'effet diedre de I'avion est exprimé par :

Ou les indices WB, H et V indiquent respectivement: I’aile, I'empennage horizontal et
I'empennage vertical.

= L[acontributiondel'ale:

Il'y atrois effets aérodynamiques qui contribuent au Clgws :
- Lediedre géométrigue de l'aile
- Laposition del'aile sur le fuselage
- L’angle de fleche de I’aile

e |Lediedre géométrigue del'ale:

La figure 1V.2 montre comment le diédre géométrique de l'aile provoque un
moment de roulis di au dérapage. Observons que I’aile droite a un angle d’incidence
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positive et I’aile gauche a un angle d’incidence négative et pour celale moment de roulis
résultant est négatif.

L'équation (1V.4) suggére que le moment de roulis di au dérapage qui est provoque par le
diédre géométrique de I'ail e soit proportionnel al'angle de diedre géométriqueI.

-

DIHEDRAL AMGLE

FigurelV.2: Moment de roulis di au dérapage suite a I’effet du diedre géométrique
Avec:

V, : Lavitesse normale au panneau droit

V,=WcosI' +VsinI' =W +VI'
La variation par le panneau droit suite a I’effet du diédre est :

vr Vv, br
VRIS

P p

Aa bT

Ce qui produit une portance par conséquent un moment de roulis.

e Lapositiondailesur lefusaage:

La figure I1V.3 montre que lorsque l'aile est au dessus du corps de révolution
(voilure haute), la distribution de I'angle d’incidence provoque un moment de roulis
négatif, c.a.d. I'effet diedre est augmenté négativement. Réciproquement, quand |'avion
possede une voilure basse, l'effet diedre est diminué négativement par |'effet
d’interférence de fuselage. Son intensité dépend de la forme de la section du fuselage, de
sa longueur en amont de I’aile, sa forme en plan et de la position de I’aile. Ceci explique
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pourquoi les avions a haute voilure n’ont pas de diédre (un diedre négligeable), tandis
que plusieurs avions a voilure basse ont des angles de diédre géométrique supérieur a 10°.

NEGATIVE ROLLING MOMENT
>
NEGATIVE A POSITIVE A |
4 HIGH
i = = === WING

|

—

FigurelV.3: Moment de roulis di au dérapage suite a I’effet de position de I’aile sur le
fuselage

e Laflechede I’aile :

La figure 1V.4 montre comment la fleche de bord d'attaque d'aile provogue un
moment de roulis di au dérapage. Considérons deux panneaux d’ailes situés + y; du plan
de symétrie.

La portance locale est exprimée par :

Lapression dynamique: gi= * pV3

Observe, que la vitesse normale du panneau situé sur l'aile gauche est plus petite que
celle du c6té droite :

{\/ni =V, cogA + b)}< V., =V, codA—-b)}

gauche droit

N\ : est I'angle de fleche du bord d'attagque.

Par conséquent, I’aile droite est plus portée et le moment de roulis résultants des deux
ailes est negatif :

AL =-y.c,, %rslvpz{cosz(A—b)—cosz(A+b)} ....................................... (IV.7)
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On suppose que I’angle de dérapage est petit :
AL = —Y,C 0S5 2D SIN2A oecvieciieeieteee ettt (1vV.8)
L'éguation (1V.8) montre que:
- Ladeérivée du moment de roulis due au dérapage est proportionnelle asin (2A)
- Une valeur importante de la fléche provoque une augmentation négative de Clgw

- Lacontribution de la fléche sur Cip est proportionnelle au coefficient de portance,
indiquant qu’aux basses vitesses ou grandes vitesses pendant les manceuvres, la valeur de
Cig, tend & étre négative.

Ce qui ades consequences importantes sur la stabilité des avions.

FigurelV.4: Moment de roulis di au dérapage suite a I’effet de fleche d’aile

= | acontribution de I'empennage horizontal :

La contribution de I'empennage horizontal peut étre expliquée exactement comme
celle qui aétéfait pour Iaile.

Le moment de roulis de I'empennage horizontal di au dérapage peut étre écrit
comme :

ALH =E|b|-| baH Sy bH ....................................................... (|V9)
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ou: Gy = Cibi (%J ...................................................... (IV.10)
q

Il est a noté que le terme ente parentheses est négligeable (sauf pour les avions:
Mc Donnell-Douglas F4 et General Dynamics F-111A), ce qui implique que la
contribution de I'empennage horizontal est négligeable.

= | acontribution de I'empennage vertical :

La figure IV.5 montre que lorsque le centre aérodynamique de |'empennage
vertical est au dessus de |'axe de stabilité Xs, un moment de roulis d0 au dérapage est
génére.

L e coefficient de portance sur |'empennage vertical peut étre écrit :

Cy =Cy(b—-s)=c_, [1— g—Zjb ............................................... (1IV.11)

Ou: CLav: est lapente du coefficient de portance de I'empennage vertica
o0 : est I’angle de déflexion latérale

L a portance de |'empennage vertical provoque un moment de roulis qui s’exprime par :

AL, = =Z,Clay (D =8 )Ty Sy rerrerrerrerrernrrnireesssrsssseseeseneens (IV.12)
_ dS —_

Et CpybOsb=2,C., (1— E)b 0 PR (IvV.13)
o ds .

On peut déduire:: Ciy = —ClLay [1— E]nv %% ............................................. (IV.14)

L’ importance de la contribution de I'empennage vertical au moment de roulis due au
dérapage dépend des dimensions de I'empennage vertical et de Zvs. Ce dernier dépend de
I'angle d'incidence comme indiqué dans la figure V.5 et peut méme étre négatif, dans ce
cas ou Clgy change de signe.
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FORCE
DUE To
SIDESLIP

Side View

VERTICAL TALL
AEROCDYMAMIC CEMTER

FigurelV.5: Moment de roulis di au dérapage suite a I’effet de I’empennage vertical

IV.222LesdérivéesCl sa et Cl 5r:

= Dérivélatérale Cl sa:

La commande |atérale des avions est faite avec :

- alerons
- déporteurs (spoilers)
- dtabilisateur différentiel et d'autres dispositifs

La figure IV.6 montre que pour les ailerons et le stabilisateur différentiel, da
signifie la moyenne de débattement (+6a) de I’aile gauche et le débattement (- da) de
I’aile droite. Dans ce cas, on écrit :

1
d, =§(dAL FpR) errerrererietens e ettt (IV.15)

Les alerons sont utilises souvent dans les applications a faible vitesse et
relativement a basse fléche. Pour des grandes vitesses et aux angles modérés de fléche, il
savére que les effets aéroélastiques excluent I'utilisation des ailerons. Dans ce cas, les
spoilers sont employés. Plusieurs avions de ligne tels que Boeing 727 emploient les
allerons et les spoilers.

Aux grands angles de fléche; les spoilers et les ailerons deviennent également
inefficaces (de point de vue aérodynamique). Dans ce cas, les ailerons de bout (tels
gu'utilisé en foudre électrique par les Anglais) ou les stabilisateurs différentiels (tels
qu'utilisé par General Dynamics F111) sont souvent utilisés ; Concernant les avions d'aile
delta, il est rare de voir les stabilisateurs différentiel utilisés pour la commande latérale.
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FigurelV.6: Moment deroulis géenéré par les ailerons, spoilers et |e stabilisateur

difféerentiel
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= Moment de roulis di alacommande directionnelle Cl s :

La commande directionnelle des avions (la commande en dérapage) est
habituellement obtenue a partir de :

- Lagouverne de direction
- L’empennage vertical

Le symbole dr représente I'angle de débattement de la gouverne de direction ou’
I'empennage vertical utilise le symboleiv pour lacommande directionnelle.

Remarque: la plupart des avions utilisent la gouverne de direction pour la commande
directionnelle.

Une explication physique du mécanisme aérodynamique par lequel le moment de
roulis d0 a la commande directionnelle est expliqué par la représentation de la figure
V.7,

Puisgue e but de la gouverne de direction est la commande en lacet, |le moment de
roulis di ala gouverne de direction doit étre vu parfois comme effet secondaire.

