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RESUME

Ce travail propose de déterminer les caractéristiques de la stabilité
d’'un avion et sa réponse suite aux commandes principales. Les équations
fondamentales du mouvement pour un avion suppose rigide sont établies
en utilisant les lois de conservations appliquées a la mécanique. Nous
avons énuméreé également les critéres de stabilité statique pour discuter les
caractéristiques importantes en état de vol stabilisé. En plus, nous avons
traité la stabilité dynamique des avions a travers les équations du
mouvement en appliquant la théorie des petites perturbations. Les
caractéristiques dynamiques ont été obtenues dans le cas du mouvement
longitudinal et latéral-directionnel en boucle ouverte et en tenant compte
des systemes de commande de vol. Deux méthodes sont utilisées pour
I'obtention des caractéristiques dynamiques pendant le vol de l'avion: la
méthode exacte et la méthode approximative. L’avion présente des modes
caractéristiques pour le cas longitudinal tels que le phugoide et 'oscillation
d’angle d’attaque. D’autre part, le cas latérale-directionnelle conduit a trois
modes; spirale, roulis et le roulis hollandais. De méme, les qualités de vol a
travers la réponse longitudinale de l'avion pour une valeur donnée du
braquage de la gouverne de profondeur, ainsi que la réponse latérale-
directionnelle pour la déflexion des ailerons et de la gouverne de direction
ont été aussi abordés dans le cas linéaire et non linéaire.

En fin, des applications sont faites sur quelques modéles d’avions
réels et les résultats obtenus par nos programmes en langage FORTRAN
et MATLAB tels que la période, le coefficient d’amortissement et les
coefficients de I'équation caractéristique de la matrice ainsi que des
courbes de réponse sont présentés dans le cas linéaire, non linéaire et
compareés avec la littérature scientifique spécialise.

Mots clés : Stabilité, contrdle, réponse avion, statique et dynamique,

longitudinale, latérale et directionnelle, facteur d’amortissement, Simulation.



ABSTRACT

This work proposes to determine the characteristics of the stability of an
airplane and the response following the main commands. The fundamental
equations of motion for a supposedly rigid airplane are established using the
conservation laws applied to mechanics.

We have also listed the stability criteria to discuss the important characteristics of
static stability in a stabilized flight state. In addition, we treated the dynamic
stability of aircraft through the equations of motion by applying the theory of small
perturbations. Dynamic characteristics were obtained in the case of longitudinal
and lateral-directional open-loop motion and taking into account flight control
systems. Two methods are used to obtain the dynamic characteristics during the
flight of the aircraft: the exact method and the approximate method. By applying
the exact method, the four eigenvalues of the characteristic system were
determined, whereas by the approximate method eigenvalues were determined for
each mode. The aircraft exhibits characteristic modes for the longitudinal case
such as phugoid and incidence oscillation. On the other hand, the lateral-
directional case leads to three modes; spiral, roll and roll Dutch. Similarly, the
flying qualities through the longitudinal response of the aircraft for a given value of
the deflection of the elevator, as well as the lateral-directional response for the
deflection of the ailerons and the rudder were also discussed.

Finally, applications are made on some models of real aircraft and the results
obtained by our programs in FORTRAN and MATLAB language such as the
period, the damping coefficient and the coefficients of the equation characteristic
of the matrix as well as response curves are also presented in linear and nonlinear

cases then compared with specialized scientific literature.

Keywords: Stability, control, response aircraft. Static and dynamic. Longitudinal
and lateral-directional. Damping coefficient. Simulation
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INTRODUCTION GENERALE

La stabilité et le contréle de I'avion sont considérés comme des sciences appliquées.
Elles ont pris des contributions d'un grand nombre de domaines pour atteindre un
certain niveau de maturité et devenir des outils indispensables dans la conception, le
développement et la certification des avions. Les domaines qui ont contribué de
maniére majeure au développement de la stabilité et du contrdle de l'avion sont:

Les mathématiques, la mécanique, I'aérodynamique, les essais en soufflerie, les
essais en vol, 'aéroélasticité, les qualités de vol, la théorie du contréle, la simulation,
la conception du systéme de commande de vol.

La fonction essentielle d’'un véhicule aérien volant est qu’il doit d'une part, maintenir
son vol selon la trajectoire fixée (stabilité) et d'autre part étre capable de se déplacer
d’'un point d’équilibre a l'autre (manceuvrabilité). Ces deux aspects jouent un role
prépondérant dans la conception des avions civiles et militaires.

La stabilité de I'avion a été issue a partir des expériences sur des planeurs lancés
manuellement, par conséquent pour que le vol se déroule dans les meilleures
conditions, I'avion doit avoir une qualité propre ; c’est d’étre intrinséquement stable.
L'ingénieur allemand Otto Lilienthal (1848-1896) a effectué beaucoup de vols planés
depuis une colline a proximité de Berlin et il a concu une premiére base de données
technique et aérodynamique qui deviendra trés bénéfigue aux passionnées de
'aéronautique par la suite. Les planeurs de Lilienthal étaient statiquement stables
mais par contre trés peu manceuvrables, car le contrble du planeur s'effectuait par le
déplacement du corps de la méme maniére qu'en delta-plane; c'est d'ailleurs ce
manque de contrdle qui entraina sa mort en 1896 [45].

Zhukowsky est mieux connu pour ses travaux sur I'aérodynamique, il fut le premier
scientifique a élaborer une étude mathématiquement solide sur la stabilité du vol d’'un
planeur. Ses équations ont montré, en 1891, la nature oscillatoire du mouvement

longitudinal et en 1906, il fournit une valeur pour la fréquence phugoide [56].

L'ingénieur Octave Chanute (1832-1910) a élaboré des planeurs dotés de
nombreuses innovations telles que des ailes biplans, ajustables pour maintenir

I'équilibre, mais aussi d'une gouverne de direction [45].
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Le scientifique Pierpont Langley (1834-1906), a concentré son travail dans la
conception d'un avion plus lourd que I'air, motorisé mais non piloté par 'homme. Le 6
mai 1896, son avion sans pilote effectua un vol qui dure une minute et demi en
parcourant une distance d'environ 1 km. Il a été par la suite engagé par I'armée
américaine pour concevoir un avion contrélable par 'nomme, mais il a échoué
[22,45].

Les freres Wright ont réussi a faire le premier vol d'un avion motorisé et piloté par
'homme le 17 décembre 1903 a bord du Wright Flyer. lls étaient convaincus que le
principal obstacle au vol motorisé était le manque de contréle sur I'appareil a savoir
gue ce dernier ne devait pas étre trop stable, ils ont constaté que si la stabilité de
l'avion est mauvaise alors la capacité de contrbler I'appareil devait étre forte. Trois
hommes ont particulierement influencé leurs travaux: O.Lilienthal, O. Chanute et S.
P. Langley [22,45].

Par la suite et grace aux travaux du professeur George Hartley Bryan en Angleterre
en 1911 [1,22, 45], il avait développé les équations dynamiques longitudinales du
mouvement de l'avion avec I'hypothése du corps rigide a six (6) degrés de liberté.
L'importante contribution de Bryan reposait sur les théories fondamentales de Isaac
Newton et Leonhard Euler. Aprés un siecle, ces équations restent la base de

I'analyse de la stabilité et du contréle d’un avion.

Un ouvrage original est publié par Courtland D. Perkins et Robert E. Hage [2] en
1949, il est toujours considéré comme un livre de référence pour I'enseignement de
la stabilité et contrble pour le cycle universitaire. Il regroupe I'ensemble des

chapitres indispensables.

L’étude de la stabilité a été historiquement tres dominée par les manuels classiques
de B.Etkin et L.Reid [3], HOAK.D.E And FINCK.R.D[4], A.W.BABISTER [5], B.Etkin
[6], J.Roskam [7], D.Mc.Ruer, I. Ashkenas , D.Graham [8], Mc Cormick [9],
A.W.BABISTER [10]. Les méthodes de la modélisation linéaire contenue dans la
base de donnée DATCOM de I'U. S. Air Force élaborée par Hoak et Finck [4]. lls

utilisent I'approche de la décomposition de I'avion en éléments : aile, aile-fuselage et
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I'aile-fuselage-empennage. Ces méthodes ont été satisfaisantes pour la plupart de

conceptions militaires et civiles des années 1960.

L’intégration des nouveaux appareils qui ont pour conséquences d'importantes
interférences aile-fuselage dans les années 1970 ( F-16) et des configurations non
conventionnelles dans les années 1980 ( F-117) et 1990 (X-45) rend les méthodes
de lanalyse de la stabilité présentées par ses manuels de moins en moins
pertinentes [51] . Les configurations plus récentes peuvent posséder de facon
significative des caractéristiques différentes qui ont un effet prononcé sur la stabilité
et le contréle, R.Nelson [11], D.McLean [12], Brian L. Stevens and Frank L.Lewis
[13], J.B.Russell [14], M.V.Cook [15], M.J.Abzug [16], Bandu N.Pamadu [17] et Louis
V.schimdt [18]. Le SR-71 est un exemple d’avion qui posséde quelques-uns de ces

caractéristiques nouvelles a son époque.

En plus des progrés bien connus dans la dynamique des fluides numériques (CFD),
le domaine de l'interaction fluide-structure et en particulier I'aéroélasticité, a connu
des avancées importantes. L'amélioration de la capacité d'analyse des problemes
d’aéroélasticité hautement non linéaires, tels que le flottement des ailes d’avion de
chasse a haute performance ce qui ouvre la voie a la dynamique de vol, a la stabilité

et au contrble.

Depuis les années 2000, il y a eu une recrudescence des manuels de la dynamique
des vols, comme en témoigne la publication des nouveaux livres tels que Brian L.
Stevens and Frank L.Lewis [13], Yechout et al. [31], Schmidt [18] et Phillips [25].

Cette these est organisée en six chapitres structurés de la maniere suivante:

Le Chapitre 1 présente les différents reperes utilisés pour étudier la stabilité et le
contrble d’'un avion et aussi le modele mathématique décrivant le mouvement
dynamique de I'avion dans I'espace supposé rigide dans le cas du vol stabilisé et
perturbé avec l'influence des perturbations atmosphériques. Dans le second chapitre,
on a énumeéré les outils de base pour la modélisation des forces et des moments
aerodynamiques et de poussée agissants sur l'avion dans le plan longitudinal et

latérale directionnel. Le troisieme chapitre traite le probléme d’équilibre (trim) pour
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différentes configurations (conventionnelle, canard et a trois surfaces). Les effets de
la panne d'un moteur et la vitesse minimale de contrble sont discutés. Le quatrieme
chapitre traite la stabilité dynamique de lavion; la linéarisation et la symétrie
conduisent a un découplage entre, d’'une part, la dynamique longitudinale et d’autre
part, la dynamique latérale-directionnelle et permettant d’obtenir les modes du
mouvement et les caractéristiques dynamiques pour chaque cas. En fin, le dernier
chapitre présente les résultats de la simulation linéaire et non linéaire pour quelques

modéles d’avions réels : |éger, d’affaire, de transport et militaire.

En guise de conclusion, les themes abordés, la validité des approches

utilisées et les perspectives sont brievement résumés.
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CHAPITRE1: REPERES ET LES EQUATIONS DU MOUVEMENT D’UN AVION

1.1 Introduction
Un repére est un systéeme d’axes orthogonaux a partir duquel on détermine les
coordonnées d'un corps en équilibre ou en mouvement. Les triedres de référence
sont liés a la terre, a l'avion ou a la vitesse, ils permettent d’écrire la relation
fondamentale de la dynamique ou bien de projeter les forces et les moments
agissants sur un avion. Ce chapitre a pour objectif de présenter les différents reperes
utilisés en dynamique du vol d’'un avion [7, 17, 23, 37]. La nécessité de définir
plusieurs références provient de deux considérations :

- La premiére est que la définition d'un vecteur a plus de sens physique pour un

référentiel particulier que pour un autre.
- L'autre considération qui consiste a l'utilisation des repéres de référence

supplémentaires facilitera I'obtention des équations de mouvement.

Figure 1.1 : Repeéres de référence utilisés

1.2 Reperes de référence

1.2.1Repére inertiel R;(O, X; Yj, Z;)

L'accélération d'un corps dans la seconde loi du mouvement de Newton est
l'accélération par rapport a un référentiel inertiel, qui est réellement au repos ou a
une vitesse constante. Pour la plupart des problemes de dynamique du vol, un
systeme de référence non rotatif placé au centre de la terre (figure 1.1) est une
approximation pour un systéeme de référence inertiel. Le repére inertiel également
connu sous le nom de repere inertiel centré a la terre est fixe ou en translation

rectiligne uniforme défini par:
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L’origine O : il est fixé au centre de la terre.

L’axe OZ; est dirigé vers le nord géographique, le long de I'axe de rotation de
la terre.

L’axe OX; traverse I'équateur.

L’axe OY,traverse le plan équatorial et perpendiculaire a OX; pour compléter

le triedre direct.

1.2.2 Repérefixé au centre de la terre Rg(O,Xg Yg, Zg)

Un autre repére utilisé en dynamique du vol est appelé repere centré a la terre et fixé

a la terre OXg Ye Zg(figurel.1l) qui est similaire au référentiel inertiel. La différence

entre les deux reperes est l'orientation des axes OXg,OYe qui traversent le plan

équatorial.

L’origine O est fixée au centre de la terre.

L'axe OXg traverse le méridien Greenwich tandis que I'axe OX; traverse
I'équinoxe

L’axe OZg est dirigé le long de I'axe de rotation de la terre qui est égale a
0z

L’axe OYe traverse le plan équatorial perpendiculaire & OXgZg

Comme ce référentiel est fixé a la terre, il tournera autour de son axe OZg avec la

vitesse angulaire de la terre contrairement au repére inertiel qui n’a pas de vitesse

angulaire.

1.2.3Repérefixé a la surface de laterre R.(G, Xe Ve, Ze ) :

Ce repére est local et lié a la position initiale de I'avion, il est appelé repere Nord-Est-
Bas ou (North-East-Dawn)noté (NED) (figurel.2).

L’origine de ce repére se trouve a la surface de la terre
L’axe Gx, pointé habituellement vers le nord.
L’axe Gy, se dirige vers l'est.

L’axe Gz,pointe vers le bas.

Il sera utilisé pour le développement des équations de navigation et des équations du

mouvement de 'avion.
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Méridien de
Greenwich

 —

N

Figure 1.2 : Repéres fixés au centre et a la surface de la terre

1.2.4 Repére avion Ry, (G, Xp,Yb,2Zb):

Ce triedre est lié a I'avion que I'on suppose indéformable et se déplacant avec lui

(figure 1. 3). Il est nécessaire pour déterminer les moments et les produits d”inertie

ainsi que les forces et les moments agissant sur I'avion.

Origine G : il est fixé au centre de gravité de I'avion.

L’axe Gx, : il se situe dans le plan longitudinal et dirigé le long du nez de
I'avion.

L’axe Gy, : il est perpendiculaire au plan Gxyz, et pointe vers le c6té droit de
l'aile.

L’axe Gz, : il se situe dans le plan de symétrie et pointe vers le bas de

maniére a former un triedre directe.

Figure 1.3 : Repéres avion, stabilité et vent

1.2.5 Repére de stabilité Rs (G, Xs,Ys,Zs):
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Ce repére est lié a la projection sur le plan longitudinal du vecteur vitesse de l'avion
par rapport a l'air. Il est défini tel que :
- Origine G : il est fixé au centre de gravité de I'avion.
- L'axe Gxs: il est considéré comme paralléle au vecteur vitesse dans le plan
de symétrie de 'avion.
- L’axe Gys : il est paralléle a Gy, au plan Oxszs et pointe vers le coté droit de
l'aile.

- L’axe Gzs: il est orienté vers le bas de maniére a former un triedre direct.

L'angle entre Gx, et Gxs, ou celui entre les axes Gz, et Gzs, est égal a l'angle

d'attaque de 'avion.

1.2.6Repére du vent Ry, (G, Xw,Yw,Zw):

Un autre cas particulier du systéme des axes de l'avion est le systéme des axes du
vent (figurel.3).

- Origine G : il est confondu avec le centre de gravité de I'avion.

- L'axe GX, :il est parallele au vecteur vitesse

- L'axe GY,, : il est perpendiculaire a GX,et pointé vers le cbété droit de I'avion

- L'axe GZ, : : il est parallele et de méme sens que GZs.

Les angles localisant le systeme d'axes du vent par rapport au systeme d'axes de
'avion sont le dérapage B et I'angle d'attaque a. Ici, la trainée et la portance sont

toujours dirigées respectivementa lI'opposé des axes GXw et GZw,.

1.3Matrices de passage associées aux repéeres
1.3.1 Position du repeére terrestre par rapport au repere avion

La position du repére avion Ry, (G, Xp ,Yb , Zp)par rapport au repére situé a la surface
de la terre R, (G, Xe Ve , Ze ) €st repérée par les trois angles d'Euler g, 8 et @. Si XT,

est le vecteur représenté dans le repére terrestre et XT, est exprimé dans le repére
avion ; la matrice de passage du repére terrestre au repere avion T, est obtenue par

la relation suivante :

—

Xo = obX_)b (1-1)
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Avec

cosB.cosy sinb.sing.cosy — siny.cose sinb.cose.cosy + sin. sing
T,, = |siny.cos8 sinf.sing.siny + cosy.cosep sinb.cose.siny — cosy.sing
—sinf —sinf.sing cosO.cosp

(1.2)

1.3.2 Position du repere stabilité par rapport au repere avion

Le passage du repére avion par rapport au repére stabilité s'effectue par
l'intermédiaire d'une rotation d'un angle a autour de l'axe ys.

Si X,est le vecteur Xreprésenté dans le repére avion et X, est le vecteur X exprimé
dans le repére stabilité. La matrice de passage du repere avion au repére stabilité

Tbs est obtenue de la relation suivante :
X, = TpsX, (1.3)

Avec

Tps=| O 1 0

sine 0 cosa

cosa 0 —sina
[ ] w4

1.3.3 Position du repere avion par rapport au repére vent
Le passage du repére avion au repere ventnécessite deux rotations; l'angle
d’attaque a et 'angle de dérapage B.
Si XT, est le vecteur représenté dans le repére avion et ﬁ est exprimé dans le repére
vent. La matrice de passage du repére avion vers le repére vent Tbw est obtenue de
la relation suivante :

Xp = TpwXw (1.5)
Avec

cosa.cosff —cosa.sinfi —sina
Tpw = sinf cosf 0 (1.6)
sina.cosf —sina.sinf  cosa

Inversement, on peut aussi passer du repere vent R,, au repere avion Ry, par la

matrice inverse T,
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1.4 Dérivation des équations du mouvement d’un avion
Dans cette étape, on s’intéresse a I'établissement du modéle mathématique
décrivant le mouvement et la dynamique de l'avion dans I'espace. C’est un
modeéle basé sur I'application des lois de Newton en translation et en rotation
[7, 31].

1.4.1 Les équations du mouvement de I’avion rigide

L’obtention des équations du mouvement générale de l'avion commence par
l'identification du repére inertiel et le repére lié a l'avion. Il est essentiel de rappeler
qgue la seconde loi de Newton est exprimée par rapport au repére inertiel, qui n'est
pas en accélération ou en rotation. L’approche utilisée est basée sur I'application des

lois de Newton appliquées pour les particules de masses définissant le corps rigide.

-Théoreme de la conservation de la quantité de mouvement en translation
L’avion est considéré comme un corps solide qui est soumis aux forces extérieures
suivantes: le poids di a lattraction terrestre, la force aérodynamique et celle du
systeme de propulsion. L’application du principe fondamental de la mécanique
rationnelle pour un solide s’écrit [62, 64, 68, 69, 71, 76, 77]:

d(mv) _
— = (1.7)

Qui peut étre écrite sous la forme:

m%:m§+EA+ET (1.8)

L’équation (1.8) représente la premiéere relation vectorielle intermédiaire pour la
conservation de la quantité de mouvement. Le vecteur vitesse transformé du repére

inertiel considéré comme fixe au repere avion en rotation est:

E=Z 4 ExV (1.9)
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Ensuite, chacun des vecteurs doit étre exprimé par rapport au repere avion G XpYpZp
en utilisant les composantes de la vitesse et de sa dérivée. Par conséquent, les

équations de conservation de la quantité de mouvement (ECQM):

m(U — VR + WQ) = mgy + Fay + Fry (1.10)
m(V + UR — WP) = mg, + Fy, + Fr, (1.11)
m(W — UQ + VP) = mg, + F4, + Fr, (1.12)

Tableau 1.1 : Définitions des vecteurs et ses composantes

Variables Désignations
Fp = Fo,d + Fayj + Fa, k Forces aérodynamiques
Fr = Fr,d + Fr,j + Fr,k Forces de poussée
ﬁA = LAl + MAj + NAi( Moments aérodynamiques
My = Lii + Mqj + N¢k Moments de poussée
®=Pi+ Qj+ Rk Composantes de la vitesse angulaire
Vp = Ui+ Vj + Wk Composantes de la vitesse linéaire
£ =xi+yj+zk Vecteur position
Py, D et O Angles d’Euler

Les équations de conservation de la quantité de mouvement (ECQM) précédentes
forment un systéme d'équations différentielles non linéaires dont les inconnues U, V,
W qui sont les composantes du vecteur vitesse linéaire par rapport au repére avion.
Les termes connus de ces équations (c'est-a-dire les entrées du systéme) sont les
forces présentes dans le membre de droite de I'équation (1.8). La solution de ce
systeme d'éguations nécessite également la connaissance des composantes du

vecteur de vitesse angulaire P, Q, R par rapport au repére avion.

- Théoreme de la conservation de la quantité de mouvement en rotation
Le mouvement de rotation de l'avion autour du centre de gravité est exprimé par la
variation du moment cinétique qui est égale a la somme de tous les moments

appliqués par rapport au centre de gravité :
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aye)
dt

Comme la plupart des avions sont symétriques par rapport au plan XZ, dans ce cas:
Ixy = Iyz =0 (114)

= XMy (1.13)

En utilisant la propriété de symétrie des avions, il est possible maintenant de faire la
projection de [I'équation vectorielle (1.7) pour obtenir le systéme d’équation

différentielle suivante:

LixP — I ;R — L,PQ + (I, — L,y )RQ = Ly + Ly (1.15)
LyQ + (Lyy — I;)PR + L,(P? — R?) = M, + My (1.16)
IR — I,P + (I, — Lx)PQ + L;QR = Ny + Ny (1.17)

Les équations (1.10) a (1.12) et celles de (1.15) a (1.17) forment six équations
différentielles avec six inconnues: U, V, W, P, Q et R. A ce stade, il n’est pas encore
possible de résoudre ces équations différentielles en fonction du temps pour obtenir
les paramétres du mouvement U(t) jusqu’a R(t) pour les raisons suivantes:
1- Les forces aérodynamiques et de poussées ainsi que les moments
correspondants dans les équations (1.8) et (1.13) ne sont pas encore
définis en fonction des inconnues du mouvement U, V, W, P, Q et R.
2- Les composantes de la force de gravite dans I'équation (1.8) dépend de
l'orientation relative de l'avion par rapport au systéme fixe des

coordonnées XYZ.
1.4.1.1 Les équations du mouvement de I'état de vol stabilisé:

L’état du vol stabilisé est défini comme une condition dans laquelle toutes les
variables du mouvement restent constantes dans le temps par rapport a un systeme

de coordonnés liés a I'avion. Mathématiquement, I'état de vol stabilisé stipule que:

V=0, &0=0 (1.18)

Ces équations montrent que Vp, et @ sont constantes dans le temps par rapport au

systéme de coordonnées lié a I'avion. En considérant un état d’équilibre initial (1),
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I'application des conditions de I'état de vol stabilisé est exprimée par les équations

(1.10) a (1.12) et celles (1.15) a (1.17) pour obtenir les équations suivantes :

Les équations de forces:

m(—V1R1 + WlQl) = _mg Sin @1 + FAx1 + FTxl (119)
m(UlRl - Wlpl) = mgSin (Dl (o{01) @1 + FAYl + FTy1 (120)
m(—=U;Q, + V;P;) = mgcos @, cos ©; + Fa, +Fr,, (1.212)
Les équations de moments:
~LP1Qq + (Izz = Iyy)R1Qq = La, + Ly, (1.22)
(Lex — I;2)P1Ry + Ixz(Pl2 - Rlz) = MA1 + MT1 (1.23)
(Iyy - Ixx)PlQl + I,Q:R; = NA1 + NT1 (1.24)
Tableau 1.2 : Variables stabilisés et perturbés
| es variables Les équations
Les axes Suivant X Suivant Y Suivant Z
La vitesse linaire U=U,+u V=V,+v W=w,+w
La vitesse angulaire P=P +p Q=0,+q R=R,+r
Les angles d’Euler Y=y +y 0=0,+6 b=, +¢

Les forces aérodynamiques | f, =F, +f,
X X X

Fa, = Fy, + fa,

Fy,=F4 + fa,

Les forces de poussée Fr, = Fr, + fr, Fry = Fry + ny Fr,=Fr + fr,
Les moments

, L,=L, +1 M,=M, +m Ny=N, +n
aérodynamiques A A T4 A A A A A1 A
Les moments de poussée Ly = LT1 + 1, M; = MT1 +myr Ny = NT1 +nr

Ces équations forment un systeme de six équations différentielles non linéaires. Elles

sont du premier degré par rapport aux six inconnues Ui, Vi, W3, P1, Q1 et Ry, de

méme, elles contiennent les inconnues 6; et @;. Ces derniers inconnus sont liés a

P1, Q1 et R; au moyen des équations cinématiques :
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P]_ = Cbl - lpl Sln @1 (125)
Q; = 0, cos ®; + ¥, cos O sin , (1.26)
R, = W, cos ©; cos ®; — O, sin d, (2.27)

1.4.1.2 Les équations du mouvement de I’état de vol perturbé:

L’état du vol perturbé est défini comme une condition dans laquelle toutes les
variables du mouvement sont définies par rapport a I'état du vol stabilisé. Il est décrit
mathématiquement en considérant que toutes les variables du mouvement étant
comme la somme de celles de I'état de vol stabilisé et les quantités de perturbation.
En effectuant les substitutions des variables de perturbation et en tenant compte des
hypothéses suivantes :
- La premiere est que les variables de perturbation 8; et @; sont faibles pour
approxime les fonctions trigonométriques.
- La seconde est que les perturbations sont suffisamment petites pour que les
produits et les dérivées des produits de variables de perturbation puissent

étre négligés.

De méme, la majorité des problemes de la dynamique d'avion sont concernés par
des perturbations par rapport a un état de vol stabilisé pour lequel:
- Lavitesse latérale initiale est nulle v1=0

- L’angle de roulis initial est nul ¢ =0

- La vitesse angulaire initiale est nulle

Finalement, on obtient les équations suivantes :

m(u + qu) = _mge CoSs @1 + fAX + fo (128)
m(V + U;r —W,;p) = mgd cosO; + fa, + fr, (1.29)
m(w —U;q) = —mgBsin®; +f, + fr, (2.30)
IXXp - Ixzf' = lA + lT (131)
IYYq = My + mr (132)

IZZI.. - IXZp = Ny + nr (133)
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p=¢—\sinO; (1.34)
q=16 (1.35)
r = cos 0, (1.36)

Les équations (1.28) a (1.36) forment les outils de base pour la plupart des études
de la stabilité dynamique, réponse aux commandes ainsi que le systéme du pilotage

automatique des avions.

1.4.2 Les équations du mouvement de I’avion dans I’atmosphére non uniforme
L'atmosphére est caractérisée par des vents, des rafales et des turbulences. Afin
d'étudier l'influence des perturbations atmosphériques sur le mouvement de I'avion,
les équations développées précédemment seront modifiés. Les forces et les
moments aérodynamiques qui agissent sur l'avion dépendent du mouvement relatif
entre l'avion et I'atmosphere. Pour tenir compte des perturbations atmosphériques,
les forces et les moments doivent étre liés au mouvement relatif par rapport a
I'atmosphére. Ceci est accompli en exprimant les équations du mouvement de I'avion
en termes de vitesses linéaires et angulaires des rafales et des turbulences.
Les perturbations dans l'atmosphére peuvent étre décrites par les variations
spatiales et temporelles des composantes de la rafale. Les rafales de rotation pg,dq,
Iy proviennent de la variation de ug, vy et wy, avec la position et le temps.
Les équations du mouvement sont modifi€es pour tenir compte des perturbations
atmosphériques et qui peuvent étre écrites sous la forme espace d’état:

X =Ax + Bu + C¢ (2.37)
Avec :

x est le vecteur d’état

u est le vecteur commande

& est le vecteur perturbation

A est la matrice d’état de I'avion

B est la matrice commande de I'avion

C est la matrice perturbation
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1.5 Conclusion

Dans la premiere partie, les équations de mouvement pour un avion rigide sont
développées sous la forme vectorielle en utilisant les lois de conservation de la
guantité du mouvement et du moment cinétique.

Ces équations sont écrites premierement dans le référentiel terrestre (XcYeZe) €t
dans la seconde partie, elles sont transformées dans le repére lié a I'avion (XpYpZp).

La position de I'avion en vol est définie par trois angles (angles d’Euler):

e angle de lacet v .

e angle de tangage?d.

e angle deroulisg.

Les équations du mouvement d’'un avion dans un systéme de coordonnées
lies a I'avion sont développées le long des axes ainsi que les relations cinématiques
liant les composantes de la vitesse angulaire aux dérivées des angles d’Euler
constituant les systémes d’équation (1.10) a (1.12) et (1.15) a (1.17). Elles sont

appelées les équations générales du mouvement.

Des définitions concernant le vol en état stabilisé et perturbé sont données
puis les équations du mouvement spécifiques a chaque type sont présentées. Les
plus importants cas pratiques intéressants sont :

- Les équations (1.19) a (1.24) qui décrivent I'état du vol stabilisé rectiligne.

- Les équations (1.28) a (1.36) qui décrivent le vol en état perturbé par

rapport au vol rectiligne en état stabilisé.

Finalement, linfluence des perturbations atmosphériques (vents, rafales et

turbulences) sur le mouvement de I'avion est modélisé par I'équation (1.37).
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CHAPITRE2: MODELISATION DES FORCES ET DES MOMENTS
AERODYNAMIQUES ET DE POUSSEE

2.1 Introductions
L’objectif de ce chapitre est d’obtenir les expressions analytiques et analyser les
forces et les moments aérodynamiques et de poussée dans les cas suivants :

- Vol stabilisé

- Vol perturbé
Les forces et les moments aérodynamiques et de poussée agissants sur un avion
peuvent étre déterminés par quatre méthodes:

- Méthodes analytiques

- Méthodes expérimentales en soufflerie

- Méthodes numériques

- Meéthodes des tests en vol

La modélisation est basée sur une compréhension détaillée de la contribution
aérodynamique des différents composants de I'avion en régime subsonique. Pendant
la phase de conception, un avion conventionnel en régime subsonique est supposé
constituer de l'aile, du fuselage, des empennages horizontal et vertical. La mise en
ceuvre de cette approche de décomposition a une échelle trés large pour toutes les
configurations d’avions possibles et selon tous les régimes de vol (subsonique,
transsonique et supersonique) : elle a mené au développement du logiciel DATCOM.
Bien que cette approche n'est pas aussi précise que l'analyse de l'avion en
soufflerie, elle fournit un résultat acceptable pour la plupart des coefficients

aérodynamiques.