Pour déterminer I’expression de Clsr ; associons la force due a la gouverne de
direction sur I'empennage vertical avec ladérivée de laforce latérale :

Fp = cydeRas ................................................................... (IvV.16)

Le moment de roulis di a cette force autour de |'axe de stabilité est :

Z
Cr = Cyar f ................................................................... (1vV.19)

Observons que Clsr peut avoir un signe négatif a cause de Zvs (c’est le méme cas avec
CI Bv).

Maintenant, on peut évaluer le moment de roulis par :

L pa

S

=L, = (c,b b+cgd,+ cldeR)asb ............................................ (1V.20)
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Ou les dérives Clg et Cl sr sont donneés par les équations (1V.3) et (1V.19) respectivement.
Aucune expression explicite simple ne peut étre donnée pour Clsa.

b

SIDE FORCE] ¢
DUE TO } Ay
RUDDER

FigurelV.7 : Moment de roulis di ala gouverne de direction

1VV.2.3 La force latérale totale de I’avion :

Laforce latérale totale d’un avion est exprimée par :

0L O (v.21)

Ou Cy est le coefficient total de laforce latérale.
L’expression du coefficient total de laforce latérale est donnée par :

C, =Cu+C,p D +Coyrlp + Copnlp o, (1V.22)

Avec:

Cyo: le coefficient de la force latérale d'avion pour un dérapage et des débattements
nulles. Cette quantité est nulle dans le cas des avions possédant le plan XZ comme un
plan de symétrie

Cyg : variation du coefficient de la force latérale due au dérapage, également appelée la
dérivée de laforce latérale due au dérapage

Cysa : variation du coefficient de laforce latérale due a la déflection de I’aileron

Cysr: variation du coefficient de la force latérale due a la déflection de la gouverne de
direction
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IV.23.1Ladérivéedelaforcelatérale due au dérapage Cyg:

Ladérivée de laforce latérale due au dérapage se compose habituellement de deux
éléments:
Cyp = Cypms T Cppy werereremsmsmsmsnsnsnsnsninsninintntntsisesessseneneseens (1vV.23)

= | acontribution d’aile-fuselage:

La contribution d'aile-fusel age est généralement petite par rapport ala contribution
de I'empennage vertical. Et puisque il est difficile d'estimer Cypw, il est frequemment

négligé.
Le signe de Cygwz est généralement négatif.

= | acontribution de I’empennage vertical :

L’équation (1V.24) obtenue d’apres la figure IV.5 est :

Cv =Clay {1—3—2} ............................................................... (vV.24)

La force latérale due au dérapage sur I’empennage vertical est :

- ds
Faw =—Clv Sy =—Clav [1——jb OuSy eerererrmreremreienieee e (1V.25)

Utilisons les équations (1V.23) et (1V.24), on trouve :

ChpybOsS=—C,y [1— E]b Oy Sy reereerremmeememneenresnenssesnsnnsens (1vV.26)
ds
Cpy = —Cray (1— Ejn“ SV? ............................................. (IV.27)
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gl R S s | J I
c,_,ﬁ RANGE : -.10 TO-20 _
e 4
-1.0 L=0 r % -
L =
CY‘; Lia -b._- :‘j_.—-f '\.,_
(RAD™) - - -
A
-5 } %ﬁ -
0 i i i
0 .5 1.0 1.5 20 25
M

FigurelV.8: Lavariation de c, enfonction du nombre de Mach

IV.2.3.2 LesdérivéesCy sa €t Cysr:

= | adéivéedirectionnelle Cysr:

Laforce latérale due ala dérivée du coefficient Cysr est :

Fay = Cyerd RS crrvereetiretetes et et s st e s sttt st n bt en st s et enanans (1vV.28)

Le coefficient de portance due au débattement de la gouverne de direction sur
I’empennage vertical est exprimé par :
_ocy, oc,, oa,

2. Je = Za, od. dr =Clav@gr0Rg = Clav@RAR e, (1V.29)

CLV

La force latérae de I'empennage vertical due a la gouverne de direction peut
maintenant écrite comme :

Fay = ClavB AR Oy Sy cervrerrerreresesesessessesesssssssssessesassens (1vV.30)

L’égalité des équations (1V.28) et (1V.30), permet d’obtenir :

Cyir = CLav@grMl SV? ....................................................... (1vV.31)
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FigurelV.9: Lavariation de c 4 en fonction du nombre de Mach

= Ladérivéelatérale Cysa:

Ce dérivé est généralement négligeable sauf ou le dispositif de la commande
latérale est situé pres de la surface verticale. Un exemple de ce cas est présenté dans la
figure IV.6c.

Maintenant, la force latérale totale d’un avion dans les conditions du vol stabilisé
s’écrit;

Favis = Fay = (cyb b +c,dr + cydAdA)as ..................................... (1V.32)

1V.2.4 Le moment de lacet total de I’avion :

Le moment de lacet total d’un avion est exprimé par :

Ou Cn est le coefficient de moment de lacet total.
L’expression du coefficient de moment de lacet total est donnée par :

C,=Coot+CipD +Cirlr + Crgal 4 worrerrrerrreereeneeneeree e (IvV.34)
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AVecC :

Cno: le coefficient de moment de lacet pour un dérapage et des débattements nuls. Cette
quantité est nulle dans |e cas des avions possédant le plan XZ comme un plan de symétrie

Cng : variation du coefficient de moment de lacet due au dérapage, également appelée la
deérivée de stabilité directionnelle

Cnsa : variation du coefficient de moment de lacet due ala déflection de I’aileron

Cnsr : variation du coefficient de moment de lacet due a la déflection de la gouverne de
direction

1V.2.4.1 Ladérivée de moment de lacet due au dérapage Cng:

La dérivée de moment de lacet due au dérapage se compose habituellement de
deux éléments :

Criy = Cri T Cripy +eseeseeneessessemneessesesssesesssessesesssesesnsesses (1V.35)

= | acontribution d’aile-fuselage Cngws :

La contribution daile-fuselage est calculée comme éant la somme de la
contribution d'aile Cngw et la contribution de fuselage Cngs

Cros = Cripwy T Cripp +eeeseersrsseessessemessseseessessesssessesesssesnenssnnns (1V.36)

D’aprés la figure 1V.4; observons qu’avec un dérapage positive, les vitesses
normales de I’aile droite au bord d’attaque sont plus grandes par rapport a celles de I’aile
gauche. Ceci résulte une force de trainée importante dans la partie de I’aile droite que
celle du coté gauche qui est responsable de la création du moment de lacet.

La contribution de I'aile est fréguemment petite.
La contribution de fuselage est généralement importante.

= | acontribution de I’empennage vertical :

Lafigure V.5 montre que la combinaison des angles de dérapage et I’angle induit
généere une portance sur la queue verticale dont une composante tres importante parallele
al'axe négatif de Ys. Ceci résulte un moment de lacet positif d0 au dérapage, qui Sappelle
fréqguemment |'effet de « girouette » de |'empennage vertical.

Pour cette raison, la dérivée Cng joue un réle fondamental pour la détermination
des caractéristiques de stabilité et de commande de I'avion.
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La force de portance sur I’empennage vertical est :

ds
Faw =—ClyOyS, = —Clay (1 —]b OySy rererrermrmmmrneses e (v.37)
Le moment de lacet correspondant est :
ds |, —
NV = CLaV (1—EJb qVS/ XVS ................................................ (IV38)

Ou Xvs est la distance entre le centre de gravité de I'avion et le centre de pression de
I'empennage vertical. Combinant cette derniére équation avec les équations (1V.33) et
(1V.34) :

N, =c,, basb=c, (1— g—ls)jbavs, Xy werreemmeeressenseissossssssnsessennes (1V.39)

On peut déduire :

ds Xys
Cy, = Lav[l E)”V Svav ..................................................... (IV.40)
ou: Vo :S%VS ..................................................................... (IV.41)

Vv est le coefficient de volume de I’empennage vertical. Ce dernier joue un role
important dans le processus de dimensionnement initial de I’empennage vertical lors de
la conception de |'avion.
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FigurelV.10: Lavariation de c_, en fonction du nombre de Mach
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IV.24.2 LesdériveesCn sr & Cnsa:

= |adérivéedirectionnele Cnsr:

Le moment de lacet di a la commande directionnelle est obtenus a partir de la
figure V.7 et les équations (1V.30), (1V.33) et (1V.34), tel que:

N = —C oy O g Oy Sy Xug wrvrerrerreresmsnsessessessssssessesssssssssessessenens (IvV.42)

Alors:

(Aan) \ o
- 8 -,= = a%g\g—
- i \
— | |
\
‘\\ N
- b6 . i
F
A
' . ||
0 s I 5 20 25

FigurelV.11: Lavariation de c en fonction du nombre de Mach

» Ladérivéelatérale Cnsa:

Le moment de lacet di a la commande latérale peut varier considérablement
d'une configuration davion a lautre car I’aérodynamique de chacune de ces
configurations utilisées dans la commande latérale est largement différente par rapport a
I’autre.

L’estimation de Cnsa dans le cas des ailerons, spoilers et le stabilisateur
différentiel est trés difficile (voir figure 1V.12), c’est laraison pour laquelle on utilise les
méthodes expérimental es.
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Maintenant, on peut évaluer le moment de lacet d’apres :

Noze = N = (Co B + Cogplg + Cogalip JOSD wevvereverreeeseeiessseeeeseeeesseesenns (IV.44)

V.25 L’assemblage des for ces et des moments latér aux-dir ectionnels :

Finalement, Il est possible de rassembler toutes les expressions des forces et des
moments | atéraux-directionnels dans une matrice (voir tableau 1V .2).

Tableau V.2 : Les forces et les moments latéraux-directionnels dans le cas de vol
stabilisé.

- 1

Fay % Sl % S Cu G|y
Ly p=1c0sh AveCc:{c t=|Cy Cy Cum GCun g [rm———— (1V.45)

N A Cn qu Cn CnO Cnb CndA CndR A

de

V.3 Lesforces et les moments aér odynamiques dans un état de vol perturbé:
(cas latéral-directionnel)

Les perturbations sont relatives a un état de vol stabiliseé symétrique
(V1=P1=R1=0), et par conséquent : (FAy1= LA1= NA1=0).

I ﬁ1"'ﬂ

in unb!lit.}r l \
axes
X Z.

FigurelV.13: Présentation des vitesses et des angles de I’état de vol perturbé

L e vecteur vitesse totale de perturbation est :

_— —

V,=U;+u+v+w
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—_—

U, :est lavitesse de I’état stabilisé

u,v,w : sont les composantes des vitesses de perturbation

Tableau | V.3 : La dépendance des forces et des moments aérodynamiques en fonction
des différentes variables de commandes dans |e cas du vol perturbé.

: . . e Lesvariables de
Lesvariables principales Les variables dériveées
commande
-V .V
NVl aVY | b=— |d=—
Uiviwiplg|r |V |W/ gy 1 u, | d, | de dg de
f F OF Fux F Fa OF e Fux OF ax
AX ou oW oq oW da oa odg od
f Oy @ OF sy Fy aFAy aF/}y 6FAV aFAy
i EY, ap ar EY; ob ob od, adg
; oF,, OF OF oF,, oF,, oF,, OF OFy
Az ou oW oq oW oa oa odg od
Oy s Oy | oLy oL, La Ly oLy
A v op or N ob ob od, od .
oM, oM , oM , M, M, M, M , M,
My | & oW aq W s a8 ad, od,
N, N, N, | oN, N, ON, ON, N,
Na EY, op a | v ob b od, adp

Remarque: les cases blanches dans le tableau indiquent quiil n'y a aucun effet au
premier ordre de |'approximation.

IV.3.1Lesvitesseslinéaires:

1V.3.1.1 Lavitesse de perturbation avant, u :

Cette vitesse de perturbation cause un changement de deux parametres : la
pression dynamique i et le nombre de mach M. L'un ou l'autre de ces derniers est
responsable des variations de Fax, Faz et Ma, qui sont exprimeés en termes des premiéres
dérivées par rapport au. Voir letableau IV.3:

dFax/du, dFaz/du et dMa/du
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1V.3.1.2 Lavitesse de perturbation latérale, v :

Cette vitesse de perturbation peut étre identifiée avec la perturbation de I’angle de
dérapage |latérale atravers:

b Y e e e (IV.46)
Ul

Comme peut étre vu sur lafigure 1V.13. Laforce latérae, le moment deroulis et
le moment de lacet dépendent du dérapage. Les variations en fonction de  ou v sont
exprimeées en termes des premieres dérivées. Voir le tableau 1V.3:

AFav/@v ou AFay/dp, ALa /dv ou dLa /8B et ANa/IV ou INA/AP

1V.3.1.3 Lavitesse de perturbation descendante, w :

Cette perturbation peut étre identifiée avec la perturbation de I’angle d'incidence a
travers:

S O (IV.47)

Les forces aérodynamiques dans le plan de symétrie et le moment de tangage
dépendent de I’incidence. Les variations en fonction de w ou o sont exprimées en termes
des premiéres dérivées. Voir le tableau 1V.3:

dFax/dw ou dFax/da, dFaz/dw ou dFaz/da, dMaldw ou dMa/da

1V.3.1.4 Lavitesse de perturbation deroulis, p:

Une vitesse de perturbation de roulis cause des changements dissymétriques de
I'incidence locale a travers les surfaces de |'aile et I’empennage. On le suppose que ces
changements interviennent d'une facon antisymétrique de sorte qu'il n'y ait aucun effet
sur les Fax, Faz et Ma. A proprement parler, ce n'est pas correct pour I'empennage
vertical. Cependant, I'expérience prouve que |'effet perturbé de taux de roulis sur
I'empennage vertical est habituellement faible. Les variations de Fay, La et Na sont
exprimeées en termes des premieres dérivees par rapport ap. Voir le tableau IV.3:

dFav/ap, @ La /dp et aNA/Ap

1V.3.1.5 Lavitesse de perturbation de tangage, g :

Une vitesse de perturbation de tangage cause des changements symétriques de
I'incidence locale a travers l'aile, le fuselage et I'empennage horizontal. En raison de la
symétrie, il n'y aaucun effet sur les Fay, La et Na. Lesvariations de Fax, Faz et Ma sont
exprimeées en termes des premieres dériveées par rapport ag. Voir le tableau IV.3:

dFax/dq, dFaz/dq et dMaldq
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I1V.3.1.6 Lavitesse de perturbation delacet, r :

Une vitesse de perturbation de lacet cause un changement dissymétrique des
vitesses locales sur |'aile aussi bien qu'un changement dissymétrique de I'incidence locale
a travers I'empennage vertical et le fuselage. Ces changements n'ont pas des effets
sensibles sur Fax, Faz et Ma. Les variations de Fay, La et Na sont exprimées en termes
des premiéres dérivées par rapport ar. Voir le tableau 1V.3:

dFay/dr, dLa [0r et dNa/dr

Tableau | V.4 : Lesforces et les moments quasi-stationnaire dans le cas de vol perturbé.

Longitudinal :
( F F F F F F
foza AXu+a AXa+a ’_*Xa'Jra qu+a AXdE+a—AxdF
ou oa oa oq od. od.
oF oF oF oF oF oF
f=—"2U+—2a+—2d+—2q+—22d.+—2dp e, V.48
| fu ou da od aqq ad. © oade ¢ ( )
M M M M M M
mA:a Au+a Aa+a _Aai+a Aq+a AdE+6 Ad,.
\ ou oa oa aq od od.
Latéral-directionnel :
oF .
((fo = Ayb+6':f"‘b+8':’*xeréFAXrJraFAXdR+aF—AXdA
ob ob op or od aod
|A:5|—Ab+5L'Ab‘+5LA p+5LAr+5LAdR+%dA ..................... (1V.49)
4 ob ob op or  oadg od,
nA:aNAb+6N.Ab'+aNA p+aNAr+8NAdR+8NAdA
ob ob op or odg od ,
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Tableau |V.5: Lesforces et les moments quasi-stationnaire (adimensionnel) dans le cas
de vol perturbé.