2.2 Forces et des moments en vol stabilisé

Les avions different les uns des autres par la configuration, la forme et les
dimensions. A présent, il n'y’a pas de modéle mathématique commun qui s’applique
a tous les avions. L'approche adoptée est d’identifié les forces et les moments et

également les variables de mouvement correspondants [61, 63, 67, 80, 86, 87].
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Tableau 2.1 : Dépendance des forces, moments aérodynamiques avec les
variables du mouvement dans le cas du vol stabilisé.

a :ﬂ =
Variable | 6,=6,= a ) o e o
5,=0
- Traince & | Trainge négligeable nsglrlg;able nsglrlg;able niglrlg;able
AX1s a=0 induite pour [ faible pour o, pour o, bour o,
faible faible faible
. e Blég"gea force latérale | ] force latérale
AV L éro e pour R zéro zéro .
s  faible | dued f due a6,
= Portance | Portance | négligeable L Portance due | ,
AZ1s 2a=0 duea a | pour f faible Négligeable as, négligeable
L'effet
indirect Le moment Le moment Le moment
L e 2610 :le @ SUr | de roulis dd a | de roulis dGi & | zgro de roulis da a
0
moment P % r
de roulis
Le Le
moment moment négligeable Le moment
M .. de | de pour f faible Négligeable d(f tangage | négligeable
tangage a | tangage dd ad,
a=0 diaa
L'effet
indirect le moment de | le moment Le moment
N .. 2610 :le @ SUr | Jacet duea | delacet diia | zgro de lacet d0 &
)
moment P O r
de lacet

Dans le tableau 2.1, il est supposé que tous les taux des vitesses angulaires de I'état

de vol stabilisé sont nuls. En d’autres termes, I'état de vol stabilisé est un vol

rectiligne avec P;, Qi et R; sont nuls. Il contient les forces et les moments

aérodynamiques et les trois types de surfaces de contréles : §,, &, et 6, .
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Un repere de référence lié a la vitesse est nécessaire pour modeler les forces et les
moments aérodynamiques agissants sur l'avion ; c’est le repére de stabilité

qui est représenté par Xs, Ys et Zs. Il est défini avec la propriété que l'axe Xs étant
aligné a la direction de la vitesse stabilisée. Par conséquent, la composante verticale
de la vitesse verticale est nulle. L'angle entre les axes Xs et X est l'angle d'attaque
stabilisé a;. Les axes liés a 'avion et de la stabilité sont représentés au niveau de la

figure 3.1 dans le cas de la phase de montée stabilisée avec I'angle de pente y; et de

tangage 0;.

Dans ces conditions, ['utilisation des équations (1.28) a (1.33) du chapitre 1
s’écrivent :

m(it+ Qw + qWy, — Ryv —1V,) = —mg6cos0; + (fa_ + fr,) (2.1)

m(V + Uyr + uRy — WPy — pW1) = —mg0sin ¢;sin 0, + mggcos ¢1cos 8, + (fa, + fr,) (2.2)

m(W + P1qv + pV; — Quu — qUy) = —mg0cos ¢p,sin 0; — mgesin ¢,cos 0, + (fa, + fr,) (2.3)

Lxb — Lyt — L, (qP1 + pQq) + (I, — 1)) (qRy +7Q1) = (Ly + I7) (2.4)
I,q + (I, — I,))(rPy + pRy) + I,,(2pP; — 2TR;) = (m, + my) (2.5)
1,7 —I,,p+ (Iyy - Ixx)(qpl +pQ1) +1,,(rQ1 + qRy) = (ny + ny) (26)

=z"' V=,

Figure 2.1 Avion dans le plan de symétrie et les repéres avion et stabilité

Généralement, les différentes configurations d’avions qui peuvent étre utilisées
sont:
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Configuration 1 : Le stabilisateur est fixe; la gouverne de profondeur est symétrique
et peut étre braqué d’'un angle &, , elle est actionnée a la fois pour équilibré et
manceuvré. Cette derniere comporte un compensateur facultatif qui est utilisé pour le
braquage de sa surface.

Configuration 2 : La gouverne de profondeur n’existe pas, le stabilisateur horizontal
présente une symeétrie et peut subir une déflexion i, . Il est utilisé a la fois pour
équilibré et manceuvré.

Configuration 3: Le stabilisateur horizontal est actionné d’'un angle de déflexion i,
pour assurer I'’équilibre, la gouverne de profondeur subit une déflexion 6, qui

est utilisée pour manceuvré avec la présence du compensateur.

2.2.1 Forces et moments aérodynamiques longitudinales
Dans le repere stabilité, les forces et les moments aérodynamiques

longitudinales qui s’exercent sur un avion en vol stabilisé sont exprimés par:

Axls - —D (27)
Azls - —L (28)
MAIS = MA (29)

2.2.1.1 Force aérodynamiques de trainée
La définition de la trainée de lavion en termes du coefficient de trainée
adimensionnel, de pression dynamique et la surface de référence est donnée par:

D = CpqS (2.10)

L’utilisation des conditions du vol stabilisé, permet d’obtenir la nouvelle forme

suivante:

Faxis = =Dy (2.11)
Avec :

D1 = CquS (212)

Cp; est le coefficient de trainée adimensionnel de l'avion dans les conditions du vol

stabilisé, g est la pression dynamique agissant sur l'avion et S est la surface de
référence.
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Cependant, la modélisation de la trainée aérodynamique dans les conditions du vol
stabilisé se réduit a la modeélisation des différents effets du coefficient de trainée Cp;.
Pour un nombre de Mach choisi et un nombre de Reynolds donné, le coefficient de

trainée peut étre exprimé en fonction des variables suivantes :
Cp1 = f(a, 8. ,1p) (2.13)

L’expression du coefficient de trainée est développée en série de Taylor avec une
approximation de premier ordre autour des conditions d’équilibre ce qui conduit a :
CDl = CDO + CDa(Z + CDihih + CD5e6e (215)

Avec :

Cp, = Cpla =i, =6, =0°], est le coefficient de trainée évalué aux conditions
initiales.

Cp, , est la dérivée de stabilite du coefficient de trainée par rapport a l'angle
d'attaque.

Cp. , est la dérivée de stabilité du coefficient de trainée par rapport a I'ange de

Se
déflexion de la gouverne de profondeur ou élévateur.

CDih’ est la dérivée de stabilité du coefficient de trainée par rapport a la déflexion du

stabilisateur.

Les surfaces longitudinales de controle (stabilisateurs et I'élévateur) fournissent des
sections limitées qui sont exposées a I'écoulement de I'air, elles sont connues sous
le nom des surfaces mouillées, mais, pour certains avions, les dérivées de stabilité

Cpy, €t CDih peuvent étre négligés.

1)
Un cas particulier est I'avion de chasse McDonnell Douglas F4, qui comporte un
empennage horizontal important avec un grand un grand angle de diedre mais
négatif, entrainant une surface mouillée non négligeable.

Le coefficient de trainée peut étre approximé par:

CDl = CDO + CDaa (216)
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Le coefficient aérodynamique de trainée est défini dans le plan longitudinal pour
lequel l'approche de la décomposition décrite précédemment ne fournit pas de
résultats précis et fiables. La difficulté de la modélisation de ce coefficient est due a
l'interaction de l'aile-fuselage, elle devient plus complexe lorsqu’il tient compte du
systeme de propulsion soit & hélice ou a turboréacteur, ainsi que la trainée associée
a la forme aérodynamique des différents objets situés sous l'aile.

Hoak et Roskam fournissent un certain nombre d'outils empiriques pour la
modeélisation des coefficients Cp, Cp . Cependant, 'analyse de soufflerie est toujours
la méthode la plus précise et qui est exigée pour une évaluation détaillée du
coefficient de trainée.

En général, 'approche conceptuelle alternative pour la modélisation du coefficient de

trainée est fournie par la relation de Prandtl suivante :

_ c?
CDl = CDO + TL'Al;qe (217)
Avec :
EDO est le coefficient de trainée parasite; qui est essentiellement associé a la

condition C_ = 0.

Ou: C_D0 est la valeur du coefficient de trainée pour une portance nulle.
Ar est I'allongement de l'aile.

e est le facteur d’efficacité d’Oswald.

Le coefficient de trainée induite est définie par :

ct
CDi = (218)

T ARe
Le coefficient de trainée pour une portance nulle Cp,, est souvent exprimé par :

Cp, =% (2.19)

f est I'équivalent de la surface parasite de I'avion, qui est lui-méme dépend de la
surface totale mouillée S, et du coefficient de frottement Cr .
Le coefficient de stabilit¢ Cp, est déterminé en effectuant la dérivee de I'equation

(2.17):

2CL
CDa = ( L

T ARe

)1, (2.20)
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Des chercheurs tels que Hoak et Roskam décrivent des approches empiriques pour
'estimation du coefficient de trainée en utilisant la méthode de décomposition.
Cependant, en général, l'analyse en soufflerie est la meilleure approche pour des

évaluations précises que ce soit pour Cp, ou bien Cp;.

2.2.1.2 Force aérodynamique de portance
La définition de la portance de l'avion en termes du coefficient de portance
adimensionnelle, de la pression dynamique et de la surface de référence est

exprimée par:

L=0C,3s (2.21)

L’utilisation des conditions du vol stabilisé, permet d’obtenir la nouvelle forme
suivante:

Fazis = —Lq (2.22)

Ll = CLlc_IS (223)

C.1 est le coefficient de portance adimensionnel de I'avion dans les conditions du
vol stabilisé qui dépend des facteurs suivants :

— L’angle d’incidence.

— L’angle de braquage de la gouverne.

— Le nombre de Mach.

— Le nombre de Reynolds

La modélisation de la trainée aérodynamique dans les conditions du vol stabilisé se
réduit a la modélisation des différents effets du coefficient de portance C ;. Pour un
nombre de Mach donné et un nombre de Reynolds fixé, le coefficient de portance
peut étre exprimé en fonction des variables suivantes :

Cua = f(a 8¢,in) (2.24)

L’expression du coefficient de portance est aussi développée en série de Taylor avec
une approximation de premier ordre autour des conditions initiales ce qui conduit a :

CLl = CLO + CLaa + CLihih + CLt‘ieSB (226)
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Avec :
C, = C.la =iy = 6, = 0°], est le coefficient de portance évalué aux conditions

initiales.

C,, , estla dérivée de stabilité du coefficient de portance par rapport a I'angle

d'attaque.

CLse , est la dérivée de stabilité du coefficient de portance par rapport a I'ange de

déflexion de la gouverne de profondeur ou élévateur.

CLih’ est la dérivée de stabilité du coefficient de portance par rapport a la déflexion

du stabilisateur.

De la méme maniére que précédemment, l'approche de la modélisation consiste a
considérer les contributions des différents composants de I'avion en particulier I'aile,
le fuselage et I'empennage horizontal. Dans le cas d'une configuration
conventionnelle en régime subsonique, la portance totale de I'avion a I'état de vol
stabilisé est donnée par :

Ly =Ly +Lf+ Ly (2.27)

En considérant ensemble la contribution des ailes et du fuselage, alors:
Ly =Lys+1Ly (2.28)

En remplagant chaque terme par son expression, elle prend la forme suivante :
Cqu.S = CLWqu + CLhC_IhSh (229)

Par conséquent, le coefficient de portance totale est :

s
Cr1 = Cp,, +Crmn ?h (2.30)

Le coefficient de portance de l'aile-fuselage peut étre exprime par :
CLWf = CLOWf + CLanO( (231)
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C, ; est le coefficient de portance aile fuselage dans les conditions initiales

Ow

(ag = 0°) et CLan est la dérivée du coefficient de portance de I'avion par rapport a la

variation de I'angle d’attaque.

Pour un avion donné et avec un rapport envergure et diametre (b/d) supérieur a

guatre, il est donné par la formule approchée suivante :

Cla; = KufCry, (2.32)
Tel que :
d d\?
Kyr =1+0025(%5) —025(%) (2.33)

Pour la plupart des configurations en régime subsonique, le facteur K, est égal a
'unité.
Le développement en série de Taylor du premier ordre du coefficient C,, autour de la
condition initiale s’écrit :
Cr, = Cryp, + Crppan + CLihih + CLahTe5e (2.34)
ou
Crop = Cpyla =6¢= i = 0°]

Les profils symétriques sont utilisés pour la conception de 'empennage horizontal;

par consequent, €, , =0

C.,, estla dérivée de stabilité de portance de 'empennage horizontal par rapport a
l'angle d'attaque et 7. est l'efficacité de I'élévateur.

Dans cette modélisation, I'empennage horizontal est affecté par trois angles
différents: I'angle d'attaque aérodynamique de 'empennage horizontal a;,, I'angle de

déflexion de I'élévateur (6,) et I'angle de braquage du stabilisateur (ij,).



L'axe de la corde

Figure 2.2 : Forces, moments aérodynamiques longitudinales et angles
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Compte tenu de la modélisation de I'effet de déviation de I'écoulement vers le bas ou

I'angle induit, I'angle d'attaque au niveau de 'empennage horizontale est :
ap =a+i, —&(a) (2.35)

i, : C'est I'angle de calage de 'empennage horizontal.

€: Cestl'angle induit par I'aile sur 'empennage

L'utilisation du développement de Taylor du premier ordre concernant de l'effet de

I'écoulement dévié vers le bas autour de la condition (ao=0), permet d’écrire :

e=g+a (2.36)

& : L’angle induit a un angle d’attaque nul.
7, . L’efficacité de la gouverne.

6. : L’angle de déflection de la gouverne.

Par conséquent, I'angle d'attaque de 'empennage horizontale est :
ah=a+ih—(2—2a)=a(1—2—i)+ih (2.37)

Finalement, le coefficient de portance de 'empennage horizontal s’exprime par :
da .

CLh = CLah[(l - i) a+ TE6E + lp (238)

La substitution des équations (2.37) et (2.38)dans I'équation(2.26), on trouve :

S d .
CLl = CLOWf + CLana + CLahY]h?h [a - (80 + ia) + ln + T€5€ ] + CLOh (239)
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La forme pratique de I'équation (2.39) est la suivante :

Cr1 = Cro + Craa + Crsebe + Cpinip (2.40)

Par identification, les expressions générales des dérivées de stabilité et de controle

concernant le coefficient de portance sont:

CLy = Cuoy,, = CigyMh 260 + Ciy, (2.41)
CLy = Cugy, + Croy 2 (1-55) (2.42)
CLih = CLahUhS?h (2.43)
Cu, = Cray T 3 Te (2.44)

Le coefficient de stabilite €, dépend de la capacité de l'aile-fuselage a fournir une

portance nécessaire a un angle d'attaque nul. Hoak et Roskam décrivent des
méthodes empiriqgues pour estimer ce coefficient. Cependant, une analyse en
soufflerie est exigée pour des résultats plus précis. Une plage typique de ce

coefficient est comprise dans l'intervalle [ 0.1 - 0.4]

Le coefficient de stabilit¢ C,, est I'un des coefficients aérodynamiques les plus
importants. Sa valeur pour l'avion est principalement en fonction des valeurs
correspondantes a l'aile (CLaW) et d'importance moindre concernant I'empennage

horizontal (CLah). Pour des configurations subsoniques, la contribution de

I'empennage horizontal a la valeur de C,, est approximativement de 10 al5 % de la

valeur totale. Les valeurs numériques des dérivées de controle Crq, et CLl.h

représentent respectivement 10 al5 % et 5al0 % de la valeur de C;_ .

2.2.1.3 Moment aérodynamique de tangage
Le moment aérodynamique en régime permanent agissant autour de l'axe de
stabilité Ys est donné par :

My, = M, (2.45)
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L’expression du moment de tangage total de I'avion est donnée par :
M, = Cn1qSc (2.46)

Cm1 - C'est le coefficient du moment de tangage total en vol stabilisé de I'avion, il

dépend des facteurs suivants :

— L’angle d’attaque.

— Le braquage des gouvernes.

— La pression dynamique.

— Le nombre de Mach.

— Le nombre de Reynolds.

— La position du centre de poussée et le centre de gravité.

Pour un régime de vol choisi en affichant le nombre de Mach correspondant et un
nombre de Reynolds donné, le coefficient de moment de tangage peut étre exprimé
en fonction des variables suivantes:

Cra = f(a, 6., 1p) (2.47)

Le développement en série de Taylor du premier ordre concernant le coefficient de
moment de tangage autour des conditions initiales, ce qui conduit a :

Cm1 = Cmo + Cma@ + Cmsedp + Cminin (2-48)

Cmy, = Cmla =iy = 6, = 0°], est le coefficient du moment de tangage évalué aux
conditions initiales.
Cm,, » €St la dérivée du coefficient du moment de tangage par rapport a 'angle
d'attaque.

Cmse , est la dérivée du coefficient du moment de tangage par rapport a I'angle de

déflexion de la gouverne de profondeur ou de I'élévateur.

Cmih, est la dérivée du coefficient du moment de tangage par rapport a la

déflexion du stabilisateur.
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Pour un avion conventionnel en régime subsonique, On suppose que l'effet de la
trainée de laile, du fuselage et de 'empennage est négligeable dans I'expression du

moment de tangage de I'avion. Ce dernier est exprimé par:

My =My, + Lus (xcg - xacwf) cos(a + i) — Lp(Xae, — Xcg) cos(a + iy, — €) (2.49)

L’utilisation des formules d’approximations a permet d'obtenir la forme

adimensionnelle du coefficient du moment de tangage suivant:

C,=C + CwaM —C nhs_’lw (2.50)

Mqc,, f h S ¢

Les équations(2.31), (2.34), (2.35) et (2.36)sont substituées dans I'équation (2.51)et
parallélement, le coefficient du moment de tangage obtenu est:

Cm = Cimgey, + (Croy, + Cray, @) (%eg = Facy) = Cray M (Fac, = Feg) | = (80 + Go@) +in + 7.6, | (2.51)

Dans cette équation, la position du centre aérodynamique aile-fuselage Xqc,,; €St

exprime par :

Xac,; = Xac, + DXqcy (2.52)
AXgc, - est la variation du centre aérodynamique induit par la présence du fuselage.

En comparant I'équation (2.50) avec celle de (2.51), il est possible d’obtenir le

coefficient du moment de tangage a un angle d’attaque nul par I'expression suivante:
Cinp = Cmge,, . + Croy,, (Feg = Facyy ) + Crag, M 2 (Facy — %eg) 253
mo — Mac,, ¢ Lows Xcg xacwf Lap Mh S Xacp, — Xcg)€o ( . )
Si g, est négligeable, cette fois ci, il est donné par:
Cmo * Cmey, + Choy,s (%eg = %acyy) (2.54)
— _ Sh (= — d
Cma = CLan (xcg - xacwf) - CLah Nh ?h (xach - xcg) (1 - é) (2.55)

S _ _ -
Cmih = CLah Nh ?h (xach - xcg) = CLO(h M Vh (2.56)
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Avec :
Vy = (Sh/S)(fach - JEcg) (2.57)
v, : est le coefficient du volume de 'empennage horizontal.

Ce coefficient de volume est tres utilisé dans la conception préliminaire pour le

dimensionnement des empennages.

Cmge == CL(Xh Uth Te = Cmihre (2.58)

Les coefficients Cmih et Cr, SONt identifies comme étant les dérivées de stabilité de

control longitudinal. Elles ont une importance majeure dans les considérations de
controlabilite.

Le coefficient aérodynamique C,,,, dépend de la capacité de l'aile-fuselage a fournir
un moment de tangage a l'angle d'attaque nul. Une plage typique de ce coefficient
est comprise dans lintervalle [0.01 — 0.1], la tendance naturelle de l'avion est a
cabrer.

La dérivée de stabilité C,, est un autre coefficient aérodynamique tres critique. Sa
valeur est fonction de CLan et G, . Une plage typique de Cr,, et Cp, est comprise
dans l'intervalle [4 — 5.5].

Les plages typiques pour les coefficients n;, SS—h sont respectivement [0.85 — 0.95] et
[0.15 - 0.3].

Le parametre géométrique (fcg — facwf) est faible puisque le centre aérodynamique
aile-fuselage est situé pres du centre de gravité le long de I'axe longitudinal.

Le paramétre géométrique le plus important est (fach - fcg), qui représente le bras
de levier adimensionnel de 'empennage horizontal par rapport au centre de gravité
de l'avion. Les plages typiques pour les valeurs de x,., varient en fonction des
classes d'avions; les plages appropriées sont [7]:

[3 — 4] pour les avions légers

[3 — 6] pour l'aviation commerciale et le transport militaire

[2 — 3] pour les avions de combat
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En raison de la différence des valeurs de position du centre de gravité de I'avion, le
centre aérodynamique aile fuselage et le centre aérodynamique de I'empennage

horizontal alors C,, , est négatif qui aura des implications importants sur la stabilite.

Finalement, les coefficients aérodynamiques Cmih et Cmae sont tous les deux négatifs.

Comme le facteur d'efficacité de I'élévateur est situé dans la plage [0.4 - 0.6], on

obtient approximativement la condition que Cmih est le double de Cins, -

Le concept associé a la modélisation du moment de tangage est le centre
aérodynamique de l'avion (AC).
Le centre aérodynamique de l'avion est défini comme le point situé sur la corde
géométrique moyenne de l'aile par rapport auquel le moment de tangage de l'avion
ne change pas avec les variations de l'angle d'attaque. Mathématiquement, il se
traduit par :

Cm, =0 (2.59)

Par conséquent, le centre aérodynamique de l'avion peut étre considéré comme la
position particuliere du centre de gravité de l'avion a laquelle s'applique la relation
suivante:

Xqca = Xcg =0 (2.60)

Par conséquent, en annulant C,, dans I'équation(2.55), on obtient :

CLllwf (f‘:g B facwf) - CLah Mh S?h(facA - fcg) (1 - Z_Z) =0 (261)

Ce qui conduit a I'expression du centre aérodynamique de I'avion ou bien le point

neutre:
Fac, Awlohy She (1-5)
_ acyf CLannhs acy da
Rach = Car (2.62)
+CL Tlh?( _E)

Les équations (2.55) et (2.62) peuvent étre combinées pour trouver :

Cmy, = Cr,(Xeg — %ac,) (2.63)
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Cette équation s’applique uniquement pour les avions a configuration classique
c'est-a-dire a empennage arriere. Par contre, pour les avions canard et a trois
surfaces portantes, elle doit étre modifiée. Les avions canard n'interferent pas de
maniére significative avec le champ d'écoulement principal de I'aile, il est possible de
modifier 'équation (2.62) pour étre appliquée a des avions comportant trois surfaces

portantes sous forme:

CL CLap
“ e ace (1) oo acy (12
xacwf CLy . NcgXace 1+da t— nhsxach 1 da

= wf Law f
X = 2.64
cLan Cs da Lawf s da

Pour un avion purement canard, le terme de 'empennage horizontal dans I'équation
(2.64)doit étre supprimé. La figure 4.16 montre comment X, est en relation avec
Xqc, POUr des avions a trois surfaces. La quantité n. représente le taux de pression
dynamique, au niveau du canard. L’angle ¢, est I'angle de déflexion des filets d'air

vers le haut induit par l'aile au niveau du canard.

Kae, Kac,

Figure 2.3 Position du centre aérodynamique du canard et de 'empennage

horizontal

Les plages typiques pour la valeur de x,., sont :
[0.4 - 0.6] pour les avions légers
[0.35-0.45] pour l'aviation commerciale et le transport militaire

[0.3-0.35] pour les avions de combat
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Une fois que X4, est connu, la distance entre le centre aérodynamique et le centre

de gravité normalisé par rapport a la corde aérodynamique moyenne (MAC) de l'aile

est connue, la marge statiqgue (SM) longitudinale est définie par:

SM = (%eg — Xac,) (2.65)

Plus le centre de gravité occupe une position avanceée, plus la marge statique est

élevée. Elle peut étre aussi exprimée en termes de dérivées de stabilité :

SM = — e (2.66)
ClLg
La marge statique engendre des implications importantes sur la stabilité statique et
dynamique longitudinale de l'avion. En général, les avions de transport civils et
militaires ont des valeurs plus élevées de la marge statique, ce qui permet une plus
grande flexibilit¢é de chargement et des plages plus larges du centre de gravité de
l'avion. Par contre, les avions de combat ont des valeurs plus basses de la marge

statique en raison des valeurs faibles de la position du centre aérodynamique X,

Il convient de signaler que la marge statique réduite pour les avions de combat
apporte d'énormes avantages en termes de manceuvrabilité. Cette tendance a
conduit dans les années 1970 a la conception et au développement d'avions de
combat naturellement "instables" c'est-a-dire avec une marge statigue SM positif
mais trés manceuvrable ; avec la stabilité procurée par I'utilisation de lois de contréle
en boucle fermée activées par le calculateur automatique de vol. Ces avions
nécessitent I'utilisation continue d'ordinateurs de bord tout au long du vol. L’avion de

chasse F-16 a été le premier équipé de cette conception révolutionnaire.

Les plages des valeurs absolues de la marge statique sont:
[0.15 - 0.25] pour l'aviation commerciale et le transport militaire

[0.05 - 0.15] pour les avions de combat stables en boucle ouverte

2.2.2 Forces et moments de poussée longitudinale
Le nombre des moteurs et leurs dispositions sur I'avion dépendent de sa mission.

L’effet des forces et des moments de poussée regroupe :
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— Effets direct : La poussée fournie par chaque moteur est calculée d’aprés les
données fournie par le constructeur du moteur et en tenant compte des
différentes pertes dues a l'installation.

— Effets indirect: Il se produit quand le champ d’écoulement de I'hélice ou

I'échappement des réacteurs interfere avec la surface portante.

Le coefficient de poussée est défini par I'expression suivante:
Cr=T/qS (2.67)

L’effet indirect de la poussée sur le coefficient de moment est exprimé par:

Xomg - (2.68)

Cma - CmaCT=0 aCT

La contribution de tous les moteurs installés dans le model des forces et des

moments de poussée longitudinales est :

Fr, = (ZiZ1 T cos pr, cospr,) cos ay + (LiZ1 T; sin dr,) sinay (2.69)
Fr,, = (ZiZiT;sin¢r,) cosay — (REZ1 T cos dr, cos Pr, ) sinay (2.70)
Mr, = YI=NT, cos ¢r, cosr, Zr, + YI=nT, sin ¢r, Xr, (2.71)

Figure 2.4 Forces et le moment de poussée en vol stabilisé

Les composantes de la poussee totale générée par tous les moteurs dans le cas ou (¢r, = ¢r

, Yr, =0) sont:
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Fr, =T cos(¢pr + ay) (2.72)
FT21 = _T Sin(¢T + afl) (273)
MT = MT]_ = _TdT (274)

1s

2.2.3 Assemblage des forces et des moments longitudinaux stabilisés
L’assemblage des forces et des moments aérodynamiques longitudinaux stabilisés

sous la forme matricielle est :

FAxls —-D - CD C_IS
FAle ={—-L}={-C,qS (2.75)
My, M, CnGSc

Les coefficients des forces et des moments aérodynamiques longitudinaux stabilisés

sous la forme matricielle:

Cp.  Cp. C ¢ 1( 1)
Cp [ “Po Dq Dy, Ds, |
Cp=|Cn G Gy G| (2.76)
| th |
Cm lCmo Cma Cmih CmaeJ k 69}
Les forces et les moments de pousseée dans le plan longitudinal sont :
FTxls T cos(¢r + @)
Fr, t=1{-Tsin(¢r + a) (2.77)
MTl_g _TdT

2.2.4 Forces et moments aérodynamiques latérales-directionnels

Dans le vol en état stabilisé, il y'a apparition de la vitesse latérale et I'avion
subira un dérapage. L'angle de dérapage provoque un moment de roulis, une force
latérale et un moment de lacet.

L’introduction de I'angle de dérapagef, provoque la déviation de I'écoulement d’air
dans le plan horizontal représenté par I'angle o qui équivaut a I'angle de déflexion ¢

de I'écoulement vers le bas du plan longitudinal.
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BHV)=(B-0) (2.78)

La modélisation de l'angle de déviation latéral o de I'’écoulement est identique a
'angle de déviation € de I'écoulement vers le bas du plan longitudinal. En utilisant le
développement en série de Taylor du premier ordre, on trouve :

o(B) = olge- + Z—‘; B (2.79)

Figure 2.5 : Forces et moments aérodynamiques latérales-directionnels

L'effet de I'angle de déviation latéral est négligeable pour un angle de dérapage nul (
olg=¢- = 0o = 0), ce qui conduit a :

do.

BHV) = (B—0) =p—B=01-B (2.80)

2.2.4.1 Force aérodynamique latérale

La force latérale totale d’'un avion est définie par :
Fav1 =Cy10S (2.81)

Ou Cy; est le coefficient aérodynamique de la force latérale qui dépend :

- L’angle de dérapage

- L’angle d’attaque

- L’angle de déflexion de l'aileron

- L’angle de déflexion de la gouverne de direction
-  Nombre de Mach

- Nombre de Reynolds
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Pour un avion équipé de l'aileron et de la gouverne de direction, I'expression du
coefficient aérodynamique de la force latérale est donnée par :

Gy =C y0+Cyﬁﬂ + Cy5r§r + Cy§a§a (2.82)

Avec :

Cyo: le coefficient de la force latérale d'avion pour un dérapage et un angle de
braquage nul des gouvernes.

Cyp : C'est la variation du coefficient de la force latérale due au dérapage

Cysa: Cest la variation du coefficient de la force latérale due a la déflection de
I'aileron

Cysr: Cest la variation du coefficient de la force latérale due a la déflection de la
gouverne de direction

On s’intéresse a la modélisation des coefficients de stabilité C,z, Cy5, €t Cys5r. EN

raison de la complexité aérodynamique, la modélisation de ces coefficients est faite
séparément.

La dérivée du coefficient de la force latérale due au dérapage Cyg:

La dérivée du coefficient de stabilité de la force latérale due principalement a la
contribution de tous ses composants, pour un avion de configuration classique :
Cyg = Cypwy + Crpy + Cypy (2.83)

La contribution de l’aile Cyg, et du fuselage Cyg, :

La dérivée du coefficient de stabilité de la force latérale due principalement a I'effet
de I'angle du diédre de l'aile.

La contribution du fuselage dépend de la forme et de la taille du fuselage par rapport

a l'aile et du positionnement de l'aile sur le fuselage

La contribution de ’empennage vertical, Cy;, :

La force latérale due au dérapage sur 'empennage vertical est :

— d —
Faw ==Cypv 548 = —CLoy (1_£Jﬂquv (2.84)
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Par identification, la dérivée de stabilité de la force latérale due a
'empennage vertical est :

d
CY,EV =—Clo [1_£]’7\/ % (2.85)

Le coefficient de stabilité Cy s, :

Ce coefficient est généralement négligeable. Cependant, dans le cas des avions ou
les moments de contréle de roulis sont a proximité d'une surface verticale (fuselage
ou empennage vertical), une force latérale peut étre générée. L’essai en soufflerie

est le seul moyen fiable pour obtenir ce coefficient de stabilite.

Le coefficient de stabilité Cy &:

La force latérale due a la dérivée du coefficient Cy s est :

Faver = Cyérar os (2.86)

Le coefficient de stabilité due a la déflexion de la gouverne de direction situé sur

'empennage vertical est exprimé par :

C“(b‘r :_CLaVarn\/ % (287)

La force latérale due a la gouverne de direction dépend d’'une maniére
importante des dimensions de 'empennage vertical par rapport a 'aile et de la pente
du coefficient de portance de 'empennage vertical. Ces derniers aussi dépendent de
I'allongement et de I'angle de fléche de 'empennage vertical.

Maintenant, en substituant les dérivées de stabilit¢ Cy; Cys, et Cys par leurs
expressions, le modele de la force aérodynamique latérale d’'un avion dans les

conditions du vol stabilisé s’écrit :

Favis = (Cyﬁﬂ+cy5a5a + Cy5r5r )qs (2.88)

2.2.4.2 Moment aérodynamique de roulis

Le moment de roulis total d’'un avion qui en vol stabilisé est donné par :
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L, =c,gsb (2.89)

Ou C, est le coefficient de moment de roulis.