Longitudinal :
u 1 ac 1 qc 1 E F
a _—

[ {27 B (IV.50)
fo - OF ,, (Lj+a':“a+ OF [ac]+ OF [qcJ+a|:AZdE+aFAZdF
5 u (VI oa 5 ac 2U 5 gc 2U od ¢ od .

u, 2U, 2U,
mAzaMA(LJ+6MAa+ oM , [a’c] 6M_A[qc]+8MAdE L
NERICH oa S(ac l2u.)" (gc)l2u,) ad. od .

u, 2U, 2U,
Latéral-directionnel :
oF )
L OF s, b ), 9Fa [ Pb), OFs (b +6FAXdR+8FAXdA
ob a[ bbJ 2U, a[ pr 2U, a( rb] 2U,) adg ad,
U, 2, ), (IV.51)
IA:aLAb+ oL, (bb), oL, po |, oL, rb +6LAdR+6LAdA
ob o bb 205 ) (pb (20, ) (b j(2U, adp ad,
2U, 2U, 2U,
nAzaNAb+ N, (bb) N, (pb) _oN, (rb +aNAdR+aNAdA
ob S\ 20 ) (pp 20, ) (b (20, ) ad, od ,
2U, 2U, 2U,

1V.3.2 Lesdérivées des coefficients de stabilité latér ales-dir ectionnels :

1V.3.2.1 Les dérivées des coefficients de stabilité par rapport a I’angle de dérapage 8
(Cys ,Clg,Cnp) :

D’apres le tableau 1V.3, les forces et les moments affectés par |e dérapage sont :

Fay, La, Na, tel que:

Fa =C,08

L p = € 0D wreeeeeeeeeeeeeeeeeeeeseeeeeeeeeee et e eneeeee s eeee e ee s eneeeeneenenes

L —c g (IV.52)
N, =c, osb
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Les dérivés par rapport & I’angle de dérapage sont :

OF 4 —
8by = Cw @S
oL —
abA = Cpp QS0 e (|V53)
ON , —
= sb
ab Cnb q

1V.3.2.2 Les dérivées des coefficients de stabilité par rapporta b (c,c,.C,;)

D’apres le tableau V.3, les forces et les moments liés au taux de dérapage sont :
Fay, La, Na, tel que:

oF _
; TR

2U,

6L'A =C|b-aSb .......................................................................... (1vV.54)
5 bb

2U,

Ny ¢ G

nb

Remarque: Il yaune analogie entre les dérivés par rapport a « et les dérivés par rapport
aj et n'existe pas des méthodes précises pour estimer les dérivés par rapport a 7. On
suppose généeralement que ces dérivés sont négligeables.

1V.3.2.3 Les dérivées des coefficients de stabilité par rapport au taux de roulis p
(Cyp, Clp, Cnp) :

D’apres le tableau 1V.3, les forces et les moments affectés par le taux de roulis
sont : Fay, La, Na, tel que:

oF _
. Cyp gs
2U,

DL p T eiteereereereee e e e e e neeaaearee s (1V.55)
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= Ladérivée par rapport aCyp:

Cette dérivée de ce coefficient est exprimée généralement par deux composants :

Cy = Cymen * Cypy (1V.56)

La contribution de Cypwen dl au fuselage, I’aile et I’empennage horizontal est
généralement faible en comparant ala contribution de Cypy sur I’empennage vertical.

A AA
r'§+—1ll_ F; - ‘ ]
# # ! P
Z
e 2 zvi

Distribution de vitesse due au taux de roulis

FigurelV.14: Laforcelatérale due au taux deroulis

Laforcelatérale Fp s’exprime en :

pZVs .

F,=CLv U Oy Sy +rveerreenreeneenneesseesseesseesneseeeneeneeneene e reens (1vV.57)
1

Ou (pZvs/U1) est I'incidence due au taux de roulis.

Il'y a également un angle latéral induit op sur I'empennage vertical. Pour une
évaluation rapide de Cypv, on suppose souvent que I’angle latéral induit est nul.

Le coefficient de laforce latérale de |'avion serait exprime par :

Fan = Cpu 05 worerereieiiiiiieie s (Iv.58)
D’autre part :
Z
Cpy = —Cay pU =, SV? .............................................................. (IV 59)
Et Cyv = —2C oy %n\, S\’? .............................................................. (1V.60)

Une forte variation de I’angle d’incidence provoque un changement important de Cypv.
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= Ladérivée par rapport aClp:

Cette dérivée de ce coefficient est exprimée généralement par trois composantes :

= Cipwg + Ciprt T Cipy erererererensnsnsnsnmsisinisisi st (IvV.61)

Pour la mgjorité des avions, la contribution majeure au Clp est le coefficient Clpwes.
Avec : Clpw= Clpws

La contribution de Clpn peut étre estimé par :

s, b?

§32

Ciprt = CipH

Généralement, il est négligeable par le fait que la géométrie de I’aile est beaucoup
plus importante que celle de I’empennage horizontale.

Une expression de Clpy peut étre dérivee al'aide deI'équation (1V.60) :

Z 2
Cpv = —2CLay (fj n, S"? ........................................................... (1V.63)
y %
F‘}E_b ,-]:',/T//‘1 U,
=
Aci=z = FFE'. [ Il g ;LU.
tip helix tip heli=
angle iy angle

Ladistribution de la vitesse due au taux de roulis

I

/t’esulLant rolling moment

t

La distribution totale de la portance a I’état stabilisé de roulis

FigurelV.15: L’explication physique du moment de roulis d au taux de roulis
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= Ladérivée par rapport a Cnp:

Cette dérivée de ce coefficient est exprimée généralement par deux composants :

(IV.64)

Geénéralement, la contribution de I’empennage horizontale est négligeable.
Cnpws est due aux trois effets suivants :

1- I’effet de latrainée du profil

2- L’inclinaison du vecteur portance

3- Ladépression al’extremité

1- L’effet de la trainée du profil :

Le taux de roulis provoque une variation d’angle d’incidence dans toute I’aile ;
pour une vitesse de roulis positive; I’aile droite regne une augmentation de I’angle
d’incidence qui produite une trainée positive et I’aile gauche regne une diminution de
I’angle d’incidence qui produite une trainée négative et le moment de lacet résultant sera

positive (voir figure IV.16).

Lagl ﬁL'\_ {generates -AC_ due }
]
L to liftsvector tilting

LM'

‘ip left

e i PY up-guingn'bh
wing

[generntes +iC  due
3 }

FigurelV.16 : L’ effet de la portance et de latrainée sur le moment de lacet
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2- Inclinaison du vecteur portance :

La figure V.16 montre aussi la création d’un moment de lacet négatif di a cet
effet.

3- Dépression al’extrémiteé :

Cet effet est important pour les avions de faible allongement. Il est proportionnel a
la force latérale et a la distance longitudinale de I’aile entre le centre de gravité et le
milieu de la corde d’extrémité. La dépression est proportionnelle au coefficient de la
portance de I’état de vol stabilisé comme montre lafigure [V.17.

Notons que la contribution due a la dépression doit étre négative.

Et la contribution de I’empennage vertical est donne par :

ZVS X Vs i

Crov = T2C oy b b g —————————s (IV.65)
I Rectangular Wing, ELI!'.I
Lift Distribution due to
-\h\ Positive Roll Rare
P
S
I+ ...( )- No Resultant Lateral
Force
S =5q
I Rectangular Wing, CL'F'EI
S Sq
Net Lateral
Force
£ Flow of aim

Figure V.17 : L’ effet de la dépression sur le moment de lacet dd au taux de roulis
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1V.3.2.4 Lesdérivées des coefficients de stabilité par rapport au taux delacet r

(Cyr, Clr, Cnr) .

D’apresletableau IV.3, les forces et les moments liés au taux de lacet sont :

Fay, La, Na, tel que:

oFn &
=)
0 2U
1
O 6 G0 oo (IV.66)
rb
0
)
N —

_Cnrq
8[ rb ]
2U,

= | adérivée par rapport aCy; :

Cette dérivée de ce coefficient est exprimée généralement par deux composants :
Cyr = Cprp T Cyry wrerererererimimisse et (IvV.67)

On peut négliger la contribution de fuselage, de I’aile et de I’empennage
horizontal sur laforce latérale comme montre lafigure IV.18, cette derniére est appliquée
seulement sur I’empennage vertical.

La force latérale s’exprime par :

F =c,, (TJ(—VSFV Sy crrerrerertereen et ene s st n st en s enae e (1V.68)

1

L’effet du taux de lacet sur I’angle latéral induit est négligé, cette force latérale s’écrit
comme:

Fan = Cpu 05 worerercieiiiiiesie e (1V.69)
D’autre part :
rx
” Lav( Ufjnv % ................................................................. (IV.70)
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En dérivant par rapport a (rb/2U,) :

FigurelV.18: L’explication physique de laforce latérale due au taux de lacet

= | adérivée par rapport aCly:

Cette dérivée de ce coefficient est exprimée généralement par trois composantes :

Cip = Ciug T Cipy T Cipy wreeerersmeenemssessesssnsseessessesseessesseessessesnsessessesssessens (V.72

L’explication physique du mécanisme aérodynamique responsable de Clywg et

Clyv est fournie par la figure IV.18. La contribution de I'empennage est généralement
considéré négligeable.

Crv =Clav Tn\, s (IV.73)

Il est a remarqué que Clywa est toujours positif, tandis que Clyy peut étre positif et
négatif

La dérivée du coefficient Cl; est importante pour la détermination de la stabilité
dynamique de |'avion.

Page 98




Chapitre IV Les forces et les moments aérodynamiques et de poussée

Remarmque : o= moment de nomlis est preportionnel a1 o,

INCREASED DECREMASED
LIFET LIFT
SN p

ROLLING
MoMENT

Contributon de -, de Taile-fusslaps

Coniribotict de - de PFempannare vartical

% .

FigurelV.19: L explication physique de la contribution de I’aile-fuselage et
I’empennage vertical sur le moment de roulis di au taux de lacet
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= | adérivée par rapport aCny :

Elle est généralement constituée de deux composantes :

Cor = Cops T Crpy reerreesrersseesseesseesseesreesressseesseessesssessneesseenseenns (IvV.74)

La contribution de I'empennage horizontal est fréquemment négligeable.

La contribution de I'empennage vertical peut étre expliquée également sur la figure
IV.19. Son expression est donnée par :

2X2
oy =Gy nv% ........................................................... (IV.75)
-~ .80 e
[ [C,, RANGE : O TO -1.0]
T E
- bl p——t 'l -c%@ —
C, |
{.MD-I} I i 1
=40 3 —
/ | | -
] J____C,_:'I.l | '
.—_Eﬂ — 1 ;‘___-'. EL: rg‘ I =]
el
"c-u.-:ﬂ T
0 " : l | |
0 g 1.0 1.5 2.0 25
™

FigurelV.20: Lavariation de Cnr en fonction du nombre de Mach

IV.3.2.5 Les dérivées des coefficients de stabilité par rapport aux angles da & Or
(Cys, Cls, Cns) -

Lesforces et les moments liés aux angles de déflexions da et or sont :

Fav, La €t Na, tel que:

OF oy aCy_ P
—~-=—-0s=cCy,0s
od od o e
oL, oc — —
a_dAza_dqub:C'd (01 o OSSR (1V.76)
oN, oc,— -
=—rqgsh=c,qsh
ad ad q ndq
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Lavariable & peut désignée da (latéral) ou bien dr (directionnel).

1V.3.2.6 L’assemblage des forces et des moments de I’état de vol perturbé: (cas
latéral-directionnel)

Finalement, Il est possible de rassembler toutes les expressions des forces et des
moments dans une matrice (3 x 6) (voir tableau 1V.6).

Tableau 1V.6: les forces et les moments latéraux-directionnels dans un état de vol
perturbé.

b
[ 5
- 1
:313 Cp Cx~0 Cp Cp Cuu Cer|| pb
aé =1C, Cy=0 C, C Cu Cr UL} o (IvV.77)
n Cnb Cnb Cnp Cnr CndA CndR r b
. 2,
qsb d,
de

V.4 Lesforces et les moments de poussee dans un état de vol perturbé: (cas
latéral-directionnel)

Lesforces et |es moments de poussée dans le cas latéral -directionnel lors d’un état
de vol perturbé dépendent seulement de 3 tel que:

oF
fo=p)
™ b

oL
e R V.78
T b >‘ ( )

N,
n = b
Toob
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1V.4.1 Lesdérivées des coefficients de stabilité par rapport a I’angle d’incidence o

(Crxa, Crza, Cii1a) -
= |aforce FTx:
D’une part :
oF. —
a;X = Cryg OgS cvereerrerrersemtereesuestessessesteseesseseeseseeseeseeneenes (1V.79)

Danslaplupart des avions, on a:

Cria =0 ot (Iv.80)
= LaforceFr;:
D’une part :
O S oo (IV.81)
oa

La ligne de poussee est approximativement alignée avec I’axe Xs et le coefficient
Crz est causé par la force normale Ny ou N; qui est faible pour étre négligé comme
indiqué danslafigure1V.21.

Alors, on peut considérer :

oF,

20 e V.82
a (1vV.82)

Turbopropul seur

N
1' 18

Turboréacteur

FigurelV.21: Lesforces normales du turbopropulseur et du turboréacteur
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= | adérivée du moment My par rapport aa :

= Crira G1SC wereereerremeesirseeeeseee e e (1v.83)

L e coefficient Cmrq peut étre définit selon les systemes de propulsion :
1¥ cas: Turbopropulseur :

D’aprés la figure 1V.21, la contribution de moment de tangage due a la force
normale est :

X
0 0 e (IV.84)
C

Crimv = NCy, ?
Avec:
n : le nombre des propulseurs

Cnp= :T . est le coefficient de force normale
Xp:lebrasdelevier

= E dp?

dp : le diametre de propul seur

Comme la force normale N, est proportionnel a I’angle d’incidence o ; aors, on peut
ecrire:

Y (1V.85)

Soit :

D L e r—— V.87
oa oa ( )
Alors:
X. s oOc oe
Coma =N B e P | et (1V.88)
c S aap oa
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2¢me cas : Turboréacteur :

D’apreés la figure 1V.21, laforce normale est :

Avec:
i . Le débit d’air a I’entrée du turboréacteur
Vi: La vitesse d’entrée
©;: Lavariation de ladirection du fluide entre I’entrée et la sortie
q, =a; +€,
O, =8 +€, +C i, (1vV.90)

C : Constante due a I’incidence
& : L’angle induit par I’aile a I’entrée

La vitesse d’entree est donnée par :

V2 et (1V.91)

Avec:
Ai: Lasection d'admission
pi : Ladensité de masse d'air d'admission

L’équation (1V.89) peut s’écrireen :

N, = ;\“’2 (@48, +C) oo (IV.92)

C : est une constante

L e coefficient de moment correspondant est :

o X
Cory =N m® _—L(a +e, +C) ................................................... (1V.93)
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Aprés derivation par rapport a I’incidence, on obtient :

2 oe. oX
G = L (e g (IV.94)
Ar, qg,Sc oa oa

20 e (IV.95)

1V.4.2 Les dérivées des coefficients de stabilité de poussée par rapport a I’angle de

dérapage B (Cyrp, Cltp, Cntp) :

= | aforce de poussée latérale Fry et le moment Lt:

D’aprés la figure 1V.22, on a:

oF
L I (1V.96)

ab

e (IV.97)

ab

= Lemoment Nt:

Dans le cas d’un turbopropulseur, le moment de lacet di a la force normale du
propulseur peut s’écrire :

Ny = —NIN X ) reeeeeeeesssssseseesssssssssssesessssssssssseessseseees (1V.98)
Comme:

N; = o OSD weveeeeeereeeeceesees s seessssssnssssssenesesesnssssenenes (1V.99)
Et laforce normale est :

N = Cop O, wevereerermessmressssessssestsesessssssese s sssssssessssens (1V.100)
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Chapitre IV Les forces et les moments aérodynamiques et de poussée

Et la dérivée du coefficient de moment de lacet par rapport al’angle de dérapage :

oc. S
e A e S (1V.102)
b b s b
Alors:
oc._ S —
N B L e (1V.103)
ob ob s b

Dans le cas d’un turboréacteur, la dérivée du coefficient de moment de lacet par
rapport al’angle de dérapage peut s’écrire:
m2 X,

C.. =—N S TR 1V.104
nTh Ari qle ( )

trbopropulseur

FigurelV.22: Lesforces normales au dérapage
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Chapitre IV Les forces et les moments aérodynamiques et de poussée

IV.4.3 L’assemblage des forces et des moments de poussée pour |’état de vol
perturbé:

Finalement, Il est possible de rassembler toutes les expressions des forces et des
moments de poussée dans les équations (1V.105) et (1V.106).