L’expression du coefficient de moment de roulis total est donnée par :

(of :c,o+c,ﬂﬂ+c,5,\5A+c,5RcSR (2.90)

Avec :

Cio: le coefficient de moment de roulis pour un dérapage et des déflections
nulles.

Cig : C'est la variation du coefficient de moment de roulis due au dérapage,
également appelée la dérivée de stabilité du moment de roulis due au
dérapage ou a l'effet diedre

Cisa : variation du coefficient de moment de roulis due a la déflection de I'aileron

Cisr : vVariation du coefficient de moment de roulis due a la déflection de la

gouverne de direction

Modélisation du coefficient de stabilité Clg:

Ce coefficient est connu sous le nom effet de diédre, il présente des implications
importantes sur la stabilité directionnelle latérale des avions. En termes de la
contribution des différents composants d'une configuration conventionnelle en régime

subsonique, son expression s’écrit :

G =Ciput +Cgn G (2.91)

Ou les indices wf, h et V indiquent respectivement: l'aile-fuselage, I'empennage

horizontal et vertical.

Contribution aile-fuselage : Clgur

Il'y a trois effets aérodynamiques qui contribuent a ce coefficient de stabilité:
- Le diédre géométrique de l'aile
- La position de l'aile sur le fuselage (haute ou basse)

- L’angle de fleche de l'aile



53

Diedre géométrique de l'aile :

La figure 2.6 montre l'effet du diedre géométrique de l'aile sur la génération du
moment de roulis di au dérapage latérale. C’est la combinaison de l'angle
d’incidence et de dérapage que la vitesse Vn est induite sur le panneau d’aile, son
expression est la suivante :

V, =wcosI'+vsinI" = w+ VI (2.92)

En conséquence, pour le diedre positif ; I'aile droite subira une augmentation de

'angle d’attaque donnée par :

Ao~ YE YA o (2.93)

L

DIEDRE

Figure 2.6 : Vitesse normale induite par le dérapage
due a l'effet du dieédre géométrique

Cette augmentation d’angle d’attaque induit une croissance de portance par
conséquent, il résulte un moment de roulis négatif (Clgur< 0). Le moment de roulis di

au dérapage est proportionnel a I'angle du diedre géométrique.

Position de l'aile sur le fuselage :
Dans la Figure 2.7, le champ d'écoulement a cause du dérapage est divisé en deux
composantes: un champ d'écoulement symétrique le long de I'axe X (non représenté)

et un champ d'écoulement transversal avec une vitesse U. Cet écoulement
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transversal produit des angles d'attaque progressifs pres de l'intersection entre l'aile
et le fuselage. L’augmentation de [I'angle d'attaque produit une portance
supplémentaire qui génere en fin de compte des moments de roulis qui sont négatifs
pour une aile haute (Clgur< 0) et positifs pour une aile basse.

C'est la raison pour laquelle, dans les avions a aile haute, I'aile a nettement moins de

diédre géométrique que dans les avions a aile basse.

Figure 2.7 : Moment de roulis induit par le dérapage affecté par la position de l'aile
sur le fuselage

Fleche de l'aile:

La troisieme contribution au coefficient de stabilité Clg,r est 'angle de fleche positif de
l'aile qui produit un moment de roulis négatif en raison d'une différence de
composantes de la vitesse normale au bord d'attaque au niveau des panneaux
gauche et droit de l'aile. Sans la présence de I'angle de dérapage, la vitesse normale

(Vn.) estdonnée par :

Vi, =V, COS(A g ) (2.94)

La figure 2.8 montre en présence d'un angle de dérapage, les vitesses normales sur
les deux cbtés de l'aile. D’'une part, la composante normale de la vitesse sur l'aile

gauche :

Vg =V, COS(A g + ) (2.95)

D’autre part, celle de l'aile droite est:

Vied =V COS(A g — f) (2.96)
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D’aprés la figure 2.8, il est clair que la composante de la vitesse normale de l'aile
droite est supérieure a celle de l'aile gauche. Cette différence de vitesse entraine
une différence dans les valeurs de la portance sur les deux ailes, en conséquence, la
portance de l'aile droite est supérieure a celle de I'aile gauche; c’est ce qui crée un

moment de roulis négatif.

AL =-y.c, %psivpz{cosZ(A—ﬁ)—cosz(A+ﬁ)} (2.97)

Lorsque I'angle de dérapage est faible, I'équation (2.97) se simplifie en :

AL =—yic,; 05, 235in 2A (2.98)

v,

v,

Panneau gauche

Panneau dfoit

Figure 2.8 : Différence de la vitesse normale entre les deux panneaux de l'aile due a
I'effet de fléche
Cette équation montre que :
- Le moment de roulis di au dérapage et a I'angle de fléche positif est négatif.
- Le moment de roulis d0 au dérapage et a I'angle de fleche est proportionnel
au coefficient de portance.
- Le moment de roulis di au dérapage est proportionnel au sinus du double

de I'angle de fléche.
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La contribution de la fleche et du diédre sur le coefficient de stabilit¢ Cp a des
conséquences importantes sur la stabilité des avions.
Contribution de I'empennage horizontal :

La contribution de I'empennage horizontal peut étre expliquée exactement
comme celle qui a été fait pour l'aile.

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

ALy, =G, 5, B SHby (2.99)
Alors:
g, Sy b
Cign = Cupw |, (?“ghf) (2.100)

CLput ‘h est la dérivée de stabilité Cizy introduit précédemment évalué avec les

parametres géométriques de I'empennage horizontal.

Contribution de I'empennage vertical :

La figure 2.9 montre que lorsqu'un avion est en dérapage, 'empennage vertical
génere une force latérale qui provoque un moment de roulis. Le signe et l'intensité
de ce moment dépendent du bras de levier de 'empennage vertical.

Le coefficient de portance qui agit sur I'empennage vertical s’écrit :

do
Civ =CLav (IB - O-) =CLaw (1_@}3 (2.101)

Ou:
CL,, : représente la pente du coefficient de portance de I'empennage vertical

6 : désigne est I'angle de déflexion de I'écoulement latérale

La portance de I'empennage vertical engendre un moment de roulis négatif exprimé

par :

AL, =-Z ¢ (B-0o)ays, (2.102)



En utilisant la forme adimensionnelle suivante :

Al = Cwﬂasb

On peut déduire :

dO' Sv ZVs
Cov = CLav (1__ n, ——
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(2.103)

(2.104)

La contribution de I'empennage vertical au moment de roulis due au dérapage

dépend des parametres suivants:

- La géométrie de I'empennage vertical : allongement et son angle de fleche

- La dérivée par rapport au dérapage de I'angle de déviation de I'écoulement

latéral.

- Le rapport de pression dynamique

- Le bras de levier de 'empennage vertical

- Le rapport de section entre l'aile principale et I'empennage vertical

Figure 2.9 : Force latérale sur 'empennage vertical due au dérapage

Dérivée latérale Clsa

Le contrble latéral de I'avion selon I'axe longitudinal de I'avion ou de stabilité peut

étre accompli avec un certain nombre de dispositifs:

- Ailerons, Cls,
- Spoilers, Clss

- Stabilisateur différentiel, Cli,
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- Flaperons, Cls,

- Combinaisons entre les dispositifs précédents

Dérivée du coefficient de moment de roulis d’aileron, Cls,:

Les ailerons sont les gouvernes asymeétriques. Un braquage positif des ailerons
implique une déflexion vers le bas de I'aileron gauche et un braquage vers le haut de
l'aileron droit.
La dérivée de stabilité Clsq dépend des facteurs suivants:

- Le rapport de corde aile et aileron

- Angle de fleche aile

- Angle de braquage aileron

- Nombre de Mach

- La distance selon I'envergure de la position de I'aileron interne et externe

L’angle de déflexion des ailerons et du stabilisateur différentiel, 55 est égale a la
moyenne des braquages (+0,) de l'aile gauche et (- 8,) de l'aile droite. Dans ce cas :

1
S, = E(a‘AL +0,5) (2.105)

Les ailerons sont utilisés souvent a des faibles vitesses et a basse fleche. Pour des
grandes vitesses et aux angles modérés de fleche, il s'avere que les effets
aéroélastiques posent des problemes pour l'utilisation des ailerons. Dans ce cas, les
spoilers sont employés.

Aux grands angles de fleche ; les spoilers et les ailerons deviennent également
inefficaces (du point de vue aérodynamique). Dans ce cas, les ailerons de bout ou

les stabilisateurs différentiels sont souvent utilisés.

Moment de roulis di a la commande directionnelle Cl sr:

Le contrdle directionnel des avions (dérapage) est habituellement obtenue par:
- La gouverne de direction
- L’empennage vertical
Le symbole o, représente l'angle de déflexion de la gouverne de direction et

'empennage vertical utilise le symbole i, pour la commande directionnelle.
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L’explication physique du mécanisme aérodynamique par lequel le moment de roulis
dd a la commande directionnelle est représenté par la figure 2.11.
Le but de la gouverne de direction est le contréle en lacet, le moment de roulis di a

la gouverne de direction est considéré comme effet secondaire.

L’expression de Clsg :

La force latérale due a la gouverne de direction sur I'empennage vertical s’écrit :

Fay =CLu0,S, (2.106)
Avec :
Crv =CrLav@s:6; (2.107)
CLov

: La pente du coefficient de portance de I’empennage vertical

%r - L’efficacité de I’angle d’attaque de la gouverne de direction
Le moment de roulis dQ a cette force par rapport a I'axe de stabilité est :
L=Fy 2y (2.108)
Le moment de roulis d0 a la gouverne de direction est :

L=C,56,qsh (2.109)

Par conséquent :

Sy Xvs
Sb

Cisr =CLav@sely (2.110)

Le coefficient de stabilité Cls- peut avoir un signe négatif a cause de Zys (méme cas
avec Clgy).

Maintenant, on peut évaluer le moment de roulis par :

Lys =La= (Cwﬁ +Ci5ada +C|5r5r)55b (2.111)

Ou les dérivees de stabilité Clg et Cls- sont données respectivement par les équations
(2.3) et (2.19). Aucune expression explicite simple ne peut étre donnée pour Clss.
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. T\

Force latérale due a la deflexion
de la gouverne de direction

Figure 2.10 : Moment de roulis d( a la déflexion de la gouverne de direction

2.2.4.3 Moment aérodynamique de lacet

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

N, =c,qsb (2.112)

Ou Cn est le coefficient de moment de lacet total.

L’expression du coefficient de moment de lacet total est donnée par :

Ch =Cpo + Cnﬂﬂ"' Cos O +Cnsada (2.113)

Avec :

Cnp : le coefficient de moment de lacet pour un dérapage et une déflexion nulle.

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

Cnga : variation du coefficient de moment de lacet due a la déflection de l'aileron

Cng, : variation du coefficient de moment de lacet due a la déflection de la

gouverne de direction

Dérivee de stabilite du moment de lacet di au dérapage Cng:
La dérivée de moment de lacet due au dérapage se compose habituellement de

deux éléments :

Cap =Crpw TCrpt T Cnpy (2.114)
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Contribution aile-fuselage Cngws:

La contribution d'aile-fuselage est calculée comme étant la somme de la
contribution d'aile et la contribution de fuselage :
La contribution de l'aile est généralement faible sauf pour les grands angles
d’attaques.
La contribution de fuselage est généralement importante, il dépend de la forme du
fuselage et de la projection de la surface latérale avant et arriere du centre de
gravité, Munk [7] a détermine I'effet négatif du fuselage sur ce coefficient par une

procédure assez longue.

Contribution de ’'empennage vertical :

La figure 2.9 montre que la combinaison des angles de dérapage et I'angle induit
génere une portance sur 'empennage verticale dont une composante trés importante
paralléle a l'axe négatif de Ys. Ceci résulte un moment de lacet positif di au
dérapage, qui s'appelle fréquemment l'effet de « girouette » de I'empennage vertical.
Pour cette raison, la dérivée de stabilit¢é Cng joue un rble fondamental pour la
détermination des caractéristiques de stabilité et de commande de I'avion.

La force de portance sur 'empennage vertical est :

_ do) -
FAYV =—CqySy =—=Cr (1_ _}qu Sy (2-115)

Le moment de lacet correspondant est :
do )| -
Ny =Cpu (1_ @jﬁqv Sy Xy (2.116)

Avec :

Xvs est la distance entre le centre de gravité de l'avion et le centre de pression de
I'empennage vertical. Combinant I'équation (2.115) avec les équations (2.110) et
(2.111):

- d -
N, = Crpv Basb=cy, (1_£J,qu Sy Xys (2.117)

On déduit que :
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do )| sy X
Copy :cLaV(l—EJnV Vst (2.118)
Vy = T)VS (2.119)
S

Vv est le coefficient de volume de I'empennage vertical. Ce dernier joue un role
important dans le processus de dimensionnement de 'empennage vertical lors de la

conception de l'avion.

Dérivée de stabilité du contrble directionnelle Cn sgr:

La Figure 2.11 montre comment la force latérale due a la déflexion de la

gouverne de direction génere un moment de lacet négatif:

N =—F,, Xys = Cy5550SD (2.120)

En combinant les équations (2.117), (2.104) et (2.105), on trouve :

X
Cosr = ~CLav Asrly % (2.121)

Il convient de noter que la dérivée de stabilité du contrdle directionnel, Cn sg, dépend
fortement de la surface de 'empennage verticale par rapport a l'aile ainsi que de la
pente de la courbe du coefficient de portance de I'empennage verticale. Ce dernier
dépend a son tour principalement de I'allongement et de l'angle de fleche. Aussi, on
voit que le bras de levier a travers Xs, est important pour la puissance de controle

directionnel.

Dérivée de stabilité du contrble latérale Cn ga:

Le moment de lacet d( a la commande latérale peut varier considérablement
d'une configuration d'avion a l'autre car l'aérodynamique de chacune de ces
configurations utilisées dans la commande latérale est largement différente par

rapport a I'autre.

L’estimation de Cngsa dans le cas des ailerons, spoilers et le stabilisateur
différentiel est trés difficile, c’est la raison pour laquelle on utilise les méthodes

expérimentales.
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2.2.5 Forces et moments de poussée latérales-directionnels

Selon la configuration de l'avion, I'état de défaillance du systeme de propulsion en
poussée ou en puissance, il peut y avoir un moment de roulis induit ; Lt , une force
latérale induite Fry ,un moment de lacet induit par la force latérale ; Ny, agissant sur
l'avion. De plus, on supposera que les valeurs de poussée installées sont connues
pour chaque moteur.

Chaque fois que des composants de l'avion sont affectés par le sillage de I'hélice

ou par les gaz d’échappement des turboréacteurs, la force aérodynamique latérale et
les moments latéraux-directionnels sont tous affectés. Pour la force aérodynamique
latérale et les corrections des moments suite aux effets de l'installation du systeme
propulsive qui peut étre exprimé par I'équation (2.69).

Par conséquent, la force de poussée latérale et les moments peuvent s'écrire sous la

forme suivante:
LT1S =Lr= [Zéi? T; (—z7,cos ¢r, sinr, — yr, sin qul.) Jcos ay
+ [ZiZE T; (xr,c0S @, sintpr, — yr, cos dr, cosr,) sin ay (2.122)
Fryy = Fry = $iZ1Ti cos ¢, sinyy, (2.123)
NT1S =N = [Zfi’f T; (xr,cos ¢, sinhr, — yr, cos ¢, cos l/JTl.) ]cos a4

- [Zirf T; (—zr,cos ¢r, sinpr, — yr singr,) [sina, (2.124)

Il est a noter que lorsque l'installation du moteur est symétrique par rapport au plan
XZ de l'avion et que la poussée de l'installation du moteur est également symétrique
par rapport au plan XZ de I'avion, toutes les forces et moments latéraux directionnels
sont nuls.

En supposant que dans le cas d'une installation de moteur symétrique, un moteur est
en panne, la force latérale et les moments dus au moteur (asymétrique) peuvent

s'exprimer comme suit:
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Ly = [T;(=zr,cos ¢r, sinr, — yr, sin pr )cos a,
+T; (xXr,c08 ¢r, siny, — yr, cos ¢pr, cos Pr,)] sin a, (2.125)

Fry, = T;cos ¢r, sinhr, (2.126)

Np = T; (xr,c08 ¢pr, sinpy, — yr, cos ¢r, cosPr,) cos ay

—(T;(zr,cos ¢pr, sinhy, — yr, singpr,) sinay + ANp; (2.127)

Chaque fois qu'un moteur ou une hélice est en panne, un certain type de trainée
additionnelle survient sur ce moteur. Cette augmentation de la trainée entraine une
force latérale, un moment de roulis et un moment de lacet supplémentaires induits

par cette trainée.

Dans de nombreux cas, seul le moment de lacet induit par la trainée s'avere
significatif du point de vue de la stabilité et du contréle. C'est la raison de I'apparition

du terme ANp;, dans I'’équation (2.227).

Les angles directionnel i, et d'inclinaison latérale ¢, de la ligne de poussée sont

faibles, mais non nuls dans la plupart des avions de transport modernes. La raison
de la présence de ces angles est de minimiser la trainée de la nacelle du moteur
dans leur champ d'écoulement local. En supposant que I'angle d’attaque est en état
stabilisé et les angles sont petits, les équations(2.225), (2.226) et (2.227) se

simplifient en :

LT ~ Z'I:z? Ti (ZTil)[)Ti - yTi¢Ti) - Tinial (2128)
Fry = %21 Ty, (2.129)

NT ~ Z'l':rll Ti (xTi.l)bTi - yTi) + ANDi (2130)
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2.2.6 Assemblage des forces et moments latérales-directionnels stabilisés

Finalement, Il est possible de rassembler toutes les expressions des forces et des

moments latéraux-directionnels dans une matrice.

Les forces et les moments aérodynamiques dans le plan latéral-directionnel sont :

La G gsb C Cp  Cisa Cisr B
Fy=9C,0s ; Avec:<c,+=[C, Cu Cu |10, (2.131)
N A C, aSb C, Cnﬂ Cosa  Cosr 51'

Les forces et les moments de poussée dans le plan latéral-directionnel sont :

[ ]
LT (T Ziz‘? Ti (ZTil-l)Ti - yTid)Ti) - Tinial\
Fy (= i Tiyr, } (2.132)
Ny Ziz? T; (xTi¢Ti - }’TL-) + ANp; )

2.3 Forces et moments en vol perturbé

2.3.1 Forces et moments aérodynamiques longitudinales en vol perturbé:

Les avions different les uns des autres par la configuration, la forme et la taille. Par
conséquent, il n'est pas possible de développer un modele mathématique des forces
et des moments du vol perturbé qui s’applique a tous les avions. L’approche adoptée
est d’identifier les forces et les moments a modeler en premier lieu et ensuite de
montré a travers I'expérience les variables de mouvement qui ont un effet significatif

sur ces forces et moments.

Les forces et les moments aérodynamiques dépendent des variables figurants dans
le tableau 2.10 :
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v,
S ¥ -5

Figure 2-11 lllustration des vitesses et des angles en vol perturbé

La signification des différents variables du vol dans I'état perturbé est illustrée par la
figure 2.19 qui supposera que toutes les perturbations sont définies par rapport a un
vol en état stabilisé caractérisé par:

Si les différents vecteurs de poussée qui agissent sur I'avion sont symétriques par
rapport au plan XZ, ceci signifie que :

FA}’IS = LAlS = NAls = O (2134)

Le vecteur vitesse perturbée s’écrit :

V,=U +u+v+w (2.135)

—_

U, :vitesse en vol stabilise

<l

U,V,W : Composantes de la vitesse de perturbation



Tableau 2.2 Dépendance des forces et les moments aérodynamique en fonction
des différentes variables dans le cas du vol perturbé
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variables Variables directes Variables dérivées Variables de controle
u |v| w |pl| g |Tr w o [B| o |B| & |8.] 8. | 6| 6
f 0fas 0fa, % 0fa, 0fa, 0fa, 0fa, 0fa,
S Yy ow dq oW da PR a5, a5,
0fa,
fo, | Y| || |, a, | | as| |¥a| |05 | |Va
“ ou ow q ow oa oa d6¢
0 aom
m aTnA aTnA aan aTnA aTnA aTnA éZ?q ?igé
4 ou ow aq oW oa od e !

La structure de base du tableau 2.2 est basée sur les hypotheses suivantes :

L’espace blanc dans le tableau indique qu’une variable particuliére n’a aucun

effet sur une force ou un moment particulier.

Les dérivées partielles indiquent la pente d’'une force ou un moment affecté par

la variable correspondante.

Effet de la vitesse de perturbation longitudinal : u

Cette vitesse de perturbation induit un changement de la pression dynamique et du

nombre de Mach. Les forces et les moments longitudinaux seront affectés et qui sont

exprimés en termes de premiers dérivées par rapporta u ;

aFAx

ou ’

oF oM
Az ot =4

ou u
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- Effet de la vitesse de perturbation latérale : v

Cette vitesse de perturbation latérale affecte 'angle de dérapage a travers :

p=Y (2.136)

La force latérale, le moment de roulis et le moment de lacet dépendent du dérapage.
Les variations en fonction de B ou v sont exprimées en termes des premiéres
0F 4 aFAy aﬂ JLy ONg4 Ny

Apiv A . y
dérivées ; - ou 3 ov 25 o, ou T

- Effet de la vitesse de perturbation verticale: w

La vitesse de perturbation verticale descendante affecte I'angle d’incidence a

travers :

a W (2.137)

L’effet de cette vitesse sur la pression dynamique est considéré comme négligeable.
Le changement de I'angle d’attaque provoque la variation des forces et des moments
longitudinaux qui sont exprimés a l'aide des dérivées premieres par rapport a w

oua,

oF oF oM . oF JoF oM
Ax A7 ot 74 gy bien —&x, 4z op 274
ow a o a

)

ow ow

- Effet de la vitesse de perturbation de roulis: p
La vitesse de perturbation de roulis provoque des changements dissymétriques de
I'angle d’attaque local a travers les surfaces de l'aile et 'empennage. L'expérience
prouve que l'effet du taux de roulis perturbé sur I'empennage vertical est faible. Les
variations de Fay, La et Na sont exprimées en termes des dérivées premieres par

rapport a p.

- Effet de la vitesse de perturbation de tangage: g

La vitesse de perturbation de tangage cause un changement symétrique de I'angle
d’attaque local a travers les surfaces portantes; laile, canard, I'empennage

horizontal et le fuselage. Cet effet provoque un changement des forces et les
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moments aérodynamiques longitudinaux. Ces changements sont exprimés a l'aide

aFAx aFAZ ot My

dq ' aq aq °

des drivées premiéres par rapporta q ;

- Effet de la vitesse de perturbation de lacet: r

La vitesse de perturbation de lacet cause un changement dissymétrique des vitesses
locales sur l'aile aussi bien qu'un changement dissymétrique de l'angle d’attaque
local 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

L. s . OFa, 9y N
termes des dérivées premieres par rapport a r ;a_ry ’a_rA B_rA

- Effet de variation de I’angle d’attaque de perturbation: &

La variation de I'angle d’attaque de I'avion avec le temps permet a l'aile de générer
un champ de tourbillons qui change avec le temps. Ce changement peut avoir un
effet significatif sur I'aérodynamique de I'empennage horizontal. Un tel effet est

expliqué par la dérivée du taux de l'angle d’attaque qui affecte les forces et le

, . . OF4, OF oM
moment aérodynamiques longitudinaux ; 62", 022 et —~

- Effet de variation de I’angle de dérapage:
Lorsque l'angle de dérapage de l'avion varie avec le temps, la combinaison aile-
fuselage génére un champ de tourbillons qui change avec le temps. Ce changement
peut avoir un effet significatif sur I'aérodynamique de I'empennage vertical. Un tel

effet est expliqué par la dérivée du taux de I'angle de dérapage qui affecte les forces

0Fay 0Lg 0Ny

et le moment aérodynamiques latérales-directionnels ; FTRETINT

- Effet de variation de I'angle de flexion des surfaces de contrdle:
5, 8¢, 8, et &

Le braquage des gouvernes de contrble longitudinales affecte seulement les forces

et le moment aérodynamiques longitudinaux a travers les expressions:

6FAx aFAZ OM 4

6FAx aFAZ oM e
65f g 68f a(Sf

A pinel . .
25, ' 29, et 25, ainsi que les expressions :
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D'une maniére similaire, la déflexion des surfaces de contréle latérales-

directionnelles §, et §, affectent uniquement les forces et moment aérodynamiques

Fg y 6LA ONg4

0F4, dL
—2y 4 4 ainsi que les expressions : et —
T

latérales-directionnelles : 35, ' 35, et 3, 35, " 35,

Les forces et moments dans le cas du vol perturbé :

Cas longitudinal :

)
(o e P TR O s
ou  da  od oq 06, 05,

oF oF oF oF oF oF
f,=—"2u+—Laog+—Lg+—Lq+—L5.+—25 2.138
| T au da da aq | 5. - 05, ( )
M, M, M, . oM, +8MA5E+8MA5F

m, = u+ a+—>La+ q
L ou oa oc oq | 06, 05,

Cas latéral-directionnel :

( oF .

fa = — ﬂ+aFf‘x ,B+aFAx p+aFAX r+a|:AX Ox +—8FAx S

8,3 op op or 00y 00,

<1 Aﬁ+ .A,B+8LAp+aLAr+aLA5 +a O, (2.139)
op” " op” " op o a5, EER

Ny g Ny Ny Ny N o 0N, o

n, = +— [+ + r+
LA 6,3'3 aﬁﬂ o " 05, " 05,

Les équations (2.238) constituent le modele mathématique utilisé pour représenter

les forces et le moment aérodynamiques.

Pour une raison d’uniformité, il est préférable de rendre ces variables sous la forme

adimensionnelle en respectant les étapes suivantes :

Diviser la vitesse de perturbation longitudinale par U,

Multiplier les taux de perturbation angulaire longitudinaux par o
1

Multiplier les taux de perturbation angulaire latéraux-directionnels par o
1
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Ce qui conduit cette fois-ci vers le modele présenté par les équations (2.239),

c’est le modéle utilisé dans ce qui suit.

Les forces et moments adimensionnels en vol perturbé dans le cas longitudinal sont:

o oF [uj+6FAxa+ OF [acJ+ OF [ch+6FAX5E+6FAX5F
NERICE oc (e (2, qc \\2u, ) a5, 05, 2140
U, 2U, 2U, (2.140)
o= oF,, [uj+8FAza+ OF (acj+ OF (ch+6FAz 5E+6F“ 5.
5 uj u, o a( dc) 2U, (ch 2U, ) o5 0S5,
U, 2U, 2U,
m, = oM , (UJ+8MAa+ 6!\45 (ac}_'_ oM , (qc)+6MA5E+6MA5F
NETRICA oa ac \\ 2U, qc L 2U, ) a5, o5,
U, 2U, 2U,

2.3.2 Les Forces et moments de poussée longitudinaux :

Il est possible de trouver les cas d’existence des forces et des moments de poussée
d'un état de vol perturbé comme fonction de toutes les variables de mouvement
perturbé. Comme il s'avere, pour la plupart des avions seulement les variables de
vitesse linéaire et d’angle d’attaque qui ont un effet significatif sur les forces et les

moments de poussée d’un état de vol perturbé.

La conséquence de cette hypothése est le modele mathématique donné par les trois

équations suivantes :

_ aFTx u aFTx
fr, = o) (Ul) +Fa (2.141)
1
= OFrg () 4 91,
fro = 5785 () + 5z (2.142)
U1
oM u oM
my = a(i) (U—) +27 g (2.143)
Us
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2.3.3 Assemblage des forces et des moments longitudinaux en état du vol
perturbé :

Les forces et les moments longitudinaux de I'état de vol perturbé sont assemblés

sous la forme matricielle suivante :

U
f:‘l_x [ _(CDu + 2CL1) (_CDa + CL1) _CDa _CDq _CD5e_ Ul
¢S
(24
| o L —(C, +26,) (=Cup = Cp,) —Cy —C, g, |1 250
015 c1l2u,
qc
_mA_ 2U;
q15¢ L (Cmu + Zle) Cma Cméc Cmq Cm5e B
8e
(2.144)
ey | (CTXu + chxl) 0]
415
il
Uy
) % \ _ 0 0 (2145)
a
T
41S¢. _(CmTu + ZCmTl) Conr, |

2.3.4 Forces et moments aérodynamiques latéraux-directionnels en vol
perturbé:
Les forces et les moments aérodynamiques latéraux-directionnels en vol perturbé

sont définis dans le tableau 3.6 et les équations (3.99) sont sous la forme
adimensionnelle. Les dérivées partielles des forces et des moments latérales
directionnels par rapport aux variables adimensionnelles de mouvement et de

contréle jouent un réle important dans I'étude de la stabilité dynamique.
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f :aFAy ﬂ+ aFAX ﬁ +L p_b _’_L rb +a':_Ax5 +8F_Ax5
~ =58 a(ﬁbj 2U, a[pbj 2U, a[ rbj 20, ) a5, " a5, "
2U, | 2U, 2U, (2.146)
IA=%/3+—8L.A [’Bbj+ oL, ( pbj+ oL, (iij%éRjL%&A
op " (Ao 20, ) pb 20, ) (b \l20,) o5, GEN
2U, 2U, 2U,
nA:aNAﬂ+ N, [ﬂb}L ON, [p_b}L ON, [r_bJ+6NA5R+6NA5A
op o Ao \20) S pb\2u,) (b 2u,) a5, o5,
2U, 2U, 2U,

2.3.5 Forces et moments de poussée latérales-directionnels en vol perturbé:
Les forces et les moments de poussées perturbées longitudinales sont

adimensionnels qui se mettent sous la forme suivante:

rryy [ Gorg]

415

L
e R 1) (2.147)
nr

q1S¢C CnTB

2.3.6 Assemblage des forces et des moments latérals-directionnels en état du

vol perturbé :

Finalement, il est possible de rassembler toutes les expressions des forces et des

moments latérals-directionnels de I'état de vol perturbé sous la forme matricielle

suivante :
B
¢ v
A 2U,
S
a Cys Cp Cyp Cy Cysa Cysr p_b
aTAb =|Cs C; Cp Cr Cusn Cim 2U, (2.148)
Cnﬁ Cn/}’ Cnp Cor Cosa  Cusr E
=4 2U,
asb
O,
§R
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fryy [ Porg]

q1S

qllls b= Ciry (8 (2.149)
nr

G1S¢. | CnTB—

2.4 Conclusion

Dans ce chapitre, on a présenté les outils de base pour la modélisation des forces et
des moments aérodynamiques et de poussée agissants sur l'avion dans le plan
longitudinal et latérale directionnel. La modélisation est subdivisée en deux cas : les
forces et moments en vol stabilisé et en vol perturbé. D'une part, la force
aérodynamique est habituellement décomposée en une trainée, force latérale et
portance et d’autre part, le moment résultant au centre de gravité est subdivisé en

moments de roulis, de tangage et de lacet.

En premiere approximation, la dépendance des forces aérodynamiques par rapport
au mouvement s’établit selon les conditions suivants: laltitude, la vitesse de vol
constante et les gouvernes bloquées, I'angle d’attaque affecte la portance, la trainée
et le moment de tangage ; c’est le mouvement longitudinal de I'avion, tandis que le
dérapage influe sur la force latérale, le moment de roulis et le moment de lacet; c’est

le mouvement latéral-directionnel de I'avion.

Le réle des gouvernes aérodynamiques (les ailerons, la gouverne de profondeur et
de direction) est essentiellement d’appliquer a I'avion des moments de manceuvre en
faisant naitre localement, du fait de leurs braquages, des forces aérodynamiques
relativement faibles mais qui agissent avec un grand bras de levier: le braguage de la
gouverne de profondeur détermine l'incidence d’équilibre, la gouverne de direction
permet au pilote d’interdire le dérapage plus efficacement que n’'y parviendrait le
moment stabilisant de lacet et le braquage des ailerons impose la vitesse de roulis.
L’effet de la gouverne de profondeur est indépendant par rapport aux autres, mais

les ailerons et la gouverne de direction ont des effets réciproques.
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La force et le moment sont proportionnels a la pression dynamique qui dépend de la
masse volumique de l'air et de la vitesse du vol ainsi qu'a des dimensions
caractéristiques de l'avion. Cela conduit a définir les coefficients aérodynamiques
adimensionnels (Cx, Cy, Cz, ClI, Cm, Cn), qui sont des facteurs de
proportionnalité des composantes de force et du moment par rapport a la pression
dynamique, ainsi que les coefficients aérodynamiques et les dérivées de stabilité qui
traduisent leur sensibilité a l'angle d’attaque, au dérapage, aux braquages des
gouvernes et aux vitesses angulaires (taux de roulis, taux de tangage , taux de

lacet).

Au-dela du régime incompressible, les coefficients aérodynamiques et leurs dérivés
varient plus ou moins largement en fonction du nombre de Mach. Des expressions
sont obtenues pour les coefficients de stabilité en fonction de la géométrie des divers
composants de l'avion : L’aile, fuselage, les empennages horizontal et vertical. Dans
I'objectif d’estimer les coefficients aérodynamiques et les dérivées de stabilité, la

méthode de décomposition est utilisée.

Sur un avion, l'effet propulsif est réalisé en accélérant vers I'arriéere un certain débit
d’air ambiant. La traction d’'une hélice ou la poussée d’'un réacteur résulte du bilan
des quantités de mouvement amont et aval. La traction par hélice reste réservée aux
avions subsoniques en raison des troubles transsoniques qui apparaissent a grande
vitesse, en bout de pales. Au-dessous de cette limite, le pas variable maintient
constant le rendement de I'hélice. La propulsion par turboréacteur est actuellement la
plus répandue; elle est utilisée aussi bien pour le vol subsonique rapide que pour le
vol supersonique. Le fonctionnement interne d’'un réacteur dépend des conditions
génératrices de I'écoulement et, par conséquent, de l'altitude et de la vitesse. Dans

tous les cas, a vitesse donnée, la poussée diminue en altitude.
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CHAPITRE 3: STABILITE ET CONTROLE EN VOL STABILISE
3.1 Introduction

Un avion est dit stable statiguement, s'il est possible de trouver un point d'équilibre
pour une condition de vol. C'est-a-dire qu'il faut ajuster les commandes (ex.
stabilisateurs, élévateurs, manette des gaz, etc.) qui assurent le maintien de l'attitude
de l'avion en absence de vent lorsque l'altitude, la vitesse et la poussée sont
constantes [11, 50]. Sous ces conditions, nous dirons que l'avion est équilibre ou est
en condition de trim. Le modéle étant purement non linéaire, il peut exister plusieurs
points d'équilibre [24].

Plusieurs publications présentent des méthodes pour trouver ces conditions de trim a
partir de la forme analytique des coefficients aérodynamiques. Par exemple, Roskam
[7] ou encore Cook [11] présentent dans leurs ouvrages une série d'équations qui
permettent de trouver une telle condition.

Les caractéristiques générales exigées des avions pendant le vol sont:

1. Une puissance de commande suffisante pour maintenir un vol en ligne droite en
régime stabilisé dans les limites de son enveloppe de vol.

2. Une manceuvré en toute sécurité en passant d'une condition de vol stable a une
autre.

3. Les forces de commande du poste de pilotage devraient étre dans les limites
acceptables et dans toutes les conditions prévues par la courbe de I'enveloppe du
vol. Ceci comprend les changements au niveau de la configuration de Il'avion tels
gue: volets entrée/sortie, train d'atterrissage entrée/sortie, lancement d'armes, etc.

4. L’équilibre (trim) doit étre assuré dans certaines conditions de vol.

Ces quatre caractéristiques constituent un sous-ensemble des qualités de vol de
'avion. Les exigences relatives aux bonnes qualités de vol des avions sont
spécifiées qualitativement et quantitativement dans les manuels de navigabilité: FAR
23, FAR 25 et JAR (pour les avions civils); Mil-F-8785C et Mil-Std-1797A (pour les
avions militaires).

Un degré élevé de stabilité statique se traduit par la facilité de piloter un avion mais
avec une faible manceuvrabilité (avion d'entrainement). Les conceptions d'avions de
chasse incorporeraient de faibles niveaux de stabilité statique, ce qui permettrait
d'améliorer les capacités de manceuvre. Cependant, avec lI'avénement des systémes

de contrdle de vol électriques qui est intégré dans les avions tels que le F-16 et le X-
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29, des niveaux acceptables de stabilité statique et de la manceuvrabilité peuvent
étre obtenus [62, 65, 72, 78, 85].
Un certain degré d'instabilité statique dans la conception de base de ces avions est
volontairement introduit pour améliorer les capacités de manceuvre, tandis que le
systeme de commande de vol électrique fournit des entrées de controle
automatiques pour obtenir une stabilité statique artificielle.
Les concepts de la stabilité statique constituent une premiere étape dans I'obtention
d'une conception avec des qualités de vol acceptables. Dans cette perspective,
notre objectif consiste a :

1- Discuter les critéres de stabilité statique pour un avion.

2- Enumeérer les caractéristiques les plus importantes de stabilité et de contrble

des avions dans un état de vol stabilisé.

Définitions de la stabilité statique :

- La stabilité statique est la tendance de I'avion a développer des forces ou des
moments qui s'opposent directement a une perturbation instantanée d'un
variable de mouvement pour une condition de vol stabilisée.

Ou bien :

- La stabilité statique est la tendance initiale de l'avion a retourner a son état
d’equilibre apres avoir été perturbe.

Cm Cm Con

CmO

Figure 3.1 : Stabilité statique stable, instable et neutre d'un avion
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3.2 Criteres de stabilité statique :
Définition :

Un critére de stabilité statique est défini comme étant une regle générale a
partir de laquelle les conditions de vol d’'un état de vol stabilisé sont divisées en

catégories : stable, instable ou indifférent.

Tableau 3.1 : Les criteres généraux de la stabilité statique des avions.

Variables
erturbés u v w Ig:yi a:UK p q r
Forces 1 L
et moments
0(Fyy + Fr)
du
Fpp + Fry <0
Cp,>o
0(Fy, + Fr,)
v
FAY + FTY <0
Cr, <0
6(FAZ +FTz)
ow
FAZ + FTZ <0
., >0
O(Ly+Lr) O(Ly + Lr)
ap ap
Ly+ Ly <0 <0
¢, <0 ¢ <0
B p
oM, + Mr) (M, + My) o(M, + Mr)
ou oa dq
MA + MT >0 <0 <0
Cn, > 0 Cm, <0 Crg <0
d(N,y + Nr) d(N, + Nr)
d ar
NA + NT >0 g <0
Cop >0 n, <0

Le mouvement stabilisé d'un avion a été défini précédemment en tant qu’un
mouvement pour lequel la vitesse de translation 7,; et la vitesse de rotation w
demeurent constantes avec le temps dans le repéere avion. En d’autre terme, I'état du
vol stabilisé de 'avion est défini en ayant une vitesse de translation constante, une
vitesse de rotation constante et un facteur de charge constant. Ce type de vol est
freguemment rencontré en vol rectiligne, vol en ressource symétrique et en virage
stabilisé.

Par conséquent, on déduit les dix criteres de stabilité statique qui sont donnés par le
tableau 3.2 :
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Tableau 3.2 : Les dix (10) criteres de la stabilité statique de I'avion [31].

Critéres de stabilité statique (CSS)
CSS1 (Cry, — Cp,) <0
CSS2 Cy, <0
CSS3 C,,>0
CSS4 Crm, <0
CSS5 Crp >0
CSS6 €, <0
CSS7 Cn, <0
CSS8 Cn, <0
CSS9 €y <0
CSS10 Cm, >0

3. 3 Stabilité statique et contréle d’un état de vol stabilisé (vol rectiligne) :
Pour maintenir un avion dans les conditions d'un état de vol stabilisé et le
manceuvré d'une condition de vol a l'autre, il est nécessaire que:

- L’avion a la puissance suffisante pour le controle.

- Il n'exige pas un effort important du pilote.
Notre objectif est d’analyser ces conditions de commande pour qu'elles puissent étre
employées par le concepteur. Pour effectuer I'analyse des conditions de commande
(puissance), les équations appropriées du mouvement doivent étre utilisées.
Les éguations du mouvement de vol rectiligne ont été développées au chapitre 1.

Maintenant, il est possible de récrire ces équations de la maniéere suivante :

mg siny; = —(Cp, + Cp, a1 + C[,ihih1 + CDaeSel)ﬁS + Ticos(¢pr + ;) (3.1)
—mg sind; cosy; = (Cy,By + Cy, 8a, + Cyy 8¢, ) TS+ Y, (3.2)
—mg cos¢picosy, = —(Cp, + Cp a1 + CLihith + CLSe(Sel)ﬁS —Tysin(¢pr + aq)
0 = (CizB1 + Ci5 8, + Crg 8r,)q1Sb + Ly, (3.4)
0=(Cp, +Cp, oy + Cmihih1 + Cmg, 8, )q1SC — Tydr (3.5)

0 = (CngBs + Cng, 8a, + Cng, 8, ) TaSH + Nr, (3.6)
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Ces équations sont écrites dans le repere stabilité de sorte que I'angle de tangage
stabilisé 6, est égale I'angle de pente stabilisé devienne y;. De méme, le nombre de
Mach, l'altitude et la pression dynamigue sont SUppOSés connues :

g = 1481.6.M?
Les six équations (3.1) a (3.6) comportent neuf parameétres inconnus suivants :

i P11 ar B 5a1 In, 6e1 6r1 T;

Pour résoudre ces équations, il est nécessaire de réduire le nombre d'inconnus a six.
Dans la plupart des cas pratiques cela est fait en fixant I'angle d’inclinaison latéral ¢,
, la poussée T; et 'angle de stabilisateur i, .
L’angle i, est choisi de telle facon que le pilote ne doit exercer aucune force de
commande dans le vol stabilisé. Les équations peuvent étre résolues pour les
inconnuesy, a,B,8,, 6, et b,.
Dans de nombreuses situations, le pilote fixera la valeur de iy, par exemple pour
générer la force de commande au poste de pilotage (qui est nécessaire pour
maintenir la gouverne de profondeur a une déflexion qui garantit I'équilibre du
moment de tangage) a zéro. Apres avoir choisis les trois variables, les équations
(4.42) peuvent maintenant étre utilisées pour résoudre les six autres restantes

inconnues. Ce qui se fait généralement en utilisant une méthode matricielle itérative.

3.3.1 Stabilité longitudinale et les caractéristiques de contréle d’un état de vol
stabilisé (vol rectiligne) :

Les équations du mouvement élaborées a partir des forces et moments
aérodynamiques et du systéme de propulsion en découplant le cas longitudinal et

latéral-directionnel, on obtient :

mg SiTL]/l = _(CDO + CDaal + CDihihl + CDSQ(Sel)qlS + T1 COS(¢1 + al) (37)
mg cosy, = (C, + CLa1“1 + CLihih—l + CL5e66’1)‘715 + Tysin(¢p; + ay) (3.8)
0= (Cmo + Cmaal + Cmihihl + Cmae6el)(7155— TldT (39)

On suppose que la pression dynamique est connue, ces trois équations présentent

siX inconnus suivants :

Y1 ¢1' ay, ih1; 691 et Tl
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En sélectionnant T; et i, alors les variables a,, y; et 6., peuvent étre obtenus par
des techniques itératives avec les trois hypothéses suivantes :

- La poussée équilibre la trainée

- Laligne de poussée passe par le centre de gravité (d; = 0).

- Leterme T;sin(¢; + a;)est négligeable dans I'équation de sustentation
Pour un avion sans puissance (T=0) ou planeur, en tenant compte des hypothéses
précédentes, elles peuvent étre simplifiées sous la forme suivante :

mg COS]/l = (CLO + CLaafl + CLihihl + CL566€1)6_115 (310)
0= (C, + Cing@ + Con iny + Cimg, 06,)TSE (3.11)

Qui peuvent étre écrites sous la forme matricielle ci-dessous:

C, C a Cr, —C,—Cy, i
ba "Lse {51} e n (3.12)
Cin, Cmse e —Cpm, — Cmihlh1
Avec :
_mg —
Cp, = 7S et cosy; = 1.0,

Ce qui est valable pour le cas d’un planeur a faible pente.

Les solutions sont ;

_ (CLl_CLO_CLihihl)Cmse+(Cm0+Cmihih1)CL63

a, = Cratmg,—CraCiy) (3.13)
5 :_CLa(Cm0+Cmihihl>_Cma(CL1_CL0_CLihih1) (3.14)
é (CLoCms, ~CmqCLs,)
Elles sont structurées de la maniere suivante :
a = ag, o+ ;—;‘LcLl (3.15)
Oy = 8ec, o + %Ql (3.16)

Les termes constants dans I'équation (3.15) et (3.16) ont les significations physiques
suivantes :

ac, =o estl'angle d’incidence pour lequel I'avion est équilibré avec ¢, =0
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8. _, estl'angle de gouverne pour lequel I'avion est equilibré avec C;,, =0

CL1

a L y v s y 2 e . .
% est la variation de I'angle d’incidence de I'équilibre avec le coefficient de portance.
L

28 L , - -
f est la variation d’angle de gouverne d’équilibre avec le coefficient de portance.
L

De I'équation (3.13) a (3.16), on déduit que :

(_CLO_CLih ihl)Cm(Se +(Cm0+le.h ihl)CL(Se

aC =0 — (317)
Ly (cLacmae—cmacLae)
_ _CLa(CmO+Cmihihl)_cma(_CLo_CLihihl) (3 18)
€cp,=o (CLaCmae_CmaCLae) '
o Cms
Ja e (3.19)
9CL  (CLgCmgs,~CmqaCls,)
as -C
9% ma (3.20)

9CL  (CLgCmg,~CmaCLs,)

Dans le cas d'un avion ou I'angle de gouverne de profondeur est limité entre -20° et
+10 °, on peut déterminer les points d'équilibres ( C,, = 0) pour chaque déflexion de
la de gouverne de profondeur.

La variation de la déflexion de la gouverne de profondeur par rapport au coefficient
de portance de I'équation (3.20) peut étre déterminée en vol (test en vol) en
fonction de la position du centre de gravité. D’apres la figure (3.2), il est possible de
déterminer 'emplacement de centre aérodynamique. Ce point est aussi désigné par

le point neutre avec manche fixe NP gy .

Xac Or NP,

\J

dCy,... — X

# Test envol

Figure 3.2 Détermination du point neutre a partir d’'un test en vol
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Le coefficient de portance en vol stabilisé est :

-mg
L =75
Sa dérivée par rapport a la vitesse est donnée par I'équation (3.21) :

ac, _ 4w

au,  pSuUd

(3.21)

Par conséquent, la variation du braquage de la gouverne par rapport a la vitesse est
exprimé par :

8, 4w Cmg
e — . =
U1 pSUF CLyCmgs,~CmaCLs,

(3.22)

De point de vue qualité de vol, il est essentiel que la variation de la gouverne par

rapport a la vitesse soit positive :

95,
50 >0 (3.23)

Cela signifie que pour augmenter la vitesse, il est nécessaire (d’abaisser) de
déplacer le bord de fuite de la gouverne de profondeur vers le bas (le cas de
déflexion positive).de méme, pour ralentir il est nécessaire de (relever) déplacer le
bord de fuite de la gouverne de profondeur vers le haut. Pour que la condition (3.23)
soit satisfaite, on doit vérifier le signe de la dérivée de I'équation (3.22).la pluparts

des avions la condition :

|CL¢meSe| > |CmaCLSe| (3.24)

Puisque la deérivée c,, est généralement positive au-dessous de décrochage et

comme la dérivée de controle de puissance c,,, est géneralement négative, il résulte
e

gue la condition (3.24) est assuré lorsque :
Cmg <0 (3.25)

Pour qu’un avion soit stable, cette condition est satisfaite tant que le centre de
gravité est en avant du centre aérodynamique.la figure 3.2 montre un exemple d’un
test de vol pour la variation de la gouverne. On note que comme le centre de gravité

déplace en arriere, le gradient de vitesse de gouverne diminue

3.3.2 Stabilité latérale-directionnelle et les caractéristiques de commande :
Cette fois ci, on s’intéresse aux équations latéral-directionnelles (3.2), (3.4) et (3.6),

qui sont regroupées en :
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—mg singcosy = (Cyﬁﬁ + CyaASA + CY&R(SR) qS + F,, (3.26)
0= (CB+ ClaAaA + C15R5R)‘75b + Ly (3.27)
0= (Cnﬁﬁ + Cug, 84 + cnaRaR) gsh + Ny (3.28)

Les équations (3.26) a (3.28) s'appliguent pour des configurations a
puissance symétrique aussi bien qu’a des configurations de puissance
dissymétriques.

En puissance symétrique, les termes de poussée satisferont la condition suivante :

Fy T

=Lp=Ny =0 (3.29)
Pour la puissance dissymétrique (moteur éteint), ces termes ont des valeurs finies et
parfois tres grandes selon la position du moteur. Dans la plupart des cas (moteur
éteint), I'équation de moment de lacet (3.28) contiendra également un terme trés
important de trainée ANj,.

Np, + AN01 ~ (Fogr)Nr1 (3.30)

Avec:

Fop; facteur supérieur a l'unité

Le moment de lacet dO a la trainée dans les cas des moteurs hors fonctionnement
peut étre aussi important que N; lui-méme et peut étre engendré par plusieurs
facteurs : autorotation et la mise en drapeau et le déversement de I'écoulement ou
débordement de I'écoulement a 'entrée.

Supposant que la poussée et la pente sont données, il reste a déterminer les
variables inconnues au niveau des équations (3.26) a (3.28) et qui sont :

¢, B ba O

Par conséquent, il y a quatre variables pour trois équations. La méthode qui
doit étre adopté pour résoudre ce dilemme est:
Selectionner ¢ et résoudre f3,6,,0x
ou de choisir §, etrésoudre (,¢, 6y
ou de choisir 6 et résoudre f3,¢,6,
Dans ce qui suit, on suppose que la variable ¢ est choisie et on exige qu’un vol
rectiligne soit maintenu avec moteur éteint et un angle d’inclinaison latérale ne

depassant pas ¢, = 5°, pour toutes les vitesses plus grandes que 1.2 Vs, .
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L'écriture de I'équation (3.26) a (3.28) sous forme matricielle suivante :

(_ mg sin¢>cosy+FyT1 \
Cy[f CY5A C)’aR ﬁ | ( q1s )|
~L
CIB Clé‘A CL5R 6A = q_l_;; (331)
C‘I’lﬁ CngA C‘I’lé‘R 6R _NTI_ANDl
q1Shb

Les solutions sont obtenues par les expressions (3.31) et qui sont
consistantes dans les conditions ou §, et &z sont comprises dans la marge de
braquage mécanique autorisés, ou quand B, &, etdp sont obtenues de telles
maniére qu’ils ne produisent pas le décollement des filets d’air.

Les solutions pour B, da et 6gr pour un état de vol stabilisé (vol rectiligne) sont :

mg sing1cosy1 +F7~y1

B q1s Cvs, Cvsg
_LTl
q1Sb Cls, CLsp
—NTl—AND
—_— c c
— qlsb ntSA ntsR
Pr = X (3.32)
mg sing1cosyq1 +FTy1
Cyp s RE
c —L C
g q1Sb Lsg
—N7.-ANp
Cn —r = Cn
_ B q1Sh SR
84, = > (3.33)
mg sin¢1cosyl+FTy
c c - — 1
Y "V, q1is
_LT
c c —1
g lsy q1Sb
—N7.—-ANp
Cn, Cn —l
_ B Sa q1Sb
O, = } (3.34)
CyB Cyé'A Cyé'R
A= ClB Clé‘A CLSR (335)
Cng Cns, Cns,

by

Les solutions numériques obtenues a partir des équations (3.32) a (3.34) sont
considérées comme acceptables dans la mesure ou elles sont compatibles avec les
conditions d'écoulement attaché. Par exemple, si une solution pour la déflexion de
l'aileron ou de la gouverne de direction est de 25 degrés ou plus, cela ne serait
probablement pas compatible avec les conditions d'écoulement attaché sur l'aile ou

sur 'empennage vertical.
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Une autre considération les avions opérationnels est le fait que toutes les surfaces
de contrble ont des plages de déflexion limitées imposées par des butés
meécaniques.

Un probleme avec les solutions données par les équations (3.32) a (3.34) est qu'elles
ne sont pas trés explicites pour l'identification des parametres de conception. Pour
déterminer quels aspects de la conception a entreprendre en tenant compte
lorsqu’un moteur est en panne, il est commode d'examiner les formes simplifiées de
I'équation (3.31).

Dans un premier exemple, considérons I'équilibre des moments autour de l'axe Z
uniquement, comme représenté par I'équation (3.28), mais réécrit par I'équation

suivante :

Nt1+ANpq

CrgB + CrygySr + 150

=0 (3.36)

Cette équation peut étre résolue en fonction de la déflexion nécessaire de la
gouverne de direction §; pour maintenir un angle de dérapage S donné et faire face

a une situation du vol avec un moteur en panne:

N11+ANpq

—Cp B ——IL
Sp = —2L 215 (3.37)

Cn Sp

On peut tracer la courbe qui montre comment la déflexion de la gouverne de
direction varie avec la vitesse et avec le dérapage. Particulierement a basse vitesse,
il est souhaitable de voler aussi pres que possible de I'angle de dérapage nul sinon la
trainée de I'avion pourrait compromettre la capacité du moteur restant. En supposant

gue lI'angle de dérapage soit négligeable:

_ —(NT1+ANp;)
n = e (3.38)

On remarque d’aprés I'équation (3.83) que lorsque la vitesse de l'avion diminue, la
déflexion de la gouverne de direction nécessaire pour contrdler la situation de vol
avec un moteur en panne devient trés importante. La gouverne de direction ne doit
pas braquée plus de 25 degrés environ, sinon I'empennage verticale risque de
décroché. Si la déflexion maximale de la gouverne de direction disponible est
désignée par &g max, la vitesse minimale de contréle V;,. avec la condition d’un

moteur en panne est:

Vmc = M (3.39)

anSR SrmaxSP
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Apres une panne de moteur, un certain temps doit s'écouler avant qu'une action de
contréle ne soit prise. La raison est qu'il faut aussi un certain temps avant que le
pilote sache quel moteur a échoué, de méme, il faut un certain temps pour lancer
I'action appropriée. Cette durée est généralement de une a deux secondes. Pendant
ce temps, l'avion commencera un mouvement de lacet et, en raison de l'effet de
diédre, il commencera également a faire un mouvement de roulis. En revenant a
I'équation (3.36) et en supposant qu'il n'y a pas d'action du pilote, l'angle de

dérapage maximal qui sera atteint est:

_ —(NT1+ANpq)
Pmax = T Cuy @St (3.40)

Ensuite, considérons I'équilibre autour de I'axe X. Pour maintenir les ailes a niveau,
la déflexion nécessaire de l'aileron est déterminée a partir des Equations (3.31) et

(3.40) comme:

G
L £ Nt1+ANpy)-L
~CgBmax — ﬁl% _ Cnﬁ( T1+ANp1)—Lry

4 =

) (3.41)

ClaA Cis,15b

Cette déflexion de laileron ne doit pas dépasser celle pour laquelle une aile
décroche. Typiguement, pas plus de 25 degrés de déflexion d'aileron devraient étre
exigés.

La déflexion nécessaire de la gouverne de direction pour maintenir une condition de
moteur coupé peut étre considérablement réduite en permettant a I'avion de s'incliner
du coté moteur en fonctionnement. Effectivement, les dimensions de 'empennage

vertical devraient avoir un effet important sur ce probleme de contréle.

3.4 Caractéristiques de stabilité et contréle pour un vol de manceuvre stabilisé
En passant d'une condition de vol stable a une autre et en manceuvrant pour
changer de trajectoire de vol ou pour éviter le flux important de circulation, un avion
doit étre capable d'effectuer des manceuvres de virages stabilisés ainsi que des
manceuvres de ressources. L'objectif de cette section est de développer des

modeles mathématiques pour de telles manceuvres et de discuter de leur application.
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3.4.1 Caractéristiques de stabilité et contrdle pour un vol en virage stabilisé :
En écrivant les équations générales d’'un état de vol stabilisé dans les axes de

stabilité : W, = 0. En outre, assumant que le virage stabilisé avec : 6; =0 et y; =0,

alors :
PL=0 (3.42)
Q1 = ¥ sing, (3.43)
R, = ] cos¢, (3.44)

Les équations de mouvement s’écrivent :

0 =Fay, +Fry, (3.45)
mU,Ry = mg sing, + Fy, +Fr, (3.46)
—mU,Q; = mg cos¢y + Fy, + Fr, (3.47)
(Izz = 1,y)R1Qy = La, + Ly, (3.48)
—IyzR? = My, + My, (3.49)
Ixz Q1Ry = Ny, + Ny, (3.50)

S'il n'y a aucune poussée asymeétrique et si la ligne de poussée traverse le centre de
gravité, alors :

MT1 = LT1 = NT1 = F'Ty1 = 0 (351)
En introduisant les expressions des forces et des moments aérodynamiques, il est

possible d'écrire les équations (3.45) a (3.50) comme :

0= _(CDO + CDaal + CDiHiHl + CD{SE(S\El)mS + T1 COS(d)T + al) (352)
. Rib —
mUR; — mg sing, = (Cyﬁﬁl + C”TE + Cy5A6A1 + Cy6R6R1) T (3.53)
—-mU — =—(C, +C +C Q;E+C iy, +Cr. 0g )q1S
mU;Q, —mg cos¢, = Lo Le%1 Vr 20, Ly, tHy Ls;9E )1
—Tisin(pr + ay) (3.54)

Rib _

(Izz - Iyy)RlQl = (C13ﬁ1 + Czrﬁ + Cl5A5A1 + CLgR(SRl)(th (3.55)
Q1C , e

—IxzR} = (Cmy + Ciny @1 + Ci, Z—Ui’ + Crmy, ity + Cmy, Ok, )T1SC (3.56)
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R1b —
Ixz QuRy = (CugBy + Co, 557 + Cuy 84, + Cuy Or, ) TiSD (3.57)

Supposant que la poussée et la pression dynamique sont connues. Il semble qu’ily a

trois variables supplémentaires que les équations. Cependant, les équations de Q; et

R; sont liées a ¥, et ¢, de sorte qu'en réalité, il y a seulement deux variables. Il est

utile de considérer une simplification, la plus commune étant le cas ou l'angle

d’inclinaison latérale ¢, et I'angle de stabilisateur iy sont choisis.

Les solutions pour By, a;, 84,,0k,, Og,et P; (Q, et R;) sont maintenant uniques et

peut étre trouvé a l'aide de la matrice algébrique. Avant de montrer ceci, il est utile

d'abord a relient les taux angulaires Q; et R, au concept de facteur de charge.

La force centrifuge a un niveau de virage stabilisé peut étre écrite comme :
C.F.=mvy?R, (3.58)

Il suit facilement que le rayon du virage peut étre trouvé a une vitesse de vol et un

angle d’inclinaison latérale donné, comme :

U2
Rt = —
gtang,

(3.59)
Le rayon de virage d'un avion est important parce qu'il donne une idée sur sa
manceuvrabilité. Le rapport suivant doit étre satisfait :

Lcos¢py =W (3.60)

Il est usuel de définir le rapport entre la portance totale et le poids de I'avion qui est le
facteur de charge :
L=CqSsS=nW (3.61)

Ou n s'appelle le facteur de charge. Pour un niveau de vol stabilisé (vol rectiligne),
ceci mene évidemment a :

n=1 (3.62)
Pour le virage d’'un état de vol stabilisé, il est représenté par la figure 3.4, son

expression est donnée par la relation suivante :
1

"= (3.63)

cos¢p
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On remarque que dans un virage incliné de 60°, le facteur de charge est égale a
deux, indiquant que les ailes et la queue développent ensemble une portance égale
deux fois au poids de l'avion, si Fa, =0 la force centrifuge doit étre équilibrée par
une composante de portance tels que :

m? R, = Lsing, (3.64)

HORILZONTAL

Figure 3.3 : Virage stabilisé
Avec les équations (3.60) et (3.64) :

g _Uf
m
lpl gtang,

=W tan¢g, (3.65)

Par conséquent, a un virage stabilisé pour une vitesse U; et a un angle d’inclinaison

latérale ¢,:
;= Liands (3.66)

Uy

En utilisant les équations (3.52) a (3.57) et (3.63) avec (3.66), il suit que les

expressions des composantes de vitesse de rotation s’écrivent :

g sin’p; (g 1
=g = {0 (3.67)
R, = Lsing, =2-Vn2 -1 (3.68)
Uq nU,

Maintenant, se rapportant a I'équation (3.53), on voit que le terme mU;R; peut étre
écrit comme :
mU;R; = mgsing, (3.69)
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Pour des raisons de simplification, on suppose que :

Fa, =0 (3.70)
Effectuer un virage stabilisé est par définition un virage symétrique qui signifie qu'il
n'y a aucune composante d'accélération le long de I'axe des Y de l'avion. Dans le

cas ou Fa, =0, la condition a satisfaire est :

Cy b + Cy, (G ) + Cyy 8ay + Cyy, O, = O (3.71)

Apres avoir choisi ¢, et également en exigeant F,, = 0, ce qui a mené directement

aux équations (3.53), (3.55) et (3.57), il est possible de résoudre f1, 5, , et &g, :

bg
—C,, — sing; \
CYB CYSA CYSR B1 |I . Y 231(]: bgsing [
zz—lyy g sin 1_ ¢ gsing4
CzB ClsA CLSR O, { TSt UZ cospy Gy, 207 } (3.72)
Cnﬁ Cn(gA Cn(gR 6R1 I Ixz _2 sin3¢, _ bgsing, I
k Sb UZ cos¢ Cr, T }
En utilisant les équations (3.52), (3.54) et (3.56), on aboutit a :
0= _(CDO + CDaal + CDiHiHl + CDSE(SEl)mS + T1 COS(¢T + (Xl) (373)
-~ 1= —(C, +Ca,+C gcsmzd)1+c +Cp, 85 )TS
mg(cosp,)™ = —( Lo Le%1 Lq 2U1 s i H1 Lsg El)‘h
—T; cos(¢pr + ay) (3.74)
2 = cin?
g gcsin“¢ s
IXZ U—1$ln (]51 (C + Cmaal + Cmq W+ ; H1 + CmaESEl)QISC
—Tidr (3.75)
Les solutions de 8, §, et 6z pour un virage stabilisé sont :
aiq CySA CySR
b11 ClaA CL5R
C11 C‘na Cn5
By = &y Cy;; Cy;; (3.76)
Clﬁ ClSA CLSR‘
Cng Cng, Cng,

CyB aiq Cy(SR
C b C
lﬁ 11 LSR

CnB C11 CnaR

8, = - (3.77)
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CyB CysA ajq
C C b
lﬁ lé‘A 11

Cn Cn C11
_ B Sa
6R1 i (3.78)
Cyﬁ CyJA Cy(SR
A: CIB ClgA CL5R (379)
Cnﬁ C"JA anSR
Avec :
bg .
a;, = —C,, 207 sing,
- Izz=lyy g* sin¢s bgsing,
117 "gisb U2 cos¢, rap2
P Ixz g% sin3¢, bgsing,
17 gisb U2 cosg, M 2u?