T
qfls (CTXu+2CTXl) 0 u
LI 0 R U S (1V.105)
q,S
_rﬁ]__ (CmTu + 2C'mTl) CmTa a
g,SC
[
q,s 0
B O (IV.106)
qsb| |
_nT nTh
q,sb
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Chapitre VII Application sur cing modéles d’avions

VI11.1Introduction :

A I’aide du logiciel MATLAB, on va analyser toutes les réponses aux commandes
pour cing modéles d’avions dans les mouvements latéraux numériguement et
graphiguement ainsi qu’un exemple d’une réponse statique latérale.

Systeme d’unité B.E.S. Voir Annexe-A.

VI1.2 Modéle mathématique de I’avion Boeing 747 :

i1
FS5.13399

MGC
B.L.49I

[ e e » |
0 50" 100"
E5.3079 E5. 13399
WL.356 1
T — FRL
WL.1998
— el WL I8
] RS f —FL
25"

FigureVII1.1: Troisvuede I’avion B-747
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Chapitre VII Application sur cing modeéles d’avions

L es conditions devol :

Vol de croisiere (Altitude = 20000 ft), M = 0.6

Uo = 673 ft/s, p = 0.001268 Sugs/ft3, = 0.25, O1= 2.5

Caractéristiques : Les parameétres représentatifs de ce cas sont rassembl és ci-dessus :

Dimension, masse et inertie.

S=55001ft?, b= 196 ft, £ = 27.3ft, P = 636.6 Ibf
Ixx= 18.2 10° slug ft?, lyy= 33.1 10° slug ft?, 1zz=49.7 10° slug ft?, Ixz = 0.97 10° dug ft?
Tableau VI1.1: Dérivées latérales adimensionnelles ; B747 :

C, C C,

b -09 -0.16 0.16
p 0 -0.34 -0.026
r 0 0.13 -0.28
d, 0 0.013 0.0018
d, 0.12 0.008 -0.1

Tableau VI1I.2 : Dérivées latérales dimensionnelle ; B747 :

Y L N

-71.8354 - 2.7551 0.9961
p 0 -0.8432 -0.0236
r 0 0.3224 -0.2536
d, 0 0.2214 0.0112
d, 9.5858 0.1362 - 0.6222

M atrice du systéeme et I’équation caractéristique :

Avec les parameétres précédentes on va calculer la matrice du systeme latéral A :
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—0.1067 0 0.0146 -1
—2.7473 —0.8427 0 0.3281

A= 0 . 0 0 oo (VILD)
1.0183 —0.0167 0 —0.2564
On obtient I’équation caractéristique de la matrice :
M+ 1.206 N3+ 1.357 M2+ 0.9677 A+ 0.005394=0.........cceeeevrunne. (VIL2)

Les deux criteresde Routh: E =0.005394>0 et R=0.6394 >0 sont vérifiés.
Donc, il n’y pas de mode instable.

VIl.2.1Valeurspropres:

Lesracines de I’équation caracteristique sont :

» Modespird : A=-0.00562 ............. (VI11.3.9)
» Mode convergence enroulis: M=-0892................. (V11.3.b)
» Modeoscillation latérale (roulishollandais) :  A34=-0.154 + 1.03i ....... (VI1.3.c)

L analyse des réponses latérales doit étre faite graphiquement par la résolution
des équations différentielle de systeme latéral de laforme:

X = AX A BU cot e et e e (VI11.4)
Tel que:

B : est la matrice du commande déterminée dans les conditions considérées a I’aide des
parametres des tableaux VI11.1 et V1.2, elle devient :

0 0.0142
p=| 02212 04501 | (VIL5)
0 0
0.0094 -—0.6233
U : est le vecteur de déflexion :
d
U= 8 ] e e e e e e e VII.6
o] e
X : levecteur desvariables:
X=B, o, v, @] (VIL7)

Page 165




Chapitre VII
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V11.2.2 Réponse latérale due au braguage des ailerons :

@
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FigureVI1.2 : Réponse latérae due au braguage des ailerons

V11.2.3 Réponse latér ale due au braguage de la gouver ne de direction :

30

T

(s/peu)sinos ap xneJ

(pes) Jobedesop op ajbuy

Temps (sec)

Temps (sec)

Y

0.5

©
<

(pes) dsynos ap s|buy

1.. S

(oas/pel) 199E] 8P XNE|

30

30

Temps (sec)

Temps (sec)

Figure VI1.3: Réponse latérale due au braguage de la gouverne de direction
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VI11.2.4 Interprétation desrésultats :

Pour ce cas d’avion a faible nombre de Mach, I’évolution des modes latéraux avec
la vitesse et I’altitude ne sont généralement pas simples, du fait que les dérivées des
coefficients latérales dépendent de maniére complexe du coefficient de portance.

Le mode spiral est généralement trés faible et |égerement stable dans une partie du
domaine de vol, selon le couplage existant entre les dérivées des coefficients de stabilité
latérale. Les figures VI1.2 et VII.3 montrent que le mode spiral présent une valeur trés
faible par rapport aux autres modes. On remarque que I’angle de dérapage et I’angle de
roulis sont oscillent et rapides, leurs point d’équilibre atteint a I’instant t=20 sec, selon le
braguage des gouvernes.

La convergence en roulis est une combinaison des mouvements de lacet et de
roulis. Ce mode correspond a un mouvement de rotation pure de roulis comme illustre
par les figures précédentes ou I’angle et le taux de roulis sont amortis a partir de trois
premieres secondes. Par |a suite, la convergence en roulis est fortement amortie quelque
soit les conditions de vol.

Le mouvement de roulis et lacet peut subir un déphasage selon les deux axes et
une différence d’amplitude ; Si cette oscillation de dérapage s’amortie rapidement, il y
aune stabilité oscillatoire. Dans le cas contraire, on risque d’avoir le roulis hollandais.
Les graphes illustrés précédemment montrent aussi la convergence vers les axes de I’état
initiale pour le roulis hollandais, tel que le temps de réponse sera terminé aprés environ
(30 sec) vers une autre réponse d’une autre commande de déflexion ou braquage des
gouvernes de direction et des ailerons.
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V11.3 Modde mathématique de I’avion Beech M99 :

=

L -

——=

FigureVI1I1.4: Troisvuede I’avion Beech M99

L es conditions devol :

Vol de croisiere (Altitude = 5000 ft).
Uo = 340 ft/s, p = 0.00205 Slugg/ft®, #cg= 0.16, ©1=0

Caractéristigues : On donne les paramétres de dimension, masse et inertie :

S=280ft?>, b= 46ft, £= 6.5ft, P = 7000 Ibf,
Ixx= 10085 slug ft?, lyy= 15148 slug ft?, 1 zz= 23046 slug ft?, Ixz= 1600 slug ft?

Tableau V11.3 : Dérivées |latérales adimensionnelles ; Beech M99 :

C, C C,

b -0.59 -0.13 0.08
p -0.19 -05 0.019
r 0.39 0.14 -0.197
d, 0 0.156 -0.0012
d, 0.148 0.0109 -0.0772
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Tableau VI1I.4 : Dérivées latérales dimensionnelle ; Beech M99 :

Y L N
8 -89.9702 - 19.6727 5.2978
p -1.96 - 5.1185 0.0851
r 4.0231 1.4332 - 0.8825
d, 0 23.6073 -0.0795
d 22.587 1.6495 - 5.1145

L équation globale du mouvement latéral est donnée sous la forme X = AX + Bu
comme suivant :

[ﬂﬁ] —0.2646 — 0.0058 0.0289 —0.9882 ||4 0 0.0664
|4p|_| —18.8322 —5.1050 0  1.2932 ||4 || 23.5947 o. 8381 [
A¥ 0 1 0 0 Vil 0 a,
A 2.1767 —0.7270 0 —0.6551 114 3.6658 —4. 8528
......... (VI11.8)
L’équation caracteristique de la matrice A est donné par :
M+6.025\3+7.851 N2+ 26.13N+0.2748=0.....ccevvvvieeeenennnne. (VIL9)

Lesdeux criteresde Routh: E=0.2748>0 et R=543.2152>0 sont vérifies.
Donc, il n’y pas de mode instable.