BN

Ces solutions sont considérées réalistes a condition que les variables f;, J,, et
8, sont dans des limites dictées par des considérations mécanique ou la séparation

des filets d’air de I'écoulement n’est pas encore produite.

3.4.2 Vol en ressources symétrigues :
Dans un vol en ressources symétriques, les caractéristiques latéral-
directionnelles de l'avion ne sont pas importantes. Il est suffisant de considérer les

équations longitudinales suivantes :

0 = —(Cp, + Cp, @ + Cp,, in, + Cp, 85, )T1S + Ty cos(pr + ay) (3.80)

—mU;Q; — mg cosy; = —(Cy, + Cray + Cp, f—;]: +Cy, iny + Cry 85 )TS
—Tisin(¢pr + ay) (3.812)

0= (Cmy + Cimg 1 + Cin, S—U: + Cmy, ity + Cmg, 85, )JTSE — Tydy (3.82)

Si on connait q;, T, et iy, alors les équations peuvent étre résolues pour ay,
Q; et ég,. Considérant que la poussée est choisie pour satisfaire I'équation de la
trainée. En outre, assumé que C, et I'effet de la poussée sur les équations de la

portance et de tangage sont négligeables. Le probleme se réduit a :



—-mU,Q; —mg cosy; = —(C,, + Cpa; + CL .+ CL,; 0g,)q1S

Q1C
0= G, + Cinp@1 + Ciy, 211] + Gy, i, + Cins O,
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(3.83)

(3.84)

Dans une ressource symétrique stabilisée, I'avion effectue un cercle dans un plan

vertical. La géométrie convenable est montrée sur la figure 3.4. L’équilibre entre les

forces est donné par la relation suivante :

L = Wcosy; + mQ# R,

En décrivant la boucle, la portance est donnée par :
L =TLW = W+mU1Q1

De sorte que :

QG =y (-1

On Introduisant I'équation (3.86), il résulte que :

n(mg) = (CLO + CLaal + CLi iHl + CL6 6E1)WS
H E

gc .
0=0Cp, + Cpoaq + Cmq m(n -1+ szHlHl + CmaE6E1

Sous forme matricielle :

lCLa CLSEI {al} _ nCLTrim - CLo - CLiH iHl
Cma CmaE 8E1 _Cmo - le-H iH1 mq 2U2 (Tl - 1)

Il s’ensuit que :

CLSE{CmO+le +Cmq Z(Tl 1)}+Cm8 (nCLTTLm -CL, O_CLiHiHl)
M= CLyCms —CLs C
Lo mSE Lé‘E My
6 B _CLa{Cmo+Cm +Cmq Z(TL 1)} Cma(nCLTrim_CLO_CLiHLHl)
£ =

1 CL(ZCmSE CLSECma

(3.85)

(3.86)

(3.87)

(3.88)

(3.89)

(3.90)

(3.91)

(3.92)
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Ces équations représentent les solutions «, et &g, pour un facteur de charge donné

dans une ressource symétrique. Encore, la variation de la déflexion de la gouverne

de profondeur 6z, avec le facteur de charge. Par différentiation de I'équation (3.92),

on trouve .
gc
06k _CLaCmqm_CmacLTrim
95 _ (3.93)
on CL(XCmGE_CL(SECma

On constate que le point de manceuvre dans une ressource symétrique est obtenu

par :
T -  __‘ma 9¢
Xcg - Xac CLTrim 2U12 (394)
Puisque :
2w
Chrrim = S502 (3.95)
Il est possible d'écrire :
Cmqugc" L
— - T pour une ressource symetrlque
M.P.= X, ~ cmqugc‘(l N i) _ (3.96)
aw 2 pour un virage

Le point de manceuvre défini par I'équation (3.96) est également mentionné

comme M Pgj,.

Figure 3.4 : Vol en ressource symétrique
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3.5 Configuration conventionnelle, canard et trois surfaces
3.5.1 L’équilibre de la configuration conventionnelle

La figure 3.5 montre la disposition des deux surfaces portantes représentées par la
combinaison aile-empennage pour un avion conventionnel. L’effet de fuselage est
exprimé en placant le vecteur portance aile-fuselage au niveau du centre

aerodynamique aile-fuselage. Les hypothéses faites sont :

Macy, < 0 et mag, = 0 (3.97)
Lwr Direction de vol ‘ Lh
Kac" l - L'empennage
I —— i
Wing
My, = Cia, 35€

Xac

Figure 3.5 Aile-empennage pour un avion conventionnel
Le moment d’équilibre autour le centre de gravité s’écrit :
Lys (xcg - xacwf) + Mac,,, — Lh(xach - xcg) =0 (3.98)

A partir de I'équation (3.98), la portance générée par 'empennage pour assurer

I'équilibre est :

wa(xcg_xacwf)+Mach

Ly = (3.99)
(xach_xcg)

Pour un avion conventionnel, les inégalités observées sont:

(Xac, —%cg) >0 Mg, <0 Lys >0 (3.100)

Le signe de la portance d’empennage peut étre trouvé mais qui dépend de la

position du centre de la gravité :



96

1% cas: x5 > Xac,,

La combinaison aile-fuselage est instable ce qui conduit a :

L,>0 Ou L,<0 Lacharge versle hautou vers le bas, dépend de Mac,,,
2°™ cas : Xeg = Xac,,
La combinaison aile-fuselage est neutre ce qui conduit a :

L, <0 Lacharge est vers le bas

3" cas: xyy < Xae,,

La combinaison aile-fuselage est stable ce qui conduit a :
L, <0 Lacharge vers le bas

Finalement, la charge générée par 'empennage pour assurer I'équilibre sera

généralement vers le bas, sinon l'aile-fuselage sera instable et satisfait :

|Macwf| < Ly (g - xacwf) (3.101)

3.5.2 L’équilibre de la configuration canard

La figure (3.6) montre la combinaison canard-aile pour un avion de type canard.
L’effet de fuselage est exprimé en plagant le vecteur portance aile-fuselage dans le

centre aérodynamique aile-fuselage, les hypothéses faites sont:

<0 et (3.102)

Mac,, f Mac. ~

Pour déterminer le moment d’équilibre autour du centre de gravité, la condition qui

s’appliqué est :

Lc(xcg - xacc) + Macwf — Ly (xacwf — xcg) =0 (3.103)
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5 Le ___ Direction de vol ‘ Luwr
Camard Laide
My, = Cp,. 'Zjb‘c
C.g. ¢ J\
Xac, .
- Xeg
Xec., vw

Figure 3.6 Avion de configuration aile-canard

De I'équation(3.103), la charge de canard pour assurer I'équilibre est :

wa(xacwf_xcg)_Mach

L, = P (3.104)
On observe que pour un avion canard ces inégalités sont :
(xcg — Xac,) >0 Mac,, <0 et Lys >0 (3.105)

Par conséquent, les conclusions suivantes pour le « signe » de la portance de

canard (la charge), peuvent étre tirées, selon I'emplacement du centre de gravité :

1% cas : x4 > Xac,, (CcOmbinaison aile-fuselage instable) conduit a :

L.>0 ou L.<O0 Lacharge versle hautou vers le bas,
Dépend de la valeur négative de Mac,,;

2°M cas : xgg = Xqc,, (combinaison aile-fuselage neutre) conduit a :

L. > 0 La charge vers le haut

3% cas Xeg < Xac,, (combinaison aile-fuselage stable) conduit & :

L. >0 Lacharge vers le haut

La charge générée par la configuration canard pour assurer I'équilibre sera

géneéralement vers le haut, sinon l'aile-fuselage sera instable et satisfait :

Mac, ;| < Lus (xeg = Xac, ;) (3.106)
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3.5.3 L’équilibre de la configuration a trois surfaces

La figure 3.7 montre une combinaison canard-aile-empennage pour un avion qui a
trois surfaces. L’effet de fuselage est exprimé en plagant le vecteur de portance aile-
fuselage au niveau du centre aérodynamique aile-fuselage. Les hypothéses faites

sont exprimeées par :

<0 ,C

Macy, ~

et ~ 0 (3.107)

macwf Mac,

v 4

L'aile

Direction of Flight Ly

L'empennage

A

Ma':uvl = me.- .ﬁSE

c.g.

Figure 3.7 Avion de configuration canard-aile-empennage (trois surfaces)

Pour le moment d’équilibre autour du centre de gravité, la condition d’équilibre est :

Lo(%cg — Xac,) — Lws (xacwf - xcg) +Mac,,, = Ln(¥ac, = Xcg) = 0 (3.108)

Dans le cas d’avion a trois surfaces, les inégalités observées sont :

(Xcg = %ac,) >0, My, <O, Ly >0 et (xqc, = Xcg) >0 (3.109)

En plus, pour un avion a trois surfaces, la condition qui est toujours satisfaite est la

suivante :
Xac,; ~ Xcg > 0 (3.110)

Maintenant, nous avons deux charges d’équilibre, une des deux doit étre
sélectionnée. La résolution de I'équation(3.110), permet de trouver la charge

d’équilibre du canard :
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L(; = _Macwf +LWf(xaCWf_ng)+Lh(xach _xcg) (3 1 11)

(xcg_xacc)

D’aprés I'équation (3.111)on peut conclure que tant que L, est positif (vers le

haut), L. sera également positif (c-a-d vers le haut).

3.6 Conclusion

Dans ce chapitre, les équations de mouvement en état stabilisé d'un avion ont été
appliquées et résolues pour assurer une stabilité satisfaisante et des propriétés de

contrble recherchés.

Aprés avoir revue les eéquations d'équilibre longitudinal et de leurs solutions
générales, des questions impliquant la capacité d’équilibre (trime) pour différentes
configurations (conventionnelle, canard et a trois surfaces) ont été soulevées et

solutionnées.

Les équations latérales-directionnelles développées sont nécessaire pour résoudre
les problemes de contrélabilité impliquant la panne d'un moteur. Le probleme de la
vitesse minimale de contréle dans cette situation génante ou le moteur est en panne

a été discuté.
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CHAPITRE4: STABILITE ET CONTROLE EN VOL PERTURBE

4.1 Introduction :

L’'objectif fixé est d'analyser la stabilité dynamique et les caractéristiques de la
réponse des avions en termes de petites perturbations par rapport aux conditions de
vol stabilisé.

Définition de la stabilité dynamique :
La stabilité dynamique est définie comme étant la tendance des amplitudes
d’'un mouvement perturbé de l'avion pour s’annuler ou prendre d’autres valeurs

correspondantes a un nouvel état d’équilibre aprés la disparition de la perturbation.

Définition de laréponse de l'avion :
La réponse de l'avion est définie comme étant la variation en fonction du
temps des variables du mouvement par rapport aux conditions de vol état stabilisé

lorsqu’une perturbation interne ou externe est générée.
x(t)

stabilite dynamique
positive (stable)

\ ‘ /

t(s)

==
%
= =

neutre négative (instable)

stabilité dynamique L stabilite dynamique

Figure 4.1 Types de la stabilité dynamique

Criteres de la stabilité dynamique :

lls sont définis comme étant les regles avec lesquelles le mouvement perturbé de

I'avion est séparé en trois catégories stable, neutre et instable.
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En utilisant la théorie des petites perturbations, les équations de mouvement de
l'avion sont obtenues sous la forme de deux ensembles indépendants: les équations
longitudinales et les équations latérales-directionnelles [66, 70, 73, 74, 75, 79, 81,
82, 84].

4.2 Stabilité dynamique longitudinale et réponse
4.2.1 Equations longitudinales
Les trois équations du mouvement du mouvement longitudinal pour les petites

perturbations sont les suivantes [7]:

. P~ u u
mu = —mg6Ocosb, + g, {—(CDu + ZCDl)U—1 + (CT +2Cr, ) U1}
Cp
+ qls{ —(Cp, — Cp)a — cDaeae} (4.1)

mw — U,q) = —mg6 sin6, + E[ls{ (CL + ZCLI) (CL + 2Cp )a}

_ ac qc
+qls{_CL""2_Ul_CLq2_Ul_CL5668} (42)

. — e u u
Ly q = 3, S¢ {(Cmu + zcml)U—1 + (Cong,, + 2Cimg, ) 7 + Cimgt + CmTaa}

U,
s ac qc
+ qlSc {Cmiz 2_Ul + Cmq ZU + Cm6 1) } (43)
Avec .
q=6 et w=U«a (4.4)

L’utilisation des coefficients adimensionnelles (Table 4.1), permet de mettre les

éqguations de mouvement sous la forme simplifiée suivante :

u=—g8cosb; + X,u+ Xru+Xpa+ Xs,6, (4.5)
Upg — U0 = —gOsin6, + Zyu + Zya + Zye + 2,0 + Zs, 6, (4.6)
6 = Myu+ Mpu+ My + My a + Myd + 2,0 + Ms 6, (4.7)

Le mouvement longitudinal est déterminé par la composante de la vitesse
longitudinale (u), I"angle d'attaque (a), le taux de tangage (q) et I'angle de tangage

(6). Dans ce cas, l'entrée est la déflexion de la gouverne de profondeur (de) et la
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commande de la manette des gaz du moteur (6t) . En utilisant le transformé de

Laplace, il est possible de passer au domaine fréquentiel:
(s — Xy — X7, )u(s) — Xga(s) + g cos 0, 6(s) = X5,8.(s) (4.8)
—Zu(s) + {s(U; — Z;) — Z,}a(s) + {—(Zq + Ul)s + g sin 01}0(5) = Z5,0.(s)(4.9)

—(My, + My )u(s) — (Mgs + My + Mz )a(s) + (s? — Mys)6(s) = M5, 6.(s) (4.10)

En écrivant les équations sous forme matricielle:

_ ) X
(s —X,—Xr,) -X, g cos 6, ;(SS) Se
. (s)
-7, [s(U, —Z) —Z,]  [-(Z; + Uy)s + gsin6,] :e(ss) v =< Zs, ¢ (4.12)
0(s)
| —(My, + My)  —(Mgs + M, + My,) (s? = M,s) 5 (SS) My

4.2.2 Fonction de transfert du vol longitudinal
Par conséquent, la fonction de transfert reliant la vitesse a la déflexion de la
gouverne de profondeur est exprimée par [23]:

u(s) _ Ny Ays +Bys?+Cys+Dy

Se(s) o D1 B A154+B1$3+C152+D15+El (412)
En outre, la fonction de transfert de I'angle d'attaque peut s'écrire:
a(s) _ Na _ AgS3+Bgs?+Cas+Dgy (4.13)
66(5) D1 A154+Bls3+C152+D15+E1
La fonction de transfert d'angle de tangage est:
¢ N Ags®+Bgs+C
5 _ No _ 65 +BpotCp (4.14)
69(5) D1 A154+Bls3+C152+D15+E1
Comme :

q(s) =s.6(s) (4.15)
En conséquence, la fonction de transfert du taux de tangage est:
a(s) _ sO(s) _ Ags3+Bgs?+Cgs (4.16)

80(s)  8e(s)  (AyS*+ByS3+CyS2+D1S+E;)
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4.2. 3 Solution de I’équation caractéristique
Toutes les fonctions de transfert ont le méme dénominateur D;. Il est désigné par
I'équation caractéristique suivante :

D, =As*+Bs®*+ Cs?+Ds+E (4.17)

Les coefficients polynomiales des fonctions de transfert sont déterminés a partir des
expressions des coefficients de stabilités dimensionnels présentés dans la table 4.1.
La stabilité du mouvement exige que les parties réelles des valeurs propres soient
négatives. Il n’est pas nécessaire de calculer les valeurs propres pour déterminer si
certaines ont une partie réelle négative, on peut utiliser a cette fin le critere de Routh-
Hurwitz [7] ;

Imp) 4
@ @
. \ ®—
A 14 e
7“ | I.“ | ~~ =
-
)
& @ -
\ o Re(p)
T Y
P
@ =]

Figure 4.2 Influence de la position des pdles dans le plan complexe sur la réponse

L'étude de la stabilité dynamique dépend entierement de I'équation caractéristique.

Lorsqu’elle est égale a zéro, elle peut se mettre sous la forme suivante:

(52 + 28spwng,s + w,zlsp) (52 + 28ppwn,,, S + a),%ph) =0 (4.18)

Les solutions de I'équation caractéristique sont:

Ssp = Ngp i].(J')sp = fspwnsp ijwnsp /1 - ‘fsp2 (4.19)
Sph = Npn ijwph = fphwnph ijo‘)nph ’1 - ‘fph2 (4.20)
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Avec
w, = n?+ w? (4.21)
§f=— n _ (4.22)

¢ : Facteur d’'amortissement
wn: Pulsation naturelle

w: Pulsation amortie

Cela signifie que la réponse transitoire de l'avion se compose de deux termes, l'un

fortement amorti et & haute fréquence appelé mode courte période (sp), et l'autre est

trés lentement amortie et a basse fréquence appelée mode phugoid (ph) [1].
Mouvement s'effectue a

I'angle d'attaque constant / s Vitesse minimale

/

4 v N

Vltesse maximale

Altitude

A

L'oscillation est .
légérement amortie ™ —— Période longue -
(30 s ou plus)
a- Période longue (phugoid)

Angle d'attaque
Mouvement s'effectue a
une vitesse constante

— t{s]

.,! Période courte
(petites secondes)

b- Période courte (short period)

Figure 4.3 Modes phugoide et période courte

4.2.4 Représentation d’état du vol longitudinal
Le systéme d’équation de (4.1) a (4.3) s’écrit sous la forme d’espace d’état :
X =AX +BU (4.23)



Le vecteur d’espace état est :

Au
_|Aw
X = Aq (4.24)
A6
Le vecteur commande est donné par :
_[A8,
U= [Mr] (4.25)
Tableau 4.1 : Les dérivées dimensionnelles de la stabilité longitudinale [7].
—gy5(Cp, + 2Cp,) o 315¢(C,, + 2Cr,) rad/S
Xy = S | M, = -
mU, L, Uy ft
g1\ Cr, +2Cr, g.sc | C. + 2C
XTu _ ( u 1) (S_l) MT _ ql ( mr, TflTl) (Tad/S
mU, u L, Uy ft
¥ = ~q,5(Cp, — C1,) (ft/SZ) q15CCp, (5-2)
a -
m rad @ L,
—q15Cpy ft/S? gyscC
= —e m a —_
X6€ m ( T'ad ) Ta = —T (S 2)
( ) Iyy
—q18(Cy, + 2C -
7, = T (s §15C%Crm, »
mU, ¢ =5 ™)
21,,U;
—q¢s(C,, +C t/S?
" rad T\ Mo =5 ™
Z _qlscha (ft/S) Yy 1
a = T q,scC
2mU, rad My, = 1 : Mg, (572
;- —q,5¢C, ft/S vy
7 2mu, (rad)
—q15Cy, ft/S?
Z(ge = % ( )
m rad
La matrice d’état A [11] :
Xu Xw -9
Z,/u Z 0
A= u/ -0 « 4.26
M,+MyZ, M,+MyZ, M,+Myu, 0 (4.26)
0 0 0
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La matrice commande B [11]:

Xs, Xs,
_ Zs, Zs, (4.27)
lMse +MyZs, Ms, + M, Zs J
0 0

En utilisant comme variable I'angle d’attaque a au lieu de la vitesse verticale, la

nouvelle équation d’espace d’état est exprimée par :

At X, X, 0 —g1[Au

Aal | Zy/ug Z, 1 0 ||Aa

Aq M,+MyZ, M,+M,Z, M,+Myu, 0 ||Aq

AO 0 0 1 o llae
Xs X5,

e

[
o7, z, |[ |
lMa + My, Zs, M5T+M Z5, |16y

(4.28)

Pour comprendre l'influence des parameétres de l'avion sur les caractéristiques

dynamiques, on doit examiner analytiquement les fréquences et les amortissements.

4.2.5 Approximation du mode courte période
Pour cette approximation, la variation de la vitesse est supposée négligeable
( Au = 0) et I'équation longitudinale des forces est nulle, le systeme sous forme

d'espace d'état se réduit a la forme suivante :

[Aq] - [MW +MyZ, M, +M UO] [LA] (4.29)

En s’intéressant a I'angle d’attaque comme variable, par conséquent le systéme

matriciel devient :

Zg

[ja] = ", ja] (4.30)
q Mo+ Myt Mg+ M, q
0
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Les valeurs propres de I'équation d'état sont calculées par :

_Za _1
o =0 (4.31)
~Mg = Mo 2 2= (Mg + M)

Alors, les expressions de la fréquence et 'amortissement sont données par [11]:

1 Za
Mq+Ma+U—O

_ Za 2 _
Wasp = (M 25 =M, L= (4.32)
4.2.6 Approximation du mode longue période (Phugoide)

L'approximation pour le mode de période longue est obtenue en négligeant
I'angle d'attaque (Aa = 0) et I'équation du moment de tangage est nulle, le systéeme

matriciel d'espace d'état devient :

. X —-g
Auy | Au
[Aé] - l—z—“ 0 “Ae (4.33)
Uo
Les valeurs propres de ce systeme :
Al —Al=0 —| 2z 2] =0 —>/12—Xu/1—UL=O (4.34)
Uo 0

La résolution de cette équation permet de trouver les expressions de la fréquence et

de 'amortissement suivantes [11]:

-Zy —Xu
Wpp = U—Og et (= (4.35)

- 2Wnp

4.3 Stabilité dynamique latérale-directionnelle et réponse
4.3.1 Equations latérales-directionnelles
Les équations du model latéral- directionnel pour des petites perturbations sont

formulés par [7]:

. _ — pb rb

m( + U;r) = mgpcos 6 + q15(cy B + ¢y, 20, + 20, + CYaAdA + CY5R5R (4.36)
. - b b

IxxP — Ix;7 = q1Sb (clﬁﬁ +c, szl + Clrerl + ClaASA + ClaRSR) (4.37)

5 . — pb rb
I;;17 — Ixzp = q,Sb (cnﬁﬁ + C”TB'B +Cn,, 20, + chZ—U1 + CZSA(SA + ClaR‘SR) (4.38)
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Les moments d’inertie sont définis dans le repére lié a I'avion, pour cela il faut utiliser

la matrice de passage du repére lié a I'avion au repére de stabilité choisi, qui est

donnée par :
Ix, cosa,  sina;  —sin2e ||,
- 2 2 -
2, sin“ o cos” o sin2a, |31, (4.39)
1. 1.
L, —sin2a;, ——=sSin2qa; OS2« b,
2 1 2 1 1

Apres la transformée de Laplace, les équations de mouvement deviennent :

(U, ~Y,)B(s) ~(sY, +gcos@)p(s) +sU, Y, w(s) = Y,5(5) (4.40)
“LAG) HS L)) ~(*A+SLIw() = LoG) (4.41)
SN, +NB(S) (8B NeS)P(S) +(s* —sNJw(s) = N,5(5) (4.42)

La forme matricielle des équations dynamiques est:
B(s)

(sU,-Y,) —(sY,+gcosd) sU,-Y,) [|50 Ys | (4.43)
-L, (s°~Les)  —(S’A+sL) [{5@ =1L
~(N,+N; ) —(s°B, + N,s) (s> —sN,) v N,

L’entrée § présente l'angle de déflexion de la gouverne de direction §; ou de
I'ailerond,.
4.3.2 Fonction de transfert du vol latéral-directionnel

La fonction de transfert reliant 'angle de dérapage a la déflexion de la gouverne de

direction ou bien l'aileron est donnée par [7]:

B(s) _ Ng _ s(Aps3+Bps?+Cgs+Dpg) (4.44)
6(5) o D, o S(A254+st3+C252+D25+E2) )
#)

Puis le rapport d’angle de roulis est donné par :

5(s)

@(s) _ Ny _ S(Aps?+Bys+Cyp) (4.45)
6(5) D, S(A254+B2$3+C252+D2$+E2) )



Finalement, le rapport d’angle de direction o

) _ Ne

8(s) D,

Aws3+Bys?+Cys+Dy

w(s) .y .
) est exprime par :

S(A25%+B3s3+Cy52+Dys+Ey)

(4.46)
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Tableau 4.2 : Les dérivées dimensionnelles de la stabilité latérale-directionnelles [7].

Y,

P

I3

P

r

e,

QISC}-,-

c?,sbch

il

g,sbc,

P

2mU,

q, sbc_w

2mU,

oA

m

SC |
Yop

il

XX

P

21,,U,

(7]5'!)20,’_
27,,.U,

(ft sec™)

(ft sec™)

(ft sec™)

(fi sec”)

(ft sec™)

(sec™)

(sec™)

(sec™)

q,sbc,

Ly L (sec™?)
' iy
q,sbc
S e (sec™)
XX
gq,sbe, ,
N,= .2 (sec™)
ZZ
q,sbc,
r, = L (sec™)
]ZZ
g.sb’
N, = 959 S, (sec™)
21,,U,
q,sb”
N',v _ QI n,. (Sec |)
21,,U,
q‘s‘ n
N, = M (sec™)
]ZZ
a‘s‘bcﬂ-

4.3.3 Solution de I’équation caractéristique en vol latéral-directionnel

L’étude de la stabilité dynamique dépend entierement des racines de

I'équation caractéristique pour le cas latéral-directionnel qui est donnée par :
As*+Bs®*+Cs?+Ds+E=0

Ou les coefficients A a E sont indiqués par I'équation (4.47).

(4.47)

L’identification des quatre racines de I'équation caractéristique A1, A2, A3 et A4 permet

de montrer que dans le cas des mouvements latéral-directionnels, il y a trois modes.
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-  Deux modes sont réelles ;

- Un mode complexe ;

Il est possible de déterminer le comportement de stabilité de l'avion sans
calculer les racines de I'équation caractéristique. Ceci a été fait par I'utilisation du
critere de stabilité de Routh. Ce critére exige :

A, B,C,D,E>0 et D(BC-AD)-B%E>0 (4.48)

Les trois fonctions de transfert précédentes posseédent le méme dénominateur qui
peut étre traité de la méme facon, I'application du critére de stabilité de Routh permet
de connaitre la stabilité du systeme et le coefficient E exprimé par la relation

suivante :

E=gcosé, (LN, —N,L )=0 (4.49)

Quand E change de signe et lorsqu’il devient négatif, cela signifie qu’une racine
réelle passe vers la partie positive et le mouvement de I'avion diverge, ce type de
divergence s’appelle ‘divergence en spirale’.

Dans le cas pratique, ces racines peuvent étre calculées en connaissant les dérivés
des coefficients de stabilité, les quantités d’inertie et les conditions de vol. Avec cette

information il est possible de trouver les racines de I'équation caractéristique.

En général, dans le cas de la stabilité latérale-directionnelle, la réponse transitoire de
I'avion contient les trois termes suivants :
- Terme de convergence lente : mode spiral
- Terme de convergence rapide : mode de roulis
- Terme amortis lentement : mode roulis hollandais.
Le caractere individuel de ces modes peut étre d’'une grande importance pour
le pilote. Pour cette raison, ces trois mouvements caractéristiques seront examinés

en détail par la suite.

4.3.4 Représentation d’état du vol longitudinal latéral-directionnel

Le systéme d’équation s’écrit de la maniéere suivante [11] :
X =AX+BU (4.50)



Le vecteur d’état X:

Av
Ap
Ar
Agp

X =

Le vecteur commande est donné par :

o-[2]

AS,

La matrice d’état A :
Y —(uo—Y;) gcosb

Aol L L, 0
N, N, N, 0
0 1 0 0

La matrice commande B :
[ O Yé‘

r

B = [Ls, Ls,

Ns, Ns,

IS
"o "o
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(4.51)

(4.52)

(4.53)

(4.54)

L’utilisation de I'angle de dérapage f dans I'équation d’état permet d’avoir la nouvelle

forme:
. Yo % (4 _ ¥\ gcosa
Aﬁ. [uo Ug (1 uo) U o—l Aﬁ
& lNﬁ N, N, 0 J v
¢ 0o 1 0 0

4.3.5 Approximation du mode spiral

Y‘ST
Uo
A
Ap| 4 |Ls, Ls, A‘;a] (4.55)
5, Ns; r
0 0

Le mode spiral est I'évolution dans le temps de I'angle de roulis de 'avion

aprés gque les commandes (ailerons) soient retournées a la position neutre ; on

désire que la stabilité du mode spiral soit neutre ou légerement stable. Cependant,

une spirale Ilégérement instable est possible sur les avions de hautes performances.

Le mode spiral d’'un mouvement est dominé par I'angle de roulis et I'angle de cap

guand le dérapage est tres petit. Ce qui conduit a la simplification suivante des

equations de mouvement en deux degreés de liberté :



-L, -s(sA+L,) e
N, SN |38

Spiral convergent ,

N

/-\;" o
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(4.56)

| Trajectoire
initiale de vol

Perturbation de
| "'angle de dérapage

-

r Conditions
initiales du vol

Figure 4. 4 : Mode spiral

La stabilité de l'avion est déterminée
caractéristique suivante :

—L;(s=N,)=N,(sA+L,)=0

On obtient :
LN -NyL
Lﬂ + NﬂA1

en fonction des racines de [I'équation

(4.57)

(4.58)

Pour la plupart des avions, ils vérifient la relation :

NBAl << LB

Ce qui donne :
LN, -N,L,

S~
I‘/)’

(4.59)

(4.60)

Lorsque Lg<0, cette racine est négative (stable) puisque :

(LN, =N,L, )>0

(4.61)
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Un exemple d’'un mode spiral vu par un observateur extérieur est montré par la figure
4.4

4.3.6 Approximation du mode roulis

On tentera d'établi des expressions approchées pour les modes
transversales. |l existe des approximations pour chaque mode. Il est approximé a un
mouvement de roulis caractérisé seulement par I'angle ®. Le mode de roulis qui
survient par la suite du braquage asymétrique des ailerons; I'équation de

mouvement devient :

#(s)
s?—L.s =L
( P )5A(S) 5 (4.62)
Et la fonction de transfert :
ORI (4.63)

S.(5)  s(s—Lp)

On constate que I'équation caractéristique admis deux racines : s=0 et s=L,
La premiére racine indique qu’il existe une instabilité selon I'angle de roulis, alors que

la deuxieme racine est toujours négative puisque Lp<0.

)

Figure 4. 5 : Mode de roulis
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L’équation qui décrive la réponse de l'avion en fonction du temps est obtenue en

utilisant la transformée inverse de Laplace ce qui donne :

L.o
- t+ Ié_AZA
P P

A

#(t) =~

(e -1) (4.64)

Le taux de roulis est obtenu en dérivant I'équation (4.63), donné par :

Ls, Sa

S) =54(S) =——— 4.65
P(s) = (5) = TS (4.65)
L’utilisation du transformée inverse de Laplace, permet d’obtenir :
. L, o
p(t) = 4(t) = —‘t—’*(—e“t +1) (4.66)

P

La réponse du taux de roulis pour un incrément donné du braquage d‘aileron, 6, est

également représentée dans la figure 4.5

Lorsque le temps tend vers linfini :
L; O,
pt=0)= p =py=——"— (4.67)

stationna LP

Ce qui représente le taux de roulis en état de vol stabilisé. De méme, lorsque la
constante du temps de roulis Tg:

1

t=—-=T 4.68
L (4.68)

Le taux de roulis est donné par :
L, &
p(TR) e Op A (_e_l+l)= pSS (1_lj=0'63p35 (4.69)
L, e

Un exemple d’'un mode de roulis vu par un observateur extérieur est montré par la

figure 4.5

4.3.7 Approximation du mode roulis hollandais
Le roulis hollandais est un mouvement transversal oscillatoire faiblement
amorti avec une courte période a basse vitesse affectant un couplage lacet-roulis

et le dérapage. Pour des avions avec un effet diédre faible, le mode consiste
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principalement en dérapage et en lacet. Les équations de mouvement simplifiées

sont données par :
Fsul—m sM—m} {—} fr) @70
2 i) [ :
=N, (sP=sN) (| Z ] |N,
L’équation caractéristique est :

(sU; —Y,)(s* —sN, )+ N,s(U, -Y,)=0 (4.71)

En développant les calculs, elle peut se mettre sous la forme suivante :

Y YN N,Y
S{SZ—S(Nr—FU—ﬂj-%(%-i—Nﬁ— Lj%:o (4.72)
1 1 1

La premiére racine nulle rend compte de la stabilité neutre de lacet. En comparant le

deuxiéme terme qui consiste a un polyndme du second degré représentant le mode

du roulis hollandais, par conséquent :

1
W, =\/U—(YﬁNr +N,U, =N, ) (4.74)

1

Et
-1 Y

_ NI 4.75
é/D zwnD( r Ul] ( )
(s*+2¢pw, s+w. )=0 (4.76)

Figure 4. 6 : Mode de roulis hollandais
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La plupart des avions de transport modernes présentant des ailes en fleche ont des
valeurs tres grandes concernant la dérivée du coefficient de moment de roulis Clg

ainsi que le moment d’inertie Ixz.

4.3.8 Réponse a une commande:
La réponse de I'avion pour un braquage des ailerons et de la gouverne de
direction est déterminée a 'aide des fonctions de transfert sous la forme standard, on

obtient :

= Pour les ailerons :

T, s+1)|T, s+1
%: K/ib.A ( By )( ﬁ:z ) (476)
g (Tes+1)(T, s+1)( S %0 s+1}
@,
L Q’A S+1}
;(—(SS)) =K, (4.77)
g (Tes+1)(T, s+1){ 4+ %0 s+l]
@,
(TWAS +1)[ & 5 +2§"’As+1]
a)n//-\ a)nu/A
% G | 22 (@79
s(Ts +1)(T, +1)(60n.)2 + o s+1}
= Pour la gouverne de direction :
BO) _ (TﬁRls +1)(Tﬁst+1)(TﬁR3s+1)
5R (S) T Bsa SZ ZC;D (4.79)
(Tss+1)(Tes+1) wnDz + o, s+1
KS) _ (T8 (Ta, 341
PAC 2

a, a,

Np Np

(4.80)
(Tss+l)(TRs+1)[ > +2§Ds+1]
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2 2
(TWRS—l-l) > 5+ v s+1
y(s) O, O,
=K, (4.81)
So(s) < 2
S(Tes+1)(Tes+1)| —5 + s+1
o, o,

Pour obtenir les variables du mouvement en fonction du temps, il est nécessaire de

passer par la transformée inverse de Laplace et on trouve :

BO)=K, +K, " +K e +K, e +K, e (4.82)
PO =K, +Kye¥ +K e+ K e+ K e (4.83)
py(t)=K, +K, e"+K e” +K e +K e* (4.84)

Finalement, la réponse de l'avion est fonction de plusieurs termes; le premier
indépendant du temps correspondant a I'état stabilisé et les autres termes restant

correspondent a I'état transitoire.

4.3.9 Analyse de sensibilité du vol latéral-directionnel

Il a été signalé précédemment que la stabilité dynamique de l'avion dépend
des racines des équations caractéristiques des fonctions de transfert, Tant dis que le
changement de ces racines est lié aux conditions de vol telle que la répartition de la
masse d’avion (position du centre de gravité par rapport au centre aérodynamique) ;
alors, un changement dans la configuration de I'avion modifie immédiatement la
grandeur et méme le signe de quelques racines.
Pour bien étudier ces variations, il est nécessaire de tracer les courbes des
paramétres de mouvement en fonction de la variation de ces racines pour les
coefficients de stabilité jugés importants. Cette technique est appelée I'analyse de

sensibilité selon la variation des racines, elle est utilisée pour :

- Déterminer les coefficients de stabilité les plus importants.
- Aide aux ingénieurs de la conception des avions d’obtenir les meilleurs
caractéristiques d’amortissements de la stabilité et de contrble en cas des

modifications désirées.
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Conclusion :

L’étude de la stabilité dynamique de I'avion s’appuie sur la théorie linéarisée des
petits mouvements autour d’'un point d’équilibre. Les six degrés de liberté sont
tous considérés, mais la linéarisation et les symétries conduisent & un découplage
entre, d’'une part, la dynamique longitudinale qui régit le mouvement de tangage,
'angle d’attaque et la vitesse et d’autre part, la dynamique latérale-directionnelle
qui concerne les mouvements de roulis, de lacet et de dérapage. Dans les deux
cas, I'analyse permet d’établir les fonctions de transfert, qui sont nécessaires a

I'étude de la dynamique de I'avion.

La dynamique longitudinale est caractérisée, sur un avion, par deux modes
oscillatoires. Le premier est une oscillation d’angle d’attaque a période courte, de
l'ordre de la seconde; causée essentiellement par la dérivée de stabilité de
moment de tangage Cnq, cette oscillation constitue le mouvement transitoire vers
'angle d’attaque d’équilibre, aprés un braquage de la gouverne de profondeur.
L’amortissement aérodynamique naturel est affecté par les dérivées de stabilité
Cmq €t Cx. Le second mode est 'oscillation phugoide a période longue (de I'ordre
de la minute), qui affecte surtout le mouvement du centre de gravité et s’établit a
d’angle d’attaque fixe; la cause de cette oscillation réside dans I'échange entre
I'énergie cinétique et I'énergie potentielle de I'avion, au cours des alternances de
montée et de descente. Tres lente a grande vitesse, cette oscillation est

généralement bien contrélée par le pilote.

La dynamique latérale-directionnelle est caractérisée par deux modes
exponentiels et un mode oscillatoire. Le mode de roulis correspond a la mise en
vitesse de roulis a la suite d’'un braquage d’ailerons; affecté par le coefficient de
stabilite Cyp, il est a peine percu par le pilote car sa constante de temps est tres

courte (une fraction de seconde).

Le mode spiral, toujours lent, se présente, lorsqu’il est divergent, comme un
engagement progressif en virage sans action sur les gouvernes (instabilité

spirale); a linverse, s’il est convergent, il raméne en vol horizontal I'avion
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initialement perturbé; la stabilité du mode spiral dépend des dérivées de stabilité
Cig ,Cnr ,Cip €t C;;. L'oscillation de lacet, a laquelle le roulis participe plus ou moins
(roulis hollandais), provient du coefficient de la dérivée de stabilité C,z , dont I'effet
tend a annuler le dérapage; le couplage complexe entre le lacet et le roulis,
résulte de plusieurs causes conjuguées dont le coefficient de la dérivée de
stabilité Cz (effet de diédre) est la principale mais non la seule; l'oscillation de
lacet peut, sur certains avions de combat, devenir inacceptable sans I'aide du

systeme automatique de commande, surtout en cas de roulis hollandais prononce.
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CHAPITRES: SIMULATION ET INTERPRETATION DES RESULTATS

5.1Introduction

Dans ce chapitre, on s’intéresse a l'analyse de la stabilité concernant quatre
types d’avions de missions différentes suite aux perturbations générées par
laction sur les surfaces de controles (gouverne de profondeur, aileron et
direction) :

- Ryan Navion

- Boeing 747-200

- Learjet M24

- McDonnel Douglas F-4C

L’analyse de la stabilité de chaque avion est faite individuellement. Dans la premiére
partie, la stabilité statigue complete sera examinée a travers les dix critéres suggéres
par les spécialistes [31] et ensuite la courbe du coefficient de moment de tangage en

fonction de I'angle d’attaque est tracée a partir du programme congu en Matlab.

La deuxiéme partie est consacrée a la stabilité dynamique. D’'une part, le cas linéaire
sera traité par la théorie matricielle d’espace d’état ; la méthode est dite exacte en
tenant compte dans les calculs de tous les éléments de la matrice et elle est
approximée en réduisant 'ordre de la matrice afin d’obtenir une solution analytique et
aussi pour diminuer le temps de calcul. En plus, une autre approche qui consiste a
I'utilisation de I'outil mathématique du transformée de Laplace aboutit a la fonction de
transfert permet également d’obtenir toutes les caractéristiques dynamiques du vol et
la réponse de I'avion. D’autre part, le cas non linéaire est résolu par deux procédés
différents ; le premier est d’utilisé un second programme élaboré en Matlab basé sur
'algorithme de Runge-Kutta d'ordre 4 qui résout un systéme de neuf équations
différentielles d’'ordre 1 et le deuxiéeme est d’exécuté une application développée
sous le logiciel Simulink, tous les deux permettent de tracer la réponse de I'avion en

actionnant les gouvernes.
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La derniére partie est réservée au systéme de contrdle qui est inspiré de I'approche
BlakeLock [41], il est basé sur la fonction de transfert obtenu précédemment utilisé
en boucle fermée avec deux boucles, l'une est interne et l'autre est externe pour

améliorer les caractéristiqgues dynamiques [83].

5.2Avion Ryan Navion

Figure 5.1 Avion Ryan Navion et ses trois vues

C’est est un avion Iéger américain a quatre places (un pilote et trois passagers) et
équipé d'un seul moteur (continental E185), a l'origine concu et construit par North
American Aviation dans les années 1940. Il est construit par Ryan Aeronautical

Company et la Tubular Steel Corporation.
5.2.1Criteres de stabilité statique
Un avion est classé comme étant statiguement stable ; si sa réponse dynamique

satisfait aux criteres générales de la stabilité statiqgue du tableau 5.2 .

Tableau 5.1 : Dimensions géométriques, masse, inerties et condition du vol de I'avion

Ryan Navion
Condition du vol Poids et inerties Géomeétrie
Altitude (ft) 0 Poids (Ibs) 2750 | Surface alaire 184
(ft2)
Vitesse (ft/s) | 176 Inertie Ixxg 1048 | Envergure aile 334
(slug.ft?) (ft)
Position du 0.295 | Inertie lyyg 3000 | corde 5.7
centre de (slug.ft?) géomeétrique
gravité moyenne (ft)
(fraction
corde
moyenne)
Attitude Initial | 2.5 Inertie 1zzg 3530
(deg) (slug.ft?)
Inertie I1xzg 0
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| | (slug.ft?) | | | |
L'analyse du tableau 5.2 montre une stabilité marginale de I'avion Ryan Navion en

termes du coefficient de stabilité Cr,,. Cette condition peut étre contrblée par le pilote.

Tableau 5.2 :Les dix critéres de la stabilité statique de I'avion Ryan Navion

Criteres de stabilité statique (CSS)
CSS1 | (Cry, —Cp,) <0 |Cry =0.0,Cp, =00 marginalement stable
CSS2 | Gy, <0 Cy, = —0.564 Stable
CSS3 (¢, >0 Cp, =444 Stable
CSS4 | Cp, <0 Crm, = —0.683 Stable
CSS5 | Gy, >0 Cpp = —0.071 Instable
CSS6 | (, <0 €, = —0.410 Stable
CSS7 | Cp, <0 Cn, = —9.96 Stable
CSS8 |(,, <0 Cn, = —0.125 Stable
CSS9 | (, <0 Cy, = —0.074 Stable
CSS10 | G, >0 Cm, = 0.0 marginalement stable

Dans le méme contexte, la figure 5.2 montre les trois contributions au coefficient du
moment de tangage de l'avion : la contribution de l'aile, du fuselage et 'empennage

horizontal :

1- La pente du coefficient de moment de l'aile en fonction de I'angle d’attaque a est
positive et le C,,, est négatif, ce qui ne vérifie pas le critere de stabilité statique

longitudinale par conséquent la contribution de l'aile est déstabilisante.

2- Le fuselage présente une pente positive du coefficient de moment de tangage en
fonction de I'angle d'attaque a et un C,, négatif, ce qui ne vérifie pas aussi les
deux criteres de la stabilité statique longitudinale par conséquent le fuselage
déstabilise I'avion.

3- L'empennage horizontal présente une pente négative du coefficient de moment de

tangage et un Cmot positif. Sa contribution au coefficient de moment de I'avion est

positive, elle est accomplie par I'ajustement de I'angle de calage de 'empennage
a une valeur négative par rapport a la ligne de référence de fuselage et le choix

adéquat du coefficient du volume de 'empennage (VH).
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Les deux conditions de stabilité statique du moment longitudinale de cet avion
sont :
Cm, = 0,057 et C,, = —1,107

0.2 T T T T T
Aile
% Aile[3]
0.15 - Empennage-H
O Empennage-H[3]
0.1 fuselage[3] 1
NAvion
0.05 ¥ NAvion[3] H

16

a(degq)

Figure 5.2 Coefficient du moment en fonction de I'angle d’attaque de NAVION

v" Comme le coefficient de moment pour un angle d’attaque nul est positif et la
pente du coefficient du moment de tangage est négative alors les deux
conditions de la stabilité statique longitudinal sont vérifiées, I'avion présente
une stabilité statique longitudinale positive. Le centre de gravité d’'un avion
varie durant le vol, il est important de savoir les limites du déplacement de
centre de gravité. Pour assurer la stabilité statique longitudinale de I'avion,
nous voulons savoir a quel point 'avion change I'état de stabilité c’est lorsque
Cm, = 0 qui correspond au point neutre. Si le centre de gravité atteint ce
point, la stabilité de l'avion sera indifférente. Mais si le centre de gravité
dépasse le point neutre l'avion sera instable. Pour cet avion, le point neutre
adimensionnel trouvé est de .5923 de signe positif par conséquent la stabilité
statique longitudinale est assurée. La valeur donné par la référence [11] est

de 0.55 , dans ce cas, l'erreur relative commise est de 7.69%. D’autre part,
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la marge de stabilité statique calculée par notre programme est de 15.38% de
la corde aérodynamique moyenne, ce qui satisfait les regles de certifications

qui exigent des valeurs supérieurs a 5% [11, 25, 59].

5.2.2 Modéle linéaire

Un exemple d’analyse concerne l'avion Ryan Navion [11]. Les conditions du vol,
masse, inerties et dimensions géométriques sont présentées dans le tableau 5.1 et
les coefficients aérodynamiques et de stabilité sont donnés en annexe A

5.2.2.1 Vol longitudinal
C’est I'étude du mouvement transitoire dans le plan vertical suite a I'action du pilote
sur les commandes longitudinales (manche en tangage et manette des gaz) ou une
rafale verticale. Le calcul des dérivées de stabilité dimensionnelles par le programme
élaboré et ensuite comparé a celles de la référence [11] ;
La linéarisation des équations conduit a une représentation d’état sous la forme :

X = AponX + BronlU

Y = CronX + Dionu (5.1)

X, Y et u sont respectivement des vecteurs d’état, de sortie et de commande

A, B, C et D sont respectivement les matrices d’état, de commande, d’observation et
d’application de la commande

Connaissant les conditions de vol de I'avion, sa géométrie, son poids et ses inerties
ainsi que les coefficients aérodynamiques et de stabilité, on peut déterminer par les
programmes élaborés en langage Fortran et Matlab les valeurs des coefficients
dimensionnelles de stabilité et par conséquent tous les éléments de la matrice A pour

étudier le mouvement longitudinal de l'avion, on obtient :

—0.0451 0.0361 0.0000 —32.2
A = —0.3697 —2.0243 176.00 0.0000
Lon 0.0019 —0.0395 — 2.9858 0.0000

0.0000 0.0000 1.0000 0.0000
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Tableau 5.3 : Coefficients dimensionnelles de stabilité longitudinale de I'avion Ryan

Navion

Coefficients de | Unités Résultats Référence Erreur(%) :
stabilité. obtenus [11] X —X[11)) 10
dimensionnels X[11]
Xy (sh -0.045085 -0.045 0.188889
X1u (s 0.045085 - -

Xq ft/(rad. s°) | 6.348018 - -

X (s 0.036068 0.036 0.188893
X, (s - 0

Xq ft/(rad. s) - 0

Z, (s -0.369700 -0.369 0.189709
y ft/(rad. s?) | -356.282534 | - -

Zy, ft/(rad. s) 0 - -

Zw (sh -2.024333 -2.02 0.214506
Z, (s 0 0 0

Z, ft/(rad. s) 0 0 0

My (rad/ft.s) 0 0 0

Mty (rad/ft.s) 0 - -

M (s -8.794260 - -

My (rad/ft.s)(ra | -0.049967 -0.05 0.066005
M, d/ft. %) -0.005165 -0.0051 1.

Mrq (s 0 - 274506
M, (s -0.909070 - -

Mg (s -2.076683 -2.05 1.301614
Xse ft/(rad.s®) |0 - -

Y ft/(rad.s®) |-28.169332 |- -

Mse (s?) -11.884484 | - -

Egalement, pour cet avion et avec les mémes données, la matrice longitudinale

obtenue par R.Neylson [11] est :

—0.045
—0.369

ALon[11] =

0.0019

0.0000

0.036
—2.02

—0.0396

0.0000

0.0000
176.00

— 2.948

1.0000

—32.2

0.0000
0.0000
0.0000
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On s’apercoit que les éléments de la matrice sont presque identiques car une légére
différence est observée a une précision de I'ordre de 10™.
La matrice commande obtenue est :

0.0000
B _|—281693
Lon ™ 1_11.7390

0.0000

La solution exacte de l'équation caractéristique du vol longitudinal aboutit aux
valeurs propres et les caractéristiques dynamiques du tableau 5.4

Tableau 5.4: Caractéristigues dynamigues longitudinales Ryan Navion

Valeurs propres Facteur Pulsations Modes
d’amortissement () propre (w,)

-2.5105 + 2.5918i 0.695749 3.608291 Période courte

-0.0171 + 0.2131i 0.080099 0.213744 Phugoide

Le calcul des valeurs propres a permet d’obtenir une paire de solutions qui sont
complexes et conjugués avec les parties réelles négatives, ce qui signifie que le
mouvement longitudinale est dynamiquement stable.

Le mode période longue ou « phugoide » est celui dans lequel il y a une variation de
'amplitude de la vitesse, d'altitude et de l'angle de tangage. L'angle d'attaque
demeure presque constant. Ce mode est un échange lent de I'énergie cinétique et
potentielle alors que 'avion tente de rétablir son vol d’état d’équilibre d'ou il avait été
perturbé [23]. L'amortissement est tres faible, la période est lente et le pilote peut
généralement lui-méme contrdler cette oscillation.

Le mode de période courte ou simplement « Short period »est une oscillation
fortement amortie sur une période. Il y' a essentiellement une variation de I'angle
d’attaque et de I'angle de tangage. Le mouvement est généralement assez rapide
pour que la vitesse et l'altitude n’aient le temps de changer, ainsi elles demeurent

presque constantes.
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3 Lieu des poles Ryan Navion
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Figure 5.3 Lieux des racines du mode longitudinal

Comme tous les pdles sont localisés dans le plan complexe et présentent des
parties réelles négatives par conséquent, ils sont stables. De méme, le systéme est

oscillatoire amorti car les poles ont aussi des parties imaginaires.

L’avion est caractérisé par un comportement différent selon la valeur du facteur

d'amortissement et ce dernier dépend des dérivées de stabilité dimensionnelles.

- Les fonctions de transfert dans le cas du vol longitudinal

Les rapports des variables u(s), w(s),q(s) et 8(s) sur I'entrée &, qui représente
'angle de déflexion de la gouverne de profondeur sont appelés les fonctions de
transfert dans le plan longitudinal, leurs intéréts est de pouvoir déterminer le spectre
des réponses de l'avion. Il suffit juste d’avoir un signal d’entrée qui représente le
braquage de la gouverne de profondeur et la fonction de transfert s’occupe de
déterminer le signal de sortie.

Dans ce cas, la fonction de transfert de la vitesse longitudinale par rapport a la

gouverne de profondeur est :

u(s) —1.017 s? +300.4 5 + 729.3 (5.2)
8e(s)  s*+5.05553+13.2452+0.6751 s + 0.5941 '
Celle de la vitesse verticale par rapport a la gouverne de profondeur est :
w(s) —28.17 s3 — 2163 5% — 12025 — 142.6
= (5.3)

80(s)  s*+5.05553 +13.24 52 + 0.6751 s + 0.5941
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Tableau 5.5: Comparaison entre la méthode exacte et approximative dans le cas
longitudinale de I'avion Ryan Navion

Mouvement | Période longue (phugoide) Période Courte

Méthode Exacte Approximée | Erreur | Exacte | Approxim | Erreur
Relatif ée Relatif
(%) (%)

Le temps ty, | 40,477151 | 30,74169 24,05 |0.2760 | 0,2766 0,22

La période T | 29,490567 | 24,25053 17,77 12,4243 | 2,4233 0,04

Le nombre de | 1,372546 | 1,267671 7,64 0.1139 | 0.1142 0,26

cycles Nip

D’une maniere similaire, celle de la vitesse de tangage par rapport a la gouverne de
profondeur est :

qa(s) -11.74 s3 — 23.18 5% — 1.18s
50(s)  s*+5.05553 +13.24 52 + 0.6751 s + 0.5941

(5.4)

Finalement, la fonction de transfert d’angle de tangage par rapport a la gouverne de
profondeur est :

0(s) -11.74 5% — 23.18 5 — 1.18
50(s)  s*+5.05553 +13.24 52 + 0.6751 s + 0.5941

(5.5)

Tableau 5.6: Comparaison entre nos résultats et la référence [11] obtenues avec
méthode exacte pour le cas longitudinale de I'avion Ryan Navion

Modes Parametres Nos Référence | Erreur
résultats | [11] relative (%)
- Pulsation amortie (rad/s) | 2.5918 2.59 0.995 10~
Période - Pulsation propre (rad/s) | 3.6083 - -
Courte - période T (s) 2.4243 2.42 0.178
- Facteur d’amortissement | 0.6957 - -
- temps ty2(S) 0.2760 0.28 1.43
- Nombre de cycle Ny, 0.1139 0.11 3.54
Phugoide - Pulsation amortie (rad/s) | 0.2131 0.213 0.469107
- Pulsation propre (rad/s) | 0.2137 - -
- période T (s) 29.4906 29.5 0.319 103
- Facteur d’'amortissement | 0.0801 - -
- temps ty2(S) 40.4771 40.3 0.439
- Nombre de cycle Ny, 1.3725 1.37 0.182

Les résultats obtenus avec la méthode exacte et approximative sont inclus dans le
tableau 5.5. Dans cette analyse montre que l'approximation du mode période courte
est trés proche de la solution exacte car l'erreur relative est inférieure a 1% par

contre l'approximation du mode phugoide atteint une erreur relative de 24%.
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Tableau 5.7: Comparaison de nos résultats avec la référence [11] en utilisant la
méthode approximée cas longitudinale de I'avion Ryan Navion

Modes Parameétres Nos Référence | Erreur
résultats | [11] relative (%)

- pulsation propre (rad/s) | 3.605296 | 3.6 0.147
Période - facteur d'amortissement | 0.694823 | 0.69 0.699
Courte - période T (s) 2.423265 | 2.4 0.969

- temps ty2(S) 0.276642 | 0.278 0.488

- nombre de cycle Ny, 0.114161 | 0.115 0.729
Phugoide - pulsation propre (rad/s) | 0.260074 | 0.26 0.285 107

- facteur d’'amortissement | 0.086678 | 0.087 0.370

- période T (s) 24.25053 | 24.2 0.209

- temps ty2(S) 30.74169 | 30 2.472

- nombre de cycle Ny, 1.267671 1.24 2.231

Tableau 5.8: Variation de la réponse en fonction du facteur d’amortissement [11]

Facteur Solution Réponse

d’amortissement

E<-1 Deux solutions réelles Mouvement de 'avion croit
positives distinctes exponentiellement

-1<¢<0 Deux solutions complexes Mouvement de I'avion croit
avec parties réelles positives. | exponentiellement et oscillatoire

¢=0 Solutions complexes avec Mouvement de 'avion sinusoidal
parties réelles nulles. non amorti, harmonique pure.

0<¢<1 Deux solutions complexes Mouvement de 'avion est
avec parties réelles négatives. | oscillatoire et décroit

exponentiellement.

¢=1 Deux solutions égales, Mouvement de I'avion est amortie
négatives et réelles et décroissant exponentiel.

£>1 Deux solutions distinctes Mouvement de I'avion est
négatives, réelles exponentiel décroissant.

En conséquence,

recommandé.

I'approximation de la période

courte est la plus précise et
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Le tableau 5.6 présente les résultats obtenus par notre programme en utilisant la
méthode exacte et une comparaison est faite avec la référence [11], il découle de
cette analyse que les résultats sont trés satisfaisants car l'erreur relative est

inférieure a 1% pour I'ensemble des parameétres.

Le tableau 5.7 montre les résultats obtenus par la méthode approximative avec une
comparaison faite avec la référence [11], on déduit que les résultats sont tres
proches en particulier pour le mode période courte ou l'erreur relative est inférieure a
1%.

w =1et({=0,0.204,06081

N__]

Reponse

Reponse

15
t(sec

0

|
I

Figure 5.4 Courbe de la réponse Figure 5.5 Courbe de la réponse

a un échelon unitaire tridimensionnelle

La réponse libre de l'avion a été également analysée pour le mouvement longitudinal
en actionnant sur la gouverne de profondeur. L'utilisation de la méthode de I'espace
d'état ou bien l'intégration des équations différentielles par l'algorithme de Runge-
Kutta d’ordre 4 . La figure 5.6 montre les caractéristiques de la réponse pour les deux
modes; phygoide et période courte avec les conditions initiales suivantes :

u=0m/s,w=0m/s,q=0rad/s, etB=2.5".
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Reponse a un echelon du mode phugoid
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Figure 5.6 Réponse en mode phugoide  Figure 5.7 Réponse en mode période
Courte

Les perturbations de la vitesse verticale et de la vitesse de tangage se dégradent

rapidement en 1s ensuite, ils commencent a effectuer des oscillations pour se

rapprocher de la position d’équilibre. Les perturbations de la vitesse longitudinale et

de l'angle de tangage persistent pendant un certain temps jusqu’a se tendre

lentement vers les valeurs d’équilibres. Pendant le mode de la période courte, la

perturbation de la vitesse longitudinale croit alors que l'angle de tangage décroit
rapidement.

- Simulation du modéle longitudinal par Simulink
La boite a outils Simulink est un complément extrémement puissant a
I'environnement MATLAB, sa contribution est principalement destiné a la simulation
dynamique des systemes c'est le cas de la figure 5.8 qui traite mouvement
longitudinal, on peut visualiser la réponse de I'avion a un échelon en boucle ouverte
afin de percevoir les différents variations des paramétres de sortie qui sont donnés

par la figure 5.9 .



Step ' = Ax+Bu

y = Cx+Du

o i - State Space
Corstant I

Clogk

To Works pace

To Works pacel
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Figure 5.9 Courbes de la simulation du model longitudinal en boucle ouverte
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Les figures 5.9 a, 5.9 b, 5.9 c et 5.9 d montrent respectivement les évolutions
de la vitesse longitudinale, la vitesse verticale, le taux de tangage et I'angle de

tangage durant le vol longitudinal de I'avion a la suite de la déflexion de la gouverne
de profondeur d’'un degré Ag, =1"de type échelon.

La vitesse verticale et le taux de tangage ont une réponse tres rapide a la
déflexion de la gouverne et que son évolution est dominée par le mode période
courte. Au contraire, les autres variables la vitesse longitudinale et I'angle de

tangage ont une réponse lente.

5.2.2.2 Vol latéral directionnel

C’est I'étude du mouvement transitoire dans le plan latéral directionnel a I'action du
pilote sur la commande latérale du manche et le palonnier ou bien aussi a la suite
d'une perturbation d'une rafale latérale ou directionnelle. Dans ce cas, le calcul des
dérivées dimensionnelles de la stabilité latérale-directionnelle est obtenu par le
programme élaboré et ensuite une comparaison est faite avec la référence [11].

La linéarisation des équations conduit a une représentation d’état de la forme :

J'C = ALDx + BLDu

xest le vecteur d’état et u est le vecteur commande

A et B les matrices d’état et de commande de I'avion, on remplace les valeurs des
coefficients dimensionnelles de stabilité du tableau 5.9 dans la matrice A pour I'étude
du mouvement latéral directionnel de I'avion, on obtient :

—0.2543 0.00 —1.00 0.1830
A _|—15.9824 —8.4023 2.1928 0.00
LD 45526 —0.3498 —0.7605 0.00
0.00 1.00 0.00 0.00
La matrice commande :
0.00 0.0708
g |—289411 23.1097
LD —0.2244 —4.6167

0.00 0.00
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Tableau 5.9 : Coefficients dimensionnelles de la stabilité latérale-directionnelle de
'avion Ryan Navion

Coefficients de | Unités Résultats Référence Erreur(%) :
stabilité obtenus [11] X —X[11)) 10
dimensionnels X[11]
Yg ft/(s?) -44.75353 -45.72 2.113894
Yy (s -0.25430 -0.254 0.118106
Yp ft/(s) 0 0 0

Y, ft/(s) 0 0 0

Yza ft/(s%) 0 - ]

Ysr ft/(s?) 12.457986 - -

Lg (s -15.982397 | -16.02 0.234728
Ly (s -0.0908 -0.091 0.2197758
L, (s -8.402294 -8.4 0.0273160
L, (s 2.192794 2.19 0.1275811
Lsa (s? -28.941097 | - -

Lsr (s? 23.109682 - -

Ng (s? 4.552554 4.49 1.393193
Ny (ft.s)™ 0.0259 0.025 3.600001
Np (s -0.349839 -0.35 0.045998
N; (s -0.760520 -0.76 0.068420
Nsa (s? -0.224422 - -

Nar (s? -4.616675 - -

La solution exacte de I'équation caractéristique du vol latéral-directionnel

aux valeurs propres et les caractéristiques dynamiques du tableau 5.10

aboutit

Tableau 5.10: Caractéristiques dynamigues du mouvement latéral-directionnel avion

Ryan Navion
Valeurs propres Modes T ti2 N1/2 Wn Gn
(s) (s) (rad/s)
-0.4870 £ 2.3472i | Roulis 2.6768 | 1.4232 | 0.5317 |2.3972 | 0.9791
hollandais
-0.0082 Spiral - 121.951 | - - -
-8.4349 Roulis - 0.11855 | - - -
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C'est le mode de commande employé pour obtenir la vitesse de roulis et I'angle de
roulis désirés ; c’est les ailerons qui commandent le taux de roulis. La rapidité avec

laquelle le taux de roulis commandé va influencer 'agilité de I'avion.

- Les fonctions de transfert dans le cas du vol latéral-directionnel

Les fonctions de transfert calculées et reliant 'angle de dérapage, la vitesse de
roulis, la vitesse de lacet et I'angle d’inclinaison latéral suite a la déflexion de I'aileron
sont donneées par :

B(s) _ 0.22445% — 13.535 — 4.118
Sa(s) s%+9.417s3 + 14.04s% + 48.595 +0.3974

p(s) _ —28.9453-588s%-170.9s—141.1
da(s) 5% +9.41753 + 14.04s2 + 48.59s +0.3974

r(s) _ —0.2244s3+8.181 s%+ 2.095s — 24.77
da(s) 5% +9.41753 + 14.04s2 + 48.59s +0.3974

(5.6)

o(s) —28.945%2—29.86 5 — 141.1
da(s) 5% +9.41753 + 14.04s2 + 48.59s +0.3974

Dans le cas de la déflexion de l'aileron, les fonctions de transfert calculées sont :

B(s) _ 0.0708 s3+5.265 s% —170.9s + 1.364
ér(s) s* +9.417s3 + 14.04s% + 48.59s5 +0.3974

p(s) 2311 s+35.315% +45.36 s + 33.16
8r(s) s%+9.417s3 + 14.04s% + 48.595 +0.3974

r(s) = —4.617s3-47.735s%-8.8165+5.75
8r(s) s%+9.417s3 + 14.04s% + 48.595 +0.3974

(5.7)

o) 23.115%+12.2 s+ 33.16
8r(s) 54 +9.41753 + 14.0452 + 48.595 +0.3974




Lieu des poles Ryan Navion

4 Poles I

@ 4t Roulis _
E / Spiral
g o Roulis Tn
a5 hollandais
<17
2t
P
.30 : : : — : : a|
-9 -8 -7 -6 -5 -4 ] = 1 0

Axe reel

Figure 5.10 Lieux des racines du mode latéral-directionnel
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La mesure de cette réponse (taux de roulis) est la constante du temps pour le mode
de roulis. Elle représente aussi le temps d'atteindre 63% du taux de roulis en régime
permanent commandé par une entrée échelon de l'aileron.