VII1.3.1Valeurspropres:

Lesracines de I’équation caractéristique sont :

= Modespiral : A=-0.0105.............. (V11.10.9)
= Mode convergence enroulis: AN=-546...........c..... (VI1.10.b)

» Mode oscillation latérale (roulis hollandais) :  A34=-0.276 + 2.17i......(V11.10.c)

Page 169




Chapitre VII

Application sur cing modeéles d’avions

V11.3.2 Réponse latérale due au braguage des ailerons:
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Figure VI1.5: Réponse latérale due au braguage des ailerons

V11.3.3 Réponse latérale due au braquage de la gouver ne de dir ection :
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Figure VI1.6 : Réponse latérale due au braguage de la gouverne de direction
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V11.3.4 Interprétation desrésultats :

Une des deux convergences est trés lente et I'autre tres rapide et le mode
oscillatoire est faiblement amorti avec une période comparable a celle de I’oscillation
d’incidence.

Au moment que l’avion a éé excité par le mode convergence en roulis
(généralement stable), le taux de roulis (Ap) diminue rapidement avec une valeur
maximale égale a 10 rads et s’annule apres dix secondes. Voir figure VI11.5.

Le mode de roulis hollandais est un mouvement oscillatoire relative aux vitesses
angulaires de lacet (Ar) et I’angle de roulis (Af ) qui varie rapidement vers le méme sens

avant le retour au point d’équilibre (point de stabilité >30 sec pour (Ar), et 20 sec pour
(Af)). Voir figuresVII.5 et VII.6.

Le mode spiral est tres stable, la variation dans le méme sens pour les angles de
roulis et de dérapage.
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V1.4 Moddée mathématique de I’avion Cessna 172 :

-
-1 A X,

FigureVI1.7 : Troisvuede I’avion Cessna 172

L es conditions devol :

Vol de croisiere (Altitude = 5000 ft).
Uo = 219 ft/s, p = 0.00205 Slugg/ft, #eg= 0.25, ©1=0

Caractéristiques : On donne les paramétres de dimension, masse et inertie :

S=1741t?>, b= 35.8ft, ¢ = 4.9ft, P = 2645 |bf,
Ixx= 948 dlug ft?, lyy= 1346 dug ft?, 1zz=1967 dug ft?, Ixz= 0
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Tableau VI11.5 : Dérivées |latérales adimensionnelles ; Cessna 172 :

C, C C,

b -0.31 -0.089 0.065
p -0.037 - 047 -0.03
r 0.21 0.096 -0.099
d, 0 0.178 -0.053
d, 0.187 0.0147 - 0.0657

Tableau VI11.6 : Dérivées |latérales dimensionnelle ; Cessna 172 :

Y L N
B -32.2554 - 28.7492 10.1194
p - 0.3147 - 12.4092 - 0.3817
r 1.7859 2.5346 - 1.2597
d, 0 57.4984 - 8.2512
d 19.473 4.7485 - 10.2284

L’equation globale du mouvement latéral est donnée par :

[ﬂﬂ] —0.1473 —0.0014 O. 0448 —0.9918 ||4 0 0.0889
| Ap | _| —28.7492 —12.4092 2. 5346 4 57.4984 4.7485 ['ﬂa]
Ar 0 1 A 0 )
Agi 10.1194 - 0.3817 - 1. 2597 4 —8.2512 —10.2284
..(VI1.12)
L’équation caracteristique de la matrice A est donné par :
M+ 13820+ 286122+ 139.2A+ 04733 =0 ...ovvivieniiiiieeeneneen, (VI.12)

Les deux criteresde Routh: E=0.4733>0 et R=3.5547E4>0 sont véifiés.
Dong, il n’y pas de mode instable.
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VIl.4.1Valeurspropres:

Lesracines de I’équation caracteristique sont :

» Modespird : A= -0.00340............. (VI11.13.9)
» Mode convergence enroulis: N=-124................. (VI1.13.b)
» Mode oscillation latérale (roulis hollandais) :  A34=-0.699 + 3.27i.......(VI1.13.c)

V11.4.2 Réponse latérale due au braquage des ailerons :
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FigureVI1.8 : Réponse latérae due au braguage des ailerons
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V11.4.3 Réponse latérale due au braquage de la gouver ne de dir ection :
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Figure VI1.9 : Réponse latérale due au braguage de la gouverne de direction

VI11.4.4 I nterprétation desrésultats :

Lorsque I’avion a été excité par le mode convergence en roulis, le taux de roulis
(Ap) est presque nul pour les ailerons et d’une valeur maximale égale a 3 rads pour la

gouverne de direction et s’annule aprés 5 secondes. Voir figures VI1.8 et VI1.9.

Les vitesses angulaires de lacet (Ar) et I’angle de roulis (Af) qui caractérisent le

mode de roulis hollandais varie rapidement vers le méme sens avant le retour au point
d’équilibre (point de stabilité 5sec pour (Ar) et (Af)). Voir figuresVI11.8 et VI11.9.

Le mode spira est |égerement stable, la variation dans le méme sens pour les
angles deroulis et de dérapage.

Page 175




Chapitre VII Application sur cing modéles d’avions

V11.5 Modde mathématique de I’avion GatesL earjet M24 :

FigureVI11.10: Troisvue de I’avion Gates Learjet M24

L es conditions devol :

Vol de croisiere (Altitude = 40000 ft), M = 0.7
Uo = 677ft/s, p = 0.000588 slugs/ft3, &= 0.32, O1= 2.7

Caractéristigues : On donne les paramétres de dimension, masse et inertie :

S=230ft3, b= 34ft, &= 71t P= 13000 Ibf,
Ixx= 28000 slug ft2, lyy= 17800 slug ft2, 1zz=47000 slug ft2, Ixz = 1300
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Chapitre VII Application sur cing modeéles d’avions

Tableau VII.7 : Dérivées latérales adimensionnelles ; Gates Learjet M24 :

C, C C,

b -0.73 -0.11 0.127
p 0 -0.45 -0.008
r 0.4 0.16 -02
d, 0 0.178 -0.02
d, 0.14 0.019 -0.074

Tableau VII1.8: Dérivées latérales dimensionnelle ; Gates Learjet M24 :

Y L N
B -55.9934 -4.1516 2.8425
p 0 - 0.4265 - 0.0045
r 0.7704 0.1516 -0.1124
d, 0 6.718 -0.4476
d 10.747 0.7171 - 1.6561

L’équation globale du mouvement latéral est donnée par :

[ﬂﬁ'] —0.0827 0 0. 0145 —-0.9989 |4 0 0.0159
| 4p| _|-4.1108 — 0.4266 0. 1500 4 || 67116  0.6933 [ﬁa]
lﬂf' 0 1 o A 0 8
A 2.8071 —0.0081 — 0. 1111 A —0.3904 - 1.6500
..(VI1.14)
L’équation caracteristique de la matrice A est donné par :
A+ 0.6204 N3+ 2.897 N> + 1.293\ + 0.0005169 =10 ........cc...vuveeen. (VI1.15)

Les deux critéeres de Routh: E = 0.0005169 >0 e R =0.6518 >0 sont
vérifiés. Donc, il n’y pas de mode instable.
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Chapitre VII Application sur cing modeéles d’avions

VI1.5.1Valeurspropres:

Lesracines de I’équation caracteristique sont :

» Modespird : A= -0.0004................(VII.16.9)
» Mode convergence enroulis: A= -0458................. (VII.16.b)
* Mode oscillation latérale (roulis hollandais) :  As4=-0.0811 + 1.68i....... (V11.16.c)

V11.5.2 Réponse latérale due au braquage des ailerons:
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FigureVII1.11: Réponse latérale due au braguage des ailerons
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Application sur cing modeéles d’avions

V11.5.3 Réponse latérale due au braguage de la gouver ne de direction :

Angle de dérapagep (rad)
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Temps (sec)
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Angle de roulis¢ (rad)

0 10 20 30

Temps (sec
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Figure VI1.12 : Réponse latérale due au braquage de la gouverne de direction

VI11.5.4 Interprétation desrésultats :

Le mode spiral est tres stable, la variation dans le méme sens pour les angles de

roulis et de dérapage.