Les résultats de I'analyse par la méthode exacte et approximative sont inclus dans

Tableau 5.11. L'approximation du mode roulis hollandais révele que le paramétre ti,

est tres proche de la solution exacte car 'erreur relative est de I'ordre de 4% alors

que les parameétres T et Ny, dépassent I'erreur relative de 10%.

Tableau 5.11: Comparaison entre la méthode exacte et approximative dans le cas
latéral-directionnel de I'avion Ryan Navion

Mode Roulis hollandais
Exacte Approximée Erreur Relatif (%)
Temps ty), 1.4232 1.3658 4.0372
Période T 2.6768 2.9657 10.7917
Nombre de cycles | 0.5317 1.3725 13.3845
N2

Tableau 5.12: Comparaison entre nos résultats et la référence [11] obtenues avec
La méthode exacte pour I'avion Ryan Navion

Modes Parametres Nos Référence | Erreur
résultats | [11] relative
(%)
Roulis - période T (s) 2.6768 2.69 0.49
hollandais - temps tyx(s) 1.4232 1.42 0.23
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Les caractéristiques dynamiques pour le mode roulis hollandais sont déterminées en
utilisant la méthode exacte. Pour valider les résultats obtenus, une comparaison est
faite avec la référence [11]. L’examen du tableau 5.12 montre que l'erreur relative
maximale n’excede pas la valeur de 0.49%, ce qui prouve l'efficacité de la méthode

utilisée.

La réponse de l'avion a été également analysée pour le mouvement latéral
directionnel en actionnant séparément la gouverne de gauchissement ou aileron et la
gouverne de direction. Les équations différentielles ont été intégrées en utilisant la
méthode de Runge-Kutta d’ordre 4. La figure 5.11montre I'évolution temporel des
caractéristiques de réponse pour les deux cas et avec les conditions initiales
suivantes :

B=0deg,p=0deg/s,r=0deg/s, et @ =0 deg.

La perturbation de l'angle de dérapage diminue jusqu’a -2 rad en 20 secondes. La

perturbation induit des mouvements de roulis et de lacet.

deltaAlr) deltaR.(r)

0 /\M

betair)

-100

0 5 10 15 200 5 10 15 20
T(s)

Figure 5.11 Réponse en mode latéral directionnel

- Simulation du modéle latéral-directionnel par Simulink
Le modéle de simulation est congu dans I'environnement Simulink conjointement

avec Matlab figure 5.12.
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Figure 5.12 Simulation du model latéral-directionnel en boucle ouverte

Dans le cas du mouvement latéral-directionnel, on peut visualiser la réponse de
'avion a un échelon en boucle ouverte afin de connaitre les différents variations des
parameétres de sortie. En actionnant d’'une part sur I'aileron, on observe les variations
des parametres du mouvement de l'avion. D’autre part, en actionnant sur la
gouverne de direction, on note également les variations des divers parametres mais

cette fois-ci d’'une maniére différente qui sont donnés par la figures 5.12 et 5.13.

4 betha =NEE X =X
R R I R R e e FEIEE IR

Time offset: 0

a-Variation de I'angle de dérapage B(rad) b-Variation du taux de roulis p(rad/s)
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Figure 5.13 Courbes de simulation du model latéral-directionnel en boucle
ouverte en actionnant l'aileron
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a-Variation de I'angle de dérapage B(rad) b-Variation du taux de roulis p(rad/s)

@ s (S S ) phi ESE—X
RN I IEE R R EE R ER L I R R

Time offset:

c-Variation du taux de lacet r(rad/s) d-Variation de I'angle de roulis @(rad)

Figure 5.14 Simulation du model latéral-directionnel en boucle ouverte en
actionnant la gouverne de direction
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5.2.3 Modéle non linéaire

Apres avoir traité les deux cas linéaires de vol a savoir le mouvement longitudinal et
latéral directionnel, on aborde maintenant le modele non linéaire. Il est beaucoup
plus complexe que les précédents mais il peut étre appligué en méme temps pour les
deux cas. Ce modele est méme encore valable lorsque le vol n'est pas strictement

longitudinal ou latéral, c’est le cas le plus proche de la réalité du vol des avions.

Figure 5.15 Structure interne du model non linéaire

- Simulation par Matlab/Simulink
Pour étre programmé sous Matlab/Simulink, les équations non linéaires du

mouvement (1.28) a (1.36) sont écrites sous la forme suivante :
x=fi(x,t,),(i=19)
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La variable x représente les neuf paramétres du mouvement de [Iavion

u,v,w,p,q,7,0,p ety

Les neuf équations sont a droite du modele et toutes les variables nécessaires pour
les équations sont a gauche. Le calcule les dérivées des vitesses permet par une
intégration d’obtenir la nouvelle valeur de la vitesse sur chaque axe. Ce modéle est
mis dans une boite pour en cacher sa complexité. Mais, contrairement au modele
linéaire, nous pouvons facilement passer d'un vol longitudinal a un autre vol latéral et
méme combiner les deux, juste en changeant l'entrée alors qu’il est nécessaire

d’utiliser deux modéles différents auparavant.

B N
5
0 p| dltaE e -
Constant! Q
R N
R
w ]
u
J_ [
Step ¥
]
W
N
thets
o N
Comstantz -
N
modele non lineaire davion psi

Figure 5.16 Structure externe du model non linéaire (entrées et sorties)
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Figure 5.17 Courbes de la simulation du model non linéaire et linéaire

Les figures 5.17 montrent respectivement les évolutions des vitesses linéaires
(u, v, w), des vitesses angulaires (p, q, r) et les angles (6, ¢, y, B) en fonction du
temps pour une durée de 30s a des déflexions de deux degrés de la gouverne de

profondeurd, =2°, de la gouverne de directiond, =2° et de lailerond, =2".0n
observe qu’elles ont les mémes formes d’évolution temporel mais il existe une

différence dans les amplitudes. Cette derniere est due au passage du cas non

linéaire vers le linéaire en négligeant un certain nombre de termes.
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5.3 L’avion de transport Boeing 747-200
C’est un avion équipé de quatre réacteurs et concu par le constructeur d’avion

Boeing. Il est mis en service durant 'année 1972. Selon sa configuration, type et

classe, il peut accueillir 200 passagers.

Figure 5.18 Avion de transport Boeing 747-200 et ses trois vues de 'avion

La premiere étape consistera a utiliser les équations linéaires qui sont faciles a
mettre a l'intérieur du modeéle, puis nous utiliserons les équations non linéaires, qui
devraient étre plus proches de la réalité mais beaucoup plus complexes et plus
lentes en temps de calcul pour les simulations. Dans la dynamique linéaire, il faut
distinguer deux cas de vol: le vol longitudinal, ce qui signifie que le vol de I'avion est
rectiligne et peut tourner autour de I'axe Y, de sorte qu'il change I'angle de tangage.
L'autre cas est le vol latéral-directionnel qui signifie que l'avion peut tourner autour

des axes X et Z, de sorte qu'il peut changer son angle de roulis ou de lacet.

Tableau 5.13: Dimensions géométriques, masse, inerties et condition du vol
del’avion Boeing 747-200

Condition du vol Poids et inerties Géométrie
Altitude (ft) 20000 | Poids (lbs) 636636 Surface alaire 5500
(ft2)
Vitesse (ft/s) 673 Inertie Ixxg 18200000 | Envergure aile | 196
(slug.ft?) (f)
Position du 0.25 | Inertie lyyg 33100000 | corde 27.3
centre de (slug.ft?) géométrique
gravité moyenne (ft)
(fraction)
Attitude Initial | 2.5 Inertie 1zzg 49700000
slug.ft2
Inertie Ixzg 970000
(slug.ft?)
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5.3.1Criteres de stabilité statique
Un avion est classé comme étant statiquement stable ; si sa réponse dynamique
satisfait aux criteres généraux de la stabilité statigue du tableau 5.14. L'analyse
de ce dernier montre une stabilité marginale de I'avion Boeing 747 a travers la
premiére condition de la stabilité statique qui est généralement contrdlée par le

pilote.

Tableau 5.14 : Les dix Critéres de la stabilité statique de I'avion Boeing 747-200

Criteres de stabilité statique (CSS)
CSS1 | (Cry, —Cp,) <0 Cry, =0.0,Cp, =0.0 marginalement stable
CSS2 Cy, <0 Cy, = —0.9 Stable
CSS3 | (,, >0 C,, =44 Stable
CSs4 | (G, <0 Cm, = —1.0 Stable
CSS5 |Gy >0 Cpp = 0.16 Stable
CSS6 | (G, <0 €, = —0.34 Stable
CSS7 | Cp, <0 Cny, = —20.5 Stable
CSS8 | (, <0 C,, = —0.28 Stable
CSS9 |G, <0 €, = —0.16 Stable
CSS10 | Gy, >0 Cm, = 0.013 Stable

5.3.2 Modeéle linéaire

Un exemple d’analyse concerne I'avion de transport commercial Boeing 747-200 [7].
Les conditions du vol, masse, inerties et dimensions géométriques sont présentées
dans le tableau 5.13 et les coefficients de stabilité sont donnés en annexe A.

5.3.2.1 Vol longitudinal

La linéarisation des équations conduit a une représentation d’état de la forme :

Q'C = ALonx + BLonu
Y = CronX + Dionu
X, y et u sont respectivement des vecteurs d’état, de sortie et de commande

A, B, C et D sont respectivement les matrices d’état, de commande, d’observation et

d’application de la commande.

Connaissant les conditions de vol de I'avion, sa géométrie, son poids et ses inerties

ainsi que les coefficients aérodynamiques et de stabilité, on peut déterminer par les
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programmes élaborés les valeurs des coefficients dimensionnelles de stabilité
présentés par le tableau 5.15 et par conséquent tous les éléments de la matrice A

pour étudie le mouvement longitudinal de cet avion, on obtient :

—0.0059 0.0237 0.0000 —32.1740
ALy, = —0.1103 — 0.5248 673.00 0.0000
0.0000 —0.0019 —0.6473 0.0000
0.0000 0.0000 1.0000 0.0000

La matrice commande :

0.0000
B |—255412
Lon ™| _ 16894

0.0000

La solution exacte de I'équation caractéristique du vol longitudinal aboutit aux

valeurs propres et les caractéristiques dynamiques du tableau 5.14

Le calcul des valeurs propres a permet d’obtenir une paire de solutions qui sont
complexes et conjugués avec les parties réelles négatives ce qui signifie que le

mouvement longitudinale est dynamiguement stable.

Le mode période longue ou « phugoide » est celui dans lequel il y a une variation de
lamplitude de la vitesse, d'altitude, et de l'angle de tangage. L'angle d'attaque
demeure presque constant. Ce mode est un échange lent de I'énergie cinétique et
potentielle alors que 'avion tente de rétablir son vol d’état d’équilibre d'ou il avait été
perturbé. L’amortissement est trés faible, la période est lente et le pilote peut

généralement lui-méme contrdler cette oscillation.

Le mode de période courte ou simplement « Short period »est une oscillation
fortement amortie sur une période. Il y’ a essentiellement une variation de I'angle
d’attaque et de l'angle de tangage. Le mouvement est généralement assez rapide
pour que la vitesse et l'altitude n’aient le temps de changer, ainsi elles demeurent

presque constantes.



Tableau 5.15 : Coefficients dimensionnelles de stabilité longitudinale de I'avion

Boeing 747-200

Coefficients de | Unités Résultats Référence[7] | Erreur(%) :
stabilité obtenus X=Xl 100
dimensionnels Xi71 |
Xy (sh -0.005930 -0.0059 0.5085
Xt1u (s 0.005930 0.0059 0.5085
Xq ft/(rad.s?) | 15.963420 15.9634 0.1255 103
Zy s™H -0.110297 -0.1103 2.715 103
Za ft/(rad.s?) |-353.190664 | -353.1907 0.00864 10
Z; ft/(rad.s) -11.332131 | -11.3321 0.29455 10
Z, ft/(rad.s) -10.684580 | -10.6846 0.18744 10°°
My ft/(rad.s) 0.000025 0.0000 0
Mty ft/(rad.s) 0 0 0
M (s -1.302617 -1.3026 1.29953 103
Mrq (s 0 0 0
M, (s -0.105680 -0.1057 18.9260 1073
Mq (s -0.541612 -0.5416 2.22307 10
Xze ft/(rad.s?) | 0.0 0.0 0
Z5e ft/(rad.s®) |-25.541472 | -25.5415 0.11201 10°®
Mse (s -1.693402 -1.6934 0.11967 107
Lieu des poles Boeing 747
1.5 I I I X  Poles
X
1A
o 0.5
E:
-0.5
-1 )!!
-1.5 : : . .
-0.6 -04 -0.3 -0.2 -0.1 0

Axe reel

Figure 5.19 Lieux des racines des modes longitudinales



Tableau 5.16: Parametres dynamiques du mouvement longitudinal avion Boeing

747-200
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Valeurs propres

Facteur

d’amortissement (g)

Pulsations
propre (wn)

Modes

-0.587 + 1.1147i

0.465944

1.259799

Période courte

-0.002 + 0.0678i

0.029729

0.067790

Phugoide

Les résultats obtenus avec la méthode exacte et approximative sont inclus dans le

tableau 5.17. Dans cette analyse montre que I'approximation du mode période courte

est trés proche de la solution exacte car I'erreur relative est comprise entre 0.03% et

0.2% par contre l'approximation du mode phugoide atteint une erreur relative

importante. En conséquence, I'approximation de la période courte est la plus précise

et aussi recommandé.

Tableau 5.17: Comparaison entre la méthode exacte et approximative dans le cas

longitudinale de I'avion Boeing 747-200

Mouvement | Période longue (phugoide) Période Courte

Méthode Exacte Approximée | Erreur | Exacte | Approxim | Erreur
Relatif ée Relatif
(%) (%)

Le temps ty, | 343,8662 | 233,7289 32,03 |1.1806 | 1,1825 0,16

La période T | 92,7268 86,5994 6,61 5,6367 | 5,6347 0,03

Le nombre de | 3,7084 2,6990 27,22 | 0.2094 | 0.2099 0,20

cycles Nip

Reponse a un echelon du mode phugoide
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Figure 5.20 Réponse en mode phugoide Figure 5.21 Réponse en mode période

courte
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5.3.2.2 Vol latéral directionnel

C’est I'étude du mouvement transitoire dans le plan latéral directionnel suite a I'action
du pilote sur la commande latérale sur le manche en roulis et directionnelle sur le
palonnier ou bien a la suite d'une rafale latérale ou directionnelle. Dans ce cas, Le
calcul des dérivées dimensionnelles de la stabilité latérale-directionnelle est obtenu

par le programme élaboré et ensuite une comparaison est faite avec la référence [7].

La linéarisation des équations conduit a une représentation d’état de la forme :

5C = ALDX + BLDu

x est le vecteur d’état et u est le vecteur commande qui sont données par :

A et B les matrices d’état et de commande de I'avion, on remplace les valeurs des
coefficients dimensionnelles de stabilité du tableau 5.18 dans la matrice A pour
I'étude du mouvement latéral directionnel de 'avion et on obtient :

—0.1067 0.00 —1.00 0.0478
A —2.7251 —0.8432 0.3224 0.00
LD ™ 10.9961 —0.0236 —0.2538 0.00
0.00 1.00 0.00 0.00

La matrice commande :

0.00 0.0142
g _|02214  0.1363
LD = 10.0112 - 0.6225
0.00 0.00

La solution exacte de I'équation caractéristique du vol latéral directionnel aboutit aux

valeurs propres et les caractéristiques dynamiques du tableau 5.19

C'est le mode de commande employé pour obtenir le taux de roulis et lI'angle de
roulis désirés ; c’est les ailerons qui commandent le taux de roulis. La rapidité avec
laguelle le taux de roulis commandé va influencer sur I'agilité de I'avion. La mesure
de cette réponse (taux de roulis) se fait par l'intermédiaire de la constante de temps
du mode de roulis. Elle représente aussi le temps d'atteindre 63% du taux de roulis

en régime permanent commandé par une entrée échelon de l'aileron.
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Tableau 5.18 : Coefficients dimensionnelles de la stabilité latérale-directionnelle de
'avion Boeing 747-200

Axe reel

Coefficients Unités Résultats Référence [7] | Erreur(%) :
de  stabilite obtenus X=Xl 100
dimensionnel X[7]
iﬁ ft/(rad.s’) |-71.835389 |-71.8354 0.02124 10°°
Yp ft/(rad.s) 0.00 0.0 0
Y, ft/(rad.s) | 0.00 0.0 0
Ysa ft/(rad.s®) | 0.00 0.0 0
Ysr ft/(rad.s?) | 9.578052 9.5858 8.08342 10
Lg (s -2.725053 -2.7251 1.72355 10’3
Lo (sh -0.843228 -0.8432 3.31529 107
L, (s 0.322411 0.3224 3.41100 10
Lsa (s 0.221411 0.2214 4.97378 107
Lsr (s? 0.136253 0.13602 1.71294 10
Np (s 0.996062 0.9961 3.81766 107
Np (s -0.023570 -0.023581 4.66510 107
N, (s -0.253826 -0.2536 8.91132 10
Nsa (s 0.011206 0.0112 5.35760 107
Nar (s -0.622539 -0.6222 5.44795 10
s Lieux des poles Boeing 747 ‘
X oes
H A
0 o[
% o x<—[Rous | Roulis hollandais Ll
3 0.5
a4k Y
_1'5-1 -ol.9 -ol.8 _0'7 -ol_6 -ol.5 -ol.4 -OI.3 -ol.2 -0‘.1 0

Figure 5.22 Lieux des racines des modes latérals-directionnels
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Tableau 5.19: Parametres du mouvement latéral-directionnel avion Boeing

747-200
Valeurs propres Modes T t12 N1/2 Wn Gn
(s) (s) (rad/s)
-0.1183 £ 1.0372i | Roulis 6,0578 | 5,8612 | 0,9675 | 1,0439 | 0,9936
hollandais
-0.0171 Spiral - 58,5087 | - - -
-0.9502 Roulis - 1,0524 | - - -

Les résultats de 'analyse par la méthode exacte et approximative sont inclus dans

Tableau 5.20. L'approximation du mode roulis hollandais révéle que la période T est

trés proche de la solution exacte car I'erreur relative est de 6.61% alors que les deux

autres parametres sont trés loin de la solution exacte.

Tableau 5.20: Caractéristiques dynamiques latéral directionnel
de l'avion Boeing 747-200

t (sec)

Mode Roulis hollandais
Exacte Approximée | Erreur
Relatif
(%)
Le temps ty» 343 ,86 233,72 32,03
La période T 92,7268 86,599 6,61
Le nombre de| 3,7084 2,6990 27,22
cycles Nip
0 Reponse a un echelon unitaire Aileron 005 Reponse a un echelon unitaire Aileron
o ——— =] fo— =
2 02 I | L | . | . L — 2 005 | . I | L | . | I
0 10 20 30 40 5 6 70 8 90 100 0 2 4 6 8 10 12 14 1 18 2
~ t (sec) - t(sec)
92 ‘ 95 ‘ e
n n
512_ 1 1 1 1 1 1 1 7\p ] -('éo 1 1 1 1 1 1 \
S0 10 2 30 4 5 6 70 8 9 10 S0 2 4 6 8 10 12 14 6 18 2
~ Time (sec) ~ Time (sec)
8 1 T T T T 802 T T T T T
n 0
Eog I 1 1 1 1 1 \- gO:) 1 1 1 1 1 1 \|:|-
00 2 % 4 5 6 0 & 0 100 0 2 4 6 8 0 12 M 16 B 2
t(sec) t(sec)
/'\20 T /'\5 T T T T T T T T T
T T
% 0 1 1 1 1 1 1 1 ‘%0 Il 1 1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 5 6 70 8 90 100 0 2 4 6 0 12 14 16 18 2

Figure 5.23 Réponse en mode latéral directionnel



152

5.3.3 Contrdle
Le mouvement de tangage de l'avion est controlé par un systéme de maintien de

'angle de tangage. En utilisant 'approche de Blakelock montée par la figure 5.24

Surface de
Cantrol

Erat de
Lavien

Figure 5.24 Le contrOle et réponse de I'avion

L’avion est initialement en vol rectiligne stabilisé a 'angle de tangage d’équilibre 0,
si le paramétre de sortie 8 varie de son état de référence, un signal est généré par le
gyro vertical ensuite amplifié et se dirige vers le servo commande. Par conséquent,
I'action de ce dernier sur la gouverne de profondeur permettra de rétablir 'angle de

tangage désiré.

Bin be
B g Servocommande e
ol Gyro Amplificateur de la gouverne o Dynamique =
Vertical » " de profondeur Avion

Figure 5.25 Bloque du systéme de maintien de I'angle de tangage type 0

Si le systéme n’inclus pas un intégrateur dans le bloque du systeme de maintien de

'angle de tangage, il est dit du type O figure 5.25
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Ce Cse Servocommande Se @
Gyro > de la gouvermns Dynamique N
= vertical » Amplificateur de profondsur *  Avion
b
€ i}
e " Gyro

(Taux de -+
tangage)

Figure 5.26 Bloque du systéme de maintien de I'angle de tangage type 1

L’amélioration des caractéristiques dynamiques de l'avion peut étre obtenue en
ajoutant dans la boucle de retour du systeme de contréle de la figure 5.26 au niveau
de la boucle de retour un capteur (Gyro) qui mesure le taux de tangage, dans ce cas,
il est appelé systeme de maintien de I'angle de tangage type 1 montré par figure
5.26.

Les résultats de simulations obtenus pour les deux systemes de contrdles sont

présentés par les figures 5.27, 5.28 et 5.29.

theta (deg)

=
—
D
[
h
theta (deg)
]

deltae (deg)

P
deltas (deg)

001234557591[1”8)[, i(s)
0

Figure 5.27 Réponse de 6 pour Boeing 747  Figure 5.28 Réponse de 0 pour Boeing 747
équipé du systeme de contrdle type 0 équipé du systeme de controle type 1
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Figure 5.29 Comparaison de la réponse de 8 pour I'avion Boeing 747

équipé du systeme de controle type 0 et type 1

5.4 L’avion McDonnel Douglas F-4C
L'avion F-4C a été développé par McDonnell Douglas pour la défense de la flotte des
Etats-Unis qui est un avion de chasse supersonique avec deux siéges (pilote et

navigateur) et équipé par deux moteurs a réaction de General Electric avec

postcombustion.

Figure 5.30 Avion F-4C et ses trois vues de I'avion

5.4.1Criteres de stabilité statique

Un avion est classé comme étant statiquement stable ; si sa réponse dynamique
satisfait aux critéres généraux de la stabilité statique du tableau 5.21. L'analyse de
ce dernier montre une instabilité de I'avion F-4C en termes du coefficient de stabilité

Cmu- Cette condition est contrélée par un systéme d’augmentation de stabilité (SAS).



Tableau 5.21 : Les dix criteres de la stabilité statique de I'avion F-4C.
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Criteres de stabilité statique (CSS)

CSS1 | (Cr,, —Cp,) <0 |Cr, =00,Cp, =0.027 |Stable
CSS2 | Cy, <0 Cy, = —0.68 Stable
CSS3 | (>0 C.,, =3.75 Stable
CSS4 | Gy, <0 Crm, = —0.40 stable
CSS5 |Gy >0 Cpp = 0.125 stable
CSS6 €, <0 C, = —0.24 stable
CSS7 | Cp, <0 Cn, = —2.7 stable
CSS8 | (, <0 Cn, = —0.27 stable
CSS9 | (G, <0 ¢, = —0.08 stable
CSS10 | Gy, >0 Crm, = —0.117 instable

5.4.2 Modeéle linéaire

Un exemple d’analyse concerne l'avion F-4C. Les conditions du vol, masse, inerties

et dimensions géométriques sont présentées dans le tableau 5.22 et les coefficients

de stabilité sont donnés en annexe.

5.4.2.1 Vol longitudinal

C’est I'étude du mouvement transitoire dans le plan vertical suite a I'action du pilote

sur les commandes longitudinales ou une rafale. Le calcul des dérivées de stabilité

dimensionnelles par le programme élaboré et ensuite comparé a celles de la

référence [7] est donné par tableau 5.23

Tableau 5.22 : Dimensions géométriques, masse, inerties et condition du vol de

l'avion F-4C
Condition du vol Poids et inerties Géométrie
Altitude (ft) 35000 | Poids (lbs) 39000 | Surface alaire 530
(ft2)
Vitesse (ft/s) 876 Inertie Ixxg 25000 | Envergure aile 38.7
(slug.ft?) (ft)
Position du 0.29 Inertie lyys 122200 | corde 16.0
centre de (slug.ft?) géométrique
gravité moyenne (ft)
(fraction)
Attitude Initial | 2.6 Inertie lzzg 139800
slug.ft?
Inertie Ixzg 2200
(slug.ft?)
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La linéarisation des équations conduit a une représentation d’état de la forme :

X = Aponx + Bronu (5.8)

Tableau 5.23 : Coefficients dimensionnelles de stabilité longitudinale de
lavion F-4C

Coefficients de | Unités Résultats Référence [7] | Erreur(%) :
stabilité obtenus ‘(X — X7 100
dimensionnels X7
Xy (s -0.012313 -0.0123 0.105694
X1y (s 0.008492 0.0085 0.0941184
Xq ft/(rad.s?) | -4.959055 -4.9591 0.903847 10
Zy s -0.111805 -0.1118 0.447168 10
Zq ft/(rad.s?) | -468.630742 |-468.6307 0.006512 107
Zy ft/(rad.s) 0.0 0.0 0
Zy ft/(rad.s) 0.0 0.0 0
M, ft/(rad.s) -0.002628 -0.0026 1.076922
My ft/(rad.s) 0.0 0.0 0
Mg (s? -7.870590 -7.8706 0.127228 107
Mtq (s 0.0 0.0 0
M, (s -0.233602 -0.2336 0.854775 107
Mq (sh -0.485173 -0.4852 0.556490 10
Xse ft/(rad.s?) | 12.397639 12.3976 0.315389 107
Z5e ft/(rad.s?) | -49.590555 | -49.5906 0.092309 10
Mse (s -11.412356 | -11.4124 0.384398 107

A et B les matrices d’état et de commande de I'avion, on remplace les valeurs des
coefficients dimensionnelles de stabilité du tableau 5.23 dans la matrice A pour
I'étude de mouvement longitudinal de I'avion et on obtient :

—0.0123 0.0057 0.0000 —32.1740
ALyn = —0.1118 — 0.5350 876.00 0.0000
—0.0026 —0.0088 —0.7188 0.0000
0.0000 0.0000 1.0000 0.0000

La matrice commande :

12.3976
B _|—49.5906
Lon ™1 _11.3991

0.0000
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Le calcul des valeurs propres a permet d’obtenir deux solutions complexes mais
conjugués qui représente le mode période courte et deux solutions réelles qui
représentent le mode phygoide qui s’est dégénéré, ce mode est dynamiquement

instable car une des solutions réelle est positive.

- Les fonctions de transfert dans le cas du vol longitudinal

Les rapports des variables de la vitesse longitudinale u(s), de la vitesse verticale
w(s), de la vitesse de tangage q(s) et d’'angle de tangage 6(s) sur I'entrée &, qui
représente I'angle de déflexion de la gouverne de profondeur sont appelés les
fonctions de transfert dans le plan longitudinal, Elles sont obtenues en utilisant le
programme de calcule :

u(s) 12.4 53+ 15.265% + 410 s + 182.2
) s* +1.266 s3 + 8.109 52 + 0.02934 s — 0.0131

w(s) _ —49.59 s3—-1.00310%* s2 — 158.3 s — 36.94
8e(5) s*+1.266 s3 +8.109 52 + 0.02934 s — 0.0131

q(s) _ —11.4s3 - 5.835 s2 —0.08122 s
8e(s) 5%+ 1.266 53 +8.109 52 + 0.02934 s — 0.0131

(5.9)

0(s) _ —11.4 s?> —5.835 s — 0.08122
8e(s) 5%+ 1.266 53 +8.109 52 + 0.02934 s — 0.0131

Tableau 5.24: Parametres du mouvement longitudinal de I'avion F-4C

Valeurs propres Facteur Pulsations Modes
d’amortissement () propre (wy)

-0.6327 + 2.7831.i 0.221687 2.854072 Période courte

-0.0401 - -

0.0395 - -

Les deux autres solutions sont réelles de signes opposés. C’et le mode phugoide qui

s'est dégénére en allant vers la droite du plan complexe.
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Figure 5.31 Lieux des racines des modes longitudinales

Tableau 5.25: Comparaison entre la méthode exacte et approximative dans le cas
longitudinale de l'avion F-4C

Mouvement | Période Courte

Méthode Exacte Approximée Erreur
Relatif (%)

Le temps ty, | 1.095289 1.105491 0.9314

La période T | 2.257656 2.258857 0.0532

Le nombre de | 0.485144 0.4894 0.8778

cycles Nip
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Les résultats obtenus avec la méthode exacte et approximative sont inclus dans le

tableau 5.25. Cette analyse montre que l'approximation du mode période courte est

tres proche de la solution exacte car l'erreur relative maximale est 0.934%. En

conséquence, la forme approximée de la solution du mode période courte suffit

largement a étudier les caractéristiques dynamiques de ce mode du mouvement

longitudinal.
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5.4.2.2 Modéle latéral directionnel

C’est I'étude du mouvement transitoire dans le plan latéral directionnel suite a I'action
du pilote sur la commande latérale. Dans ce cas, le calcul des dérivées
dimensionnelles de la stabilité latérale-directionnelle est obtenu par le programme
réalisé et ensuite une comparaison est faite avec la référence [7] pour valider les

résultats qui sont présentés au niveau du tableau 5.26:

La linéarisation des équations conduit a une représentation d’état de la forme :

)'C = ALDx + BLDu'

A et B les matrices d’état et de commande de I'avion, on remplace les valeurs des
coefficients dimensionnelles de stabilité du tableau 5.26 dans la matrice A pour
I'étude du mouvement latéral-directionnel de I'avion et on obtient :

—0.0962 0.00 —1.0000 0.0367
A —|—185832 —1.2315 0.3592 0.00
LD 5.2015 —0.0331 —0.2482 0.00

0.00 1.00 0.00 0.00
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Tableau 5.26 : Coefficients dimensionnelles de la stabilité latérale-directionnelle de

lavion F-4C
Coefficients de | Unités Résultats Référence [7] | Erreur(%) :
stabilité obtenus X —Xp7)) 100
dimensionnels Xi71 |
Yp ft/(rad.s®) |-84.303943 | -84.3039 0.045249 10
Yo ft/(rad.s) | 0.00 0.00 0
Y, ft/(rad.s) | 0.0 0.0 0
Ysa ft/(rad.s?) | -1.983622 -1.9836 0.110579 10
\ ft/(rad.s?) | 11.777757 11.7776 0.132797 10
Lg (s -18.583174 | -18.5831 0.400292 1073
Lp (s -1.231415 -1.2314 0.121978 10
L, (s 0.359174 0.3592 0.723486 10
Lsa (s 9.756166 9.7561 0.684261 10
L (s 1.393738 1.3937 0.272855 10
Ng (s 5.201478 5.2015 0.421696 107
Np (s -0.033090 -0.0331 0.030219
N; (s -0.248175 -0.2482 0.010074
Nsa (s? -0.041612 -0.0416 0.028844
N (s -2.746381 -2.7456 0.028448
La matrice commande :
0.0000 0.0134
B _|9.7562 1.3937
b ™ 1-0.0416 — 2.7464
0.0000 0.0000

Tableau 5.27: Parameétres du mouvement latéral-directionnel avion F-4C

Valeurs propres Facteur Pulsation Modes
d’amortissement () (wn)

-0.0758 * 2.3284i 0,9995 2,3296 Roulis hollandais

-1.4112 - - Roulis

-0.0131 - - Spiral

C'est le mode de commande employé pour obtenir la vitesse de roulis et I'angle de

roulis désirés ; c’est les ailerons qui commandent le taux de roulis
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- Les fonctions de transfert dans le cas du vol latéral-directionnel
Les fonctions de transfert calculées et reliant 'angle de dérapage, la vitesse de
roulis, la vitesse de lacet et I'angle d’inclinaison latéral suite a la déflexion de I'aileron
sont donneées par :

B(s) _ 0.0416 s2+ 0.7322 s + 0.08832
Sa(s) s*+ 1.576 s3+ 5.661 s2+ 7.733 s + 0.1007

p(s) 9.756 s3+ 13.1 s24+ 53.55 s + 50.21
da(s) s*+ 1.576 s3+ 5.661 s2+ 7.733 s + 0.1007

r(s) _ —0.0416 s>~ 0.3782 s*— 0.03599 s + 1.834
da(s) s*+1.576 s3+ 5.661 s2+ 7.733 s + 0.1007

(5.10)

o(s) 9.756 s>+ 3.345 s + 50.21
sa(s) s*+ 1.576 s3+ 5.661 s2+ 7.733 s + 0.1007
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2.5
x Poles X

1.5 _

1k _

oer / Roulis \_

S

hollandais >

-0.5 B

Axe imaginaire
o

2+ 4

-2.5 L 1
-1.5 -1 -0.5 (]

Axe reel

Figure 5.34 Lieux des racines des modes latérals-directionnels

Dans le cas de la déflexion de la gouverne de direction, les fonctions de transfert
calculées et reliant 'angle de dérapage, la vitesse de roulis, la vitesse de lacet et

'angle d’inclinaison latéral sont :

B(s) _ 0.0134s3+ 2.766 s>+ 3.484 s — 0.02351
or(s) s+ 1.576 s3+ 5.661 s2+ 7.733 s + 0.1007
p(s) 1.394 s34+ 0.6382 s%— 44.64 s — 43.89
5r(s)  s*+1.576 s34+ 5.661 s2+ 7.733 s + 0.1007
r(s) = —2.746s3-3.6235%—0.2357 s — 1.607

= 511
r(s) s*+ 1.576 s3+ 5.661 s2+ 7.733 s + 0.1007 ( )
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o) 1.394 s%>— 0.7555 s — 43.89
r(s) s+ 1.576 s3+ 5.661 s2+ 7.733 s + 0.1007

Les résultats de 'analyse par la méthode exacte et approximative sont inclus dans
Tableau 5.9. L'approximation du mode roulis hollandais révele que le paramétre ty,
est trés proche de la solution exacte car I'erreur relative est de I'ordre de 4% alors

que les parameétres T et Ny, dépassent I'erreur relative de 10%.