Lorsque I’avion a été excité par le mode convergence en roulis, le taux de roulis
(Ap) diminue rapidement avec une valeur maximale égale a 7 rads pour les ailerons et
s’annule aprés 10 secondes, on voit auss que ce mode est stable pour la gouverne de
direction. Voir figures VII.11 et VI1.12.

Les vitesses angulaires de lacet (Ar) et I’angle de roulis (Af) varient rapidement
vers le méme sens avant le retour au point d’équilibre (point de stabilité 30 sec pour (Ar)
et >30 sec pour (Af )). Voir figures VII.11 et VI11.12.
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V11.6 Moddée mathématique de I’avion M cDonnell Douglas F4C :

258
FS.308.2
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FS.1783
WL.675 _

Fsiz222 F.5.30a92

WL.BI& % \ /7

WiL3z28e

FRL
Zero WL,

{"- 528
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Figure VI11.13: Troisvue de I’avion McDonnell Douglas F4C

L es conditions devol :

Vol decroisiere (Altitude = 35000 ft).
Uo = 876 ft/s, p = 0.000739 Slugg/ft3, &= 0.29, O1= 26

Caractéristiques : On donne les paramétres de dimension, masse et inertie :

S=530ft2, b= 38.7ft, &= 16ft, P = 39000 Ibf,
Ixx= 25000 slug ft2, lyy= 122200 slug ft?, 1zz= 139800 slug ft?, Ixz = 2200
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Tableau VI1.9 : Dérivées latérales adimensionnelles ; McDonnell Douglas FAC :

C, C C,

b -0.68 -0.08 0.125
p 0 -0.24 -0.036
r 0 0.07 -0.27
d, -0.016 0.042 -0.001
d, 0.095 0.006 - 0.066

Tableau VI1.10 : Dérivées latérales dimensionnelle ; McDonnell Douglas FAC :

Y L N
B -84.3039 - 18.5831 5.2015
p 0 -1.2314 - 0.0331
r 0 0.3592 - 0.2482
d, - 1.9836 9.7561 - 0.0416
d 11.7776 1.3937 - 2.7456

L’équation globale du mouvement latéral est donnée par :

[ﬂﬂ] —0.0962 0 0.0112 4 —0.0023 0.0134
| 45| _|—19.2093 —1.2274 O 0. 3891 4 9. 7611 1. 7242 [
A¥ 0 1 A &,
Agi 5.6022 —0.0065 O - 0. 2559 4 —0. 2520 — 2. 7757
.(VI1.17)
L’équation caracteristique de la matrice A est donné par :
A+ 158N+ 6.062\2+ 7.247 A+ 0.03062=0.......cccceeeeeveevrenenn. (VI118)

Les deux criteresde Routh: E =0.03062>0 et R=16.7932>0 sont véifiés.
Dong, il n’y pas de mode instable.
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Chapitre VII Application sur cing modeéles d’avions

VI11.6.1 Valeurspropres:

Lesracines de I’équation caracteristique sont :

» Modespird : A= -0.00424............ (V11.19.9)
» Mode convergence enroulis: A= -1.27 .......ce...... (VILL19.b)
* Mode oscillation latérale (roulis hollandais) :  A34s=-0.151 + 2.38i....... (V11.19.c)

V11.6.2 Réponse latérale due au braquage des ailerons:
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FigureVI1.14 : Réponse latérale due au braguage des ailerons
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Application sur cing modeéles d’avions

V11.6.3 Réponse latérale due au braguage de la gouver ne de direction :
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Figure VI1.15 : Réponse latérale due au braquage de la gouverne de direction

V11.6.4 I nterprétation desrésultats :

Toujours, Le mode spiral est tres stable, la variation dans le méme sens pour les

angles deroulis et de dérapage

L’excitation par le mode convergence en roulis (généralement stable) diminue
rapidement le taux de roulis(Ap) avec une valeur maximale égale a 8 rads et s’annule

aprés 10 secondes pour les ailerons, mais pour la gouverne de direction, ce mode est tres

stable. Voir figures VI1.14 et V11.15.

Pour le mode de roulis hollandais, les vitesses angulaires de lacet (Ar) et I’angle de
roulis(Af ) varie rapidement vers le méme sens avant le retour au point d’équilibre (point
de stabilité 20 sec pour (Ar) et(Af)). Voir figuresVI1.14 et VI1I1.15.
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Chapitre VII Application sur cing modéles d’avions

V11.7 Réponse statigue latérale pour un avion d’affaire (jet) :

(Positive as Shown) 'Iwa {”‘-’Gﬂﬂ‘-'g as Shown) —

Ly

Figure VI11.16 : Forces et moments d’un avion d’affaire (jet)

VI11.7.1 Caractéristiques aér odynamique de I’avion :

W=13000Ibs, Xeg= 4ft, S=240ft?>, €= 7ft, y= 0.02, U1 = 90— 150 ft/sec
Xng =5 ft, an =35 ft, XacH = 22 ft, Xacws = 0.5 ft, CLQV:OOSS

Figure VI1.17 : L’angle de dérapage 8
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FigureVI1.18: Lavariation du coefficient de moment de lacet en fonction de
dérapage

VI11.7.2 Interprétation desrésultats :

L’ étude de la stabilité statique autour de |I'axe Z de I'avion est connue sous |’effet
girouette ou directionnel.

Il est souhaitable que I'avion doit tendre a retourner a un état d'équilibre une fois
soumis a une perturbation le long de I’axe de lacet. Le graphe ci-dessus montre la
variation du coefficient de moment de lacet en fonction de I’angle de dérapage. Pour
avoir la stabilité statique directionnelle, I'avion doit développer un moment de lacet qui
retournera l'avion a son état d'équilibre. Dans ce cas, supposant qu’un avion est perturbé,
de sorte qu’il vole avec un angle de dérapage positif et développera un moment de rappel
qui tendra a tourner le nez de |'avion jusqu'a son état d'équilibre (c-&-d dérapage nul). En
examinant ce graphe, on apercoit que le critére de la stabilité statique directionnelle est
vérifie tel que la pente de la courbe du moment de lacet doit étre positive (Cng > 0). Pour
qu’un avion soit statiquement stable, il doit toujours étre dirigé selon le vent relatif, cette
stabilité statique est nommée ‘I’effet girouette’.
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Conclusion

Pour bien finaliser ce travail, nous sommes obligés de discuter I’importance de
I’étude de stabilité qui apparait dans les objectifs suivants :

1. Sécurité matérielle (avion) et humaine (pilote et passagers).

2. Transport confortable des passagers et marchandises en compte.

3. Objectif économique: diminution de la consommation du carburant par
I’accélération de laréponse aux commandes.

4. Détermination des performances et des limites conseillées des commandes pour la
sécurité de vol. C’est a dire les valeurs critiques pour les angles aérodynamiques
(incidence, dérapage...€tc.).

5. Donner une base théorique de la conception structurale des avions.

Les calculs de stabilité latérale d’un avion varient totalement sous I’effet d’un
changement d’une seule des conditions ou parameétres suivantes :

1. Masse

2. Inertie

3. Dimensions de I’avion et leurs surfaces portantes

4. Altitude

5. Nombre de Mach

6. Dérivés des coefficients de stabilité dimensionnelle et adimensionnelle.

Tel que le degré ou le niveau de stabilité dépend du type d’usage ou fonction de
I’avion.

L es résultats obtenus sont trés proches de la réalité car les données utilisées sont
des données des essais de vol appliqués sur plusieurs types d’avions. En particulier, on
choisit cing types d’avions pour notre étude sur les réponses aux commandes.

Letravail réalisé nous a permis de mieux comprendre le phénomene de la stabilité
dynamique latérale (réponse aux commandes), ainsi que la mise en évidence de I’effet
des conditions de vol sur ce dernier.

Enfin, on peut dire que notre travail consiste en une partie de la fonction de
I’autopilote qui est responsable de guider I’avion en cas d’absence du pilote. Dans les
études futures de stabilité, il est possible de faire une conception de cette fonction al’aide
de simulation (Simulink).
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