Tableau 5.28: Caractéristiques dynamiques latéral-directionnel avion F-4C

Modes Dénomination | T(s) t1/2(S) N1/ wn(rad/s) | ¢y

Latéraux

Mode 1 Spiral - 13,1926 | - - -

Mode 2 Roulis - 0,4295 |- - -

Mode 3 Roulis 2,6985 |9,1487 |3,3902 |2,3296 0,9995
hollandais

Tableau 5.29: Comparaison entre nos résultats et la référence [7] obtenues avec
La méthode exacte pour I'avion F-4C

Modes Parametres Nos Référence | Erreur
résultats | [7] relative
(%)
Roulis - période T (s) 2.6768 2.69 0.49
hollandais - temps ty2(S) 1.4232 1.42 0.23

Les caractéristiques dynamiques pour le mode roulis hollandais sont déterminées en
utilisant la méthode exacte. Pour valider les résultats obtenus, une comparaison est
faite avec la référence [7]. L’examen du tableau 5.29 montre que l'erreur relative
maximale n’excede pas la valeur de 0.49%, ce qui prouve l'efficacité de la méthode
utilisée.

La réponse libre de l'avion a été également analysée pour le mouvement latéral
directionnel en actionnant séparément la gouverne de gauchissement ou aileron et la
gouverne de direction. Les equations différentielles ont été intégrées en utilisant la
méthode de Runge-Kutta d’ordre 4. La figure 5.35 montre I'évolution temporelle des
caractéristiques de réponse pour les deux cas et avec les conditions initiales
suivantes :

B=0deg,p=0deg/s,r=0deg/s, et =0deg.
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La perturbation de l'angle de dérapage diminue jusqu’a -2 rad en 20 secondes. La

perturbation induit des mouvements de roulis et de lacet.

Reponse a un echelon unitaire Aileron
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Figure 5.35 Réponse en mode latéral directionnel

5.3.4 Controle

Le mouvement de tangage de l'avion est contrélé par un systéme de maintien de

'angle de tangage figure 5.36. En utilisant I'approche de Blakelock montée par la

figure 5.37

Surface de

Cammande Cantrol

Figure 5.36 Le contrdle et réponse de I'avion
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L’avion est initialement en vol rectiligne stabilisé a I'angle de tangage d’équilibre 0,
si le paramétre de sortie 8 varie de son état de référence, un signal est généré par le
gyro vertical ensuite amplifié et se dirige vers le servo commande. Par conséquent,
I'action de ce dernier sur la gouverne de profondeur permettra de rétablir 'angle de

tangage désiré.

s d
Gyro Amplificateur ﬁ:rl‘;o;::;m . | Dynamigue -

7| WVertical de profondeur Avion

Figure 5.37 Bloque du systéme de maintien de I'angle de tangage type 0

Si le systéme n’inclus pas un intégrateur dans le bloque du systéme de maintien de

'angle de tangage, il est dit du type O figure 5.37 .

€e Cse Sarvocommands|  O€ Iy
—» Gyro de la gouverne Dynamique R
Vertical #| Amplificateur de profondeur ™ pvion
= o

Gyro
(Taux de *
tangage)

Figure 5.38 Bloque du systeme de maintien de I'angle de tangage type 1

L’amélioration des caractéristiques dynamiques de l'avion peut étre obtenue en
ajoutant dans la boucle de retour du systéme de contrdle de la figure 5.37 au niveau
de la boucle de retour un capteur (Gyro) qui mesure le taux de tangage, dans ce cas,
il est appelé systeme de maintien de I'angle de tangage type 1 montré par figure
5.38.

Les résultats de simulations obtenus pour les deux systemes de contrbles sont

présentés par les figures 5.39 et 5.40.
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Figure 5.39 Réponse avion F4C équipé Figure 5.40 Réponse avion du équipé
systeme de contréle type O du systéme de contrble type 1

5.5 L’avion d’affaire Learjet M24
Learjet 24 est un avion d'affaires biréacteur américain développé dans les années
1960 de six a huit places. Cet avion est équipé de deux moteurs a réaction General

Electric.

Figure 5.41 Avion Learjet M24 et ses trois vues de I'avion
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Tableau 5.30 : Dimensions géomeétriques, masse, inerties et condition du vol de
I'avion Learjet M24

Condition du vol Poids et inerties Géomeétrie
Altitude (ft) 40000 | Poids (lbs) 13000 Surface alaire 230
(f’)
Vitesse (ft/s) 673 Inertie Ixxg 28000 Envergure aile | 34
(slug.ft?) (ft)
Nombre Mach | 0.7 Inertie lyyg 18800 corde 7
(slug.ft?) géométrique
Position du 0.32 | Inertie Izzg 47000 moyenne (ft)
centre de (slug.ft?)
gravité
(fraction)
Attitude Initial 2.7 Inertie Ixzg 1300
(deg) (slug.ft?)

5.5.1 Criteres de stabilité statique

Un avion est classé comme étant statiguement stable ; si sa réponse dynamique
satisfait aux criteres généraux de la stabilité statique du tableau 5.26. L'analyse de
ce dernier montre que lavion Learjet M24 vérifie les dix criteres de la stabilité

statique.

Tableau 5.31 : Les dix critéres de la stabilité statique de I'avion Learjet M24.

Critéres de stabilité statique (CSS)
CSS1 | (Cr,, —Cp,)<0 |Cr, =00,Cp, =0.104 |stable
CSS2 | Gy, <0 Cy, = —0.73 stable
CSS3 | (, >0 C,, =5.84 stable
CSS4 | (Cp, <0 Crn, = —0.64 Stable
CSS5 | Gy, >0 Cp, = 0.127 Stable
CSS6 |, <0 Cp, = —0.45 Stable
CSS7 | Cp, <0 Cm, = —15.5 Stable
CSS8 | (, <0 C,, = —0.20 Stable
CSS9 €, <0 €, =-011 Stable
CSS10 | G, >0 Cm, = 0.05 Stable

5.5.2 Modeéle linéaire
Un exemple d’analyse concerne l'avion Learjet M24[7]. Les conditions du vol,
masse, inerties et dimensions géométriques sont présentées dans le tableau 5.25 et

les coefficients de stabilité sont donnés en annexe A.
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5.5.2.1 Vol longitudinal
La linéarisation des équations conduit a une représentation d’état sous la forme :

5( = ALonx + BLonu

Y = CronX + Dyonu (5.12)

X, Y et u sont respectivement des vecteurs d’état, de sortie et de commande

A, B, C et D sont respectivement les matrices d’état, de commande, d’observation et
d’application de la commande

Tableau 5.32 : Coefficients dimensionnelles de stabilité longitudinale de I'avion

Learjet M24

Coefficients de | Unités Résultats Référence [7] | Erreur(%) :
stabilité obtenus ‘(X ~X)| J00
dimensionnels X7

Xy sh -0.019374 -0.0194 0.134024

Xty (s 0.007591 0.0076 0.118425

Xq ft/(rad.s®) | 8.437366 8.4374 0.406906 107
Z, s -0.138225 -0.1382 0.180927 10°®
Zq ft/(rad.s?) |-450.516999 | -450.5170 0

Ze, ft/(rad.s) | -0.872401 -0.8724 0.116148 107
Zq ft/(rad.s) | -1.863766 -1.8638 0.182927 10
My ft/(rad.s) | 0.000852 0.0009 5.333329

Mty ft/(rad.s) | -0.000051 -0.0001 49

Mq (s -7.385377 -7.3854 0.309911 10°®
Mg (s 0.0 0.0 0

M, (sh -0.399712 -0.3997 0.300484 107
Mq (s -0.924706 -0.9247 0.644584 107
Xze ft/(rad.s?) | 0.0 0.0 0

Z5e ft/(rad.s®) |-35.283531 | -35.2835 0.086492 107
Mse (s -14.309168 | -14.3092 0.22660 107

Connaissant les conditions de vol de I'avion, sa géométrie, son poids et ses inerties
ainsi que les coefficients aérodynamiques et de stabilité, on peut déterminer par les

programmes €laborés en langage Fortran et Matlab les valeurs des coefficients
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dimensionnelles de stabilité tableau 5.32et par conséquent tous les éléments de la

matrice A pour étudier le mouvement longitudinal de I'avion, on obtient :

—0.0194 0.0125 0.0000 —32.1740
ALoy = —0.1382 — 0.6655 677.00 0.0000
0.0009 —0.0105 — 1.3244 0.0000
0.0000 0.0000 1.0000 0.0000

La matrice commande :

0.0000
B _|—352835
Lon ™ 1_14.2883

0.0000

La solution exacte de l'équation caractéristique du vol longitudinal aboutit aux
valeurs propres et les caractéristiques dynamiques du tableau 5.33

Le calcul des valeurs propres a permet d’obtenir une paire de solutions qui sont
complexes et conjugués avec les parties réelles négatives, ce qui signifie que le

mouvement longitudinale est dynamiquement stable.

Tableau 5.33: Parametres du mouvement longitudinal avion Learjet M24

Valeurs propres Facteur Pulsations Modes
d’amortissement () propre (w,)

-0.9944 + 2.6464i 0.351760 2.827036 Période courte

-0.0102 + 0.0908i 0.111465 0.091397 Phugoide

Le mode période longue ou « phugoide » est celui dans lequel il y a une variation de
lamplitude de la vitesse, d'altitude et de l'angle de tangage. L'angle d'attaque
demeure presque constant. Ce mode est un échange lent de I'énergie cinétique et
potentielle alors que 'avion tente de rétablir son vol d’état d’équilibre d'ou il avait été
perturbé. L’amortissement est trés faible, la période est lente et le pilote peut

géneéralement lui-méme contrdler cette oscillation.
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Figure 5.42 Lieux des racines des modes longitudinales

Le mode de période courte ou simplement « Short period »est une oscillation
fortement amortie sur une période. Iy’ a essentiellement une variation de I'angle
d’attaque et de I'angle de tangage. Le mouvement est généralement assez rapide
pour que la vitesse et l'altitude n’aient pas le temps de changer, ainsi elles
demeurent presque constantes.

Tableau 5.34: Caractéristiques dynamiques longitudinale Learjet M24
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Mouvement | Période longue (phugoide) Période Courte

Méthode Exacte Approximée | Erreur | Exacte | Approxim | Erreur
Relatif ée Relatif
(%) (%)

Le temps ti, | 68,0238 71,5388 517 0.6969 | 0,6965 0,05

La période T | 69,1768 78,0824 12,87 |2,3743 | 2,3730 0,05

Le nombre de | 0,9833 0,9162 6,83 0.2935 | 0.2935 0,004

cycles Nip

Les résultats obtenus avec la méthode exacte et approximative sont inclus dans le

tableau 5.34. Dans cette analyse montre que I'approximation du mode période courte

est trés proche de la solution exacte car l'erreur relative est inférieure a 0.05% par

contre I'approximation du mode phugoide atteint une erreur relative de 12.87%. En

conséquence,

recommandé

approximation de

la période courte est la plus précise et
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Figure 5.43 Réponse de I'avion en mode longitudinale

5.5.2.2 Vol latéral-directionnel

C’est I'étude du mouvement transitoire dans le plan latéral directionnel suite a I'action
du pilote sur la commande latérale du manche en roulis et directionnelle sur le
palonnier ou bien suite a une rafale latérale ou directionnelle. Dans ce cas, le calcul
des dérivées dimensionnelles de la stabilité latérale-directionnelle est obtenu par le

programme élaboré et ensuite une comparaison est faite avec la référence [7].

La linéarisation des équations conduit a une représentation d’état de la forme :

56 = ALDx + BLDu
y = CLDx + DLDu (513)
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Tableau 5.35 : Coefficients dimensionnelles de la stabilité latérale-directionnelle de

'avion Learjet M24

Coefficients de | Unités Résultats Référence [7] | Erreur(%) :
stabilité obtenus X=Xl 100
dimensionnels X[7]

Yp ft/(rad.s®) |-55.993430 | -55.9934 0.054502 10
Yp ft/(rad.s) 0.0 0.0 0

Y; ft/(rad.s) 0.770432 0.7704 0.415468 10
Ysa ft/(rad.s®) | 0.0 0.0 0

\C ft/(rad.s®) | 10.738466 10.747 0.079403

Lg (s -4.151562 -4.1516 0.907364 10
Lo (s -0.426473 -0.4265 0.63308 10
L, (sh 0.151635 0.1516 0.023089

Lsa (s 6.717981 6.7180 0.283916 10
L (s 0.717088 0.7171 0.167900 10
Ng (s 2.842477 2.8425 0.805213 107
Np (s -0.004496 -0.0045 0.088889

N; (s -0.112404 -0.1124 0.355295 10
Nsa (s -0.447634 -0.4476 0.759706 107
N (s -1.656247 -1.6561 0.887537 10

x est le vecteur d’état et u est le vecteur commande qui sont données par :

A et B les matrices d’état et de commande de I'avion, on remplace les valeurs des
coefficients dimensionnelles de stabilité du tableau 5.35 dans la matrice A pour
I'étude du mouvement latéral-directionnel de I'avion et on obtient :

—0.0827 0.00 —0.9989 0.0475
Aup = —4.1516 — 0.4265 0.1516 0.00
2.8425 — 0.0045 —0.1124 0.00
0.00 1.00 0.00 0.00

La matrice commande :

0.00 0.0159
B.p = 6.7180 0.7171
—0.4476 — 1.6562
0.00 0.00
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La solution exacte de I'équation caractéristique du vol latéral-directionnel aboutit
aux valeurs propres et les caractéristiques dynamiques du tableau 5.36

Tableau 5.36: Caractéristiqgues dynamiques du mouvement latéral-directionnel avion
Learjet M24

Valeurs propres Modes T t12 N1/2 Wn Gn
(s) (s) (rad/s)
-0.0616 + 1.6931i | Roulis 3.7110 | 11.2509 | 3.0317 | 1.6943 | 0.9993
hollandais
-0.4972 Roulis - 2.01126 | - - -
-0.0012 Spiral - 833.333 | - - -

C'est le mode de commande employé pour obtenir la vitesse de roulis et I'angle de
roulis désirés ; c’est les ailerons qui commandent le taux de roulis

Lieux des poles Learjet

2 T T T T T
x
1.5 F A 1

Roulis

K€— hollandais 7

-0.5 T

Axe imaginaire
o

15+ v i
X

_2 1 1 1 1 1 1 1 1 1
-0.5 -045 -04 -035 -03 -0.25 -0.2 -0.15 -0.1 -0.05 0

Axe reel
Figure 5.44 Lieu des racines des modes latéraux-directionnels

Tableau 5.37: Comparaison entre la méthode exacte et approximative dans le cas
latéral-directionnel de I'avion Learjet M24

Mode Roulis hollandais
Exacte Approximée Erreur Relatif (%)
Temps ty» 11.2509 7.1036 36.8618
Période T 3.7110 3.7293 0.4852
Nombre de cycles | 3.0317 0.983 37.166
N2
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Les résultats de I'analyse par la méthode exacte et approximative sont inclus dans le
tableau 5.37. L'approximation du mode roulis hollandais révele que la période T est
trés proche de la solution exacte car I'erreur relative est de I'ordre de 0.485% alors

que les autres parametres ty» et Ny, sont loin car I'erreur relative dépasse 36%.



174

CONCLUSION GENERALE

L’objectif global de cette thése est I'analyse de la stabilité de I'avion et la réponse
aux principales commandes. L’'étude a débuté par une revue de la littérature pour
connaitre les travaux déja effectués et les méthodes disponibles d’analyse de la
stabilité. Ensuite, une présentation des concepts de base de la stabilité ainsi que les

critéres utilisés pour confirmer si un avion est stable ou non.

La méthodologie adoptée consiste a élaborer et adapter un modéle mathématique
qui gouverne la dynamique du vol de lavion, rechercher des techniques de
résolution d’'une part, dans le cas linéaire en utilisant la méthode classique de la
fonction de transfert et la méthode moderne matricielle d’espace d’état, et d’autre
part, le cas non linéaire en utilisant la méthode de Runge-Kutta et l'outil de
simulation Simulink. Un code de calcul en langage Fortran a été réalisé pour
déterminer les coefficients dimensionnels de stabilité longitudinale et latérale
directionnelle dont le modéle mathématique est développé par J.Roskam [7] et
R.C.Nelson [11], les résultats obtenus sont couplés avec un programme réalisé sous
le logiciel Matlab afin de déterminer les caractéristiques dynamiques transitoire suite
a des perturbations internes générées par les surfaces de contréle principales de
'avion, en outre un autre programme sous le logiciel Simulink est développé pour le
traitement du cas non linéaire en introduisant le modele mathématique basé sur le
systeme d’équations différentielles décrivant le comportement cinématique et

dynamique de l'avion.

Les parametres de vol a savoir les vitesses de translation, de rotation et les angles
d’Euler sont simulés en fonction du temps suite aux perturbations générées par la

commande des surfaces de contrdle.
Cette étude nous a permet de tirer les conclusions suivantes :

- Ladétermination du point neutre adimensionnel qui représente le point pour lequel
la raideur en tangage s’annule (Cmy=0), prend un sens particulier car il permet
de définir la frontiere entre le centrage statique stable et instable, il est de I'ordre
de 0.5923 pour le cas de I'avion RYAN NAVION avec une erreur relative de 7.69

% par rapport aux travaux de R.C.Nelson [11]. D’autre part, la marge de stabilité
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statique calculée par notre programme est de 15.38% de la corde aérodynamique
moyenne, cette derniere satisfait aux regles de certifications imposées par les
institutions internationales de l'aviation qui exigent des valeurs supérieurs a 5%
[11, 25, 59].

- Les critéres nécessaires de stabilité statique des avions étudiés dans notre travail
ont été déterminé afin d’évaluer la stabilité statique compléte. Ces derniers
contribuent dans la qualité de vol et le maintien de la trajectoire initiale, ce qui
permit un pilotage sécurisé. D’autre part, ils sont considérés comme des
conditions nécessaires pour satisfaire la stabilité dynamique. En outre, on note
que l'influence du critere Cnq qui est le coefficient de moment de tangage par
rapport a I'angle d’attaque ou la raideur en tangage est le plus important dans la
stabilité longitudinale.

- Une analyse mathématique sur [I'équilibre des forces et des moments
aérodynamiques et propulsifs est développée pour les nouvelles configurations
(canard et a trois surfaces), le calcul de la vitesse minimale de contrdle dans les
situations critiques de vol pour les avions conventionnelles a été déterminé ; ces

derniéres corroborent avec I'analyse de J.Roskam [7]

La stabilité dynamique traite le comportement de I'avion autour du point d’équilibre a
la suite des perturbations ddent aux surfaces de contréle a savoir la déflexion des
gouvernes et les rafales. Le calcul des facteurs influant sur le mouvement de I'avion
est primordial pour la prédiction du comportement dynamique. En utilisant notre
programme de calcul pour les quatre types d’avions prisent en considération, on peut

conclure que:

- Pour l'avion léger (Ryan Navion) :
La période amortie qui caractérise le mouvement longitudinale oscillatoire est
de 2.424 s pour le mode période courte alors qu’elle est de 29.491 s pour le
mode Phygoide, on remarque une erreur relative de 0.178% pour le 1er mode
et de 0.31910° % pour le 2eme mode comparé a la référence R.C.Nelson [11].
D’autre part, pour le cas latéral directionnel, la pulsation amortie du mode
Roulis-Hollandais qui caractérise le mouvement oscillatoire généré par les
perturbations de déflexion de l'aileron et de la gouverne de direction est de 2.68

s avec une erreur de 0.49% par rapport a la méme référence.
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- Pour l'avion de transport Boeing 747 :

Le facteur d’amortissement, par sa nature intrinseque a cause de son role
d’atténuateur dans le mouvement oscillatoire pour revenir a la position
d’équilibre initiale et aussi qui est considéré comme un critere de la
classification des avions en termes de qualité de vol. Ce facteur est calculé
pour les trois modes (phygoide, période courte et Roulis Hollandais), il
correspond respectivement a (0.0297, 0.4659, 0.9935). Une bonne
concordance est observée avec les travaux de J.Roskam [7].

- Pour l'avion de chasse FAC :
Une instabilité est détecté dans le cas du mouvement longitudinal de I'avion,
c’est le mode phygoide qui s’est dégénéré en un mouvement apériodique avec
'une des deux solutions est divergente. Pour le mode période courte, sa
pulsation amortie calculée est de 2.7831 rad/s sachant que la valeur publiée
par la référence J.Roskam [7] est 2.783 rad/s par conséquent une différence de
0.01 %.

- Pour l'avion d’affaire Learjet 24:
Les caractéristiques dynamiques en particulier les facteurs d’amortissements
obtenus pour les trois modes (phygoide, période courte et Roulis Hollandais)
sont respectivement 0.11146, 0.35176 et 0.9993. Concernant les pulsations
amorties calculées également pour les trois modes, elles correspondent aux
0.0908 rad/s, 2.6464 rad/s, et 1.6932 rad/s. Egalement, ce sont des

parametres trés proches de ceux qui sont données par la référence J.Roskam

[7]

L’analyse de stabilité effectuée sur les quatre avions révéle que la méthode
approximée est trés efficace pour le mode période courte car l'erreur relative
calculée est toujours inférieure a 1% par rapport a la méthode exacte. En
conséquence, l'exploitation de I'expression analytique du mode courte période

approchée est recommandée.
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Les parametres précédents (Wnsp, Wnpy, Wnpr, € sp, € P, §pr ) SONt des objectifs
clés dans la phase de conception d’avion pour satisfaire aux exigences de qualités
de vol. Les valeurs de ces parametres dépendent du type d'avion (militaire ou civil),

de sa classe et du niveau de vol J.Roskam [47].

En fin, le respect des criteres et les caractéristiques de la stabilité nous a permis de
répondre aux recommandations spécifiés par les normes internationales dans le

domaine aéronautique en terme de :

- Seécurité de l'avion et de ses passagers

- Bonne qualité de vol pour un transport confortable

En outre, le logiciel que nous avons élaboré est utilisé pour le calcul des
caractéristiques dynamiques des avions qui peuvent étre intégré dans un simulateur
de vol pour afficher les performances dynamiques et la visualisation de I'oscillation
du mouvement lors des perturbations. D’autre part, dans les projets de conception
d’avions, notre logiciel peut étre utilisé comme source de données pour développer

les systémes de contréle automatique de vol.

Comme perspective, cette étude peut étre étendue en tenant compte :

- L’effet de la turbulence atmosphérique sur le comportement dynamique de
I'avion
- Phénoménes d’aéroélasticité

- Techniques non linéaires de contréle
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ANNEXES



A- LISTE DES SYMBOLES ET DES ABREVIATIONS

A.l. Liste des symboles

A

: Allongement
: Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert longitudinale

: Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert latéral-directionnel

: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert d’angle d’attaque

: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert d’angle de dérapage

: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de la vitesse

: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de tangage

: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle de roulis
: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle de lacet

: Matrice d’état A

: Matrice commande B

: L’envergure
: Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert longitudinale
: Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert latéral-directionnel
: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert angle d’attaque
: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de la vitesse
. Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de tangage
: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle de roulis

: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle de lacet
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c : Corde

¢ . Corde aérodynamique moyenne

C,: Coefficient de trainée du profil

C; : Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert longitudinale

C, : Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert latéral-directionnel

C, : Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle d’incidence

Cp : Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle de dérapage
C, : Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de la vitesse

Cy : Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'assiette longitudinale
C4 : Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle de roulis

Cy, - Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle de roulis

Cp : Coefficient de trainée (avion)

Cp, - Coefficient de trainée avion a I'angle d'attaque nul

Cp,, : Variation de la trainée de I'avion avec I'angle d’attaque

Cp, : Variation de la trainée de I'avion avec le taux de I'angle d’attaque

CDih : Variation de la trainée de I'avion avec I'angle de calage du stabilisateur
CDae: Variation de la trainée de I'avion avec I'angle de la gouverne de profondeur

Cp, Variation de la trainée de I'avion avec la taux de tangage

Cp,, - Variation de la trainée de I'avion avec la vitesse

C, : Coefficient de portance du profil
C, : Coefficient du moment de roulis de I'avion

C,, - Pente de coefficient de portance du profil
: Variation du coefficient de moment de roulis de I'avion avec I'angle de dérapage
Cr, Variation du coefficient de moment de roulis de I'avion avec la vitesse de roulis

C,, : Variation du coefficient de moment de roulis de I'avion avec la vitesse de lacet
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Cy,,, - Variation du coefficient de moment de roulis de I'avion avec I'angle de

déflexion de l'aileron

8

C,,, - Variation du coefficient de moment de roulis de I'avion avec I'angle de

déflexion de la gouverne de direction

&

C,,, - Pente de coefficient de portance du profil de la gouverne de profondeur

8

C, : Coefficient de portance avion

C,, - Coefficient de portance avion angle d'attaque nul

C,, - Variation de la portance de I'avion avec I'angle d'attaque

C., : Variation de la portance de 'avion avec le taux de I'angle d'attaque

CLih : Variation de la portance de I'avion avec I'angle de calage du stabilisateur

: Variation de la portance de 'avion avec I'angle du gouvernail de profondeur
: Variation de la portance de I'avion avec le taux de tangage

C,, - Variation de la portance de I'avion avec la vitesse

C,, : Coefficient du moment de tangage

Cm, - Coefficient du moment de tangage a I'angle d’'attaque nul
G, - Variation du moment de tangage avec I'angle d'attaque

Cm,, : Variation du moment de tangage avec le taux de I'angle d’attaque

C,,. : Variation du moment de tangage avec I'angle de calage du stabilisateur
th

Cnm - Variation du moment de tangage avec 'angle de la gouverne de profondeur

S

Cm, - Coefficient du moment de tangage di a la poussee
Cng - Variation du moment de tangage avec le taux de tangage
G, - Variation du moment de tangage avec la vitesse

Cm

To - Variation du coefficient du moment de tangage di a la poussée avec I'angle

d’attaque



Cnr, Variation du coefficient du moment de tangage di a la poussée avec la
vitesse

Cr : Coefficient de poussée

Cr,, Variation du coefficient de poussée suivant 'axe X avec la vitesse

Cr, : Variation du coefficient de poussée suivant 'axe X avec I'angle d’attaque

Cr,, : Variation du coefficient de poussée suivant 'axe Z avec la vitesse

Cr,, Variation du coefficient de poussée suivant 'axe Z avec I'angle d’attaque

C, : Coefficient de la force suivant 'axe X

Cy, - Variation du coefficient de la force suivant 'axe X avec I'angle d'attaque

- Variation du coefficient de la force suivant 'axe X avec le taux de tangage

., - Variation du coefficient de la force suivant 'axe X avec la vitesse

C, : Coefficient de la force latérale suivant I'axe Y

Cyo : Coefficient de la force latérale pour un angle de dérapage nul

Cy, - Variation du coefficient de la force latérale de I'avion avec 'angle de
dérapage

Cy,, - Variation du coefficient de la force latérale de I'avion avec I'angle de
déflexion de l'aileron

C,,, - Variation du coefficient de la force latérale de I'avion avec I'angle de
déflexion de la gouverne de direction

Cy, Variation du coefficient de la force latérale de I'avion avec vitesse de roulis

C,, - Variation du coefficient de la force latérale de I'avion avec vitesse de lacet

C,: Coefficient de la force suivant 'axe Z

C,,, - Variation du coefficient de la force suivant I'axe Z avec I'angle d'attaque

. Variation du coefficient de la force suivant 'axe Z avec le taux de tangage

- Variation du coefficient de la force suivant 'axe Z avec la vitesse
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: Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert longitudinale

: Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert latéral-directionnel

: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle d’attaque

: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle de dérapage
: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de la vitesse

: Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de I'angle de lacet

: Distance entre la projection de la ligne de poussée sur le plan symétrique de
I'avion et le centre de gravité

: Facteur d’efficacité d’Oswald

: Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert longitudinale
: Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert latéral-directionnel

: Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert latéral-directionnel
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Fy

: Force aérodynamique résultante

Fa, ,Fa, ,Fa, : Composantes de la force aérodynamique suivant XYZ

fas
Fr
Fr,
fr,

g:

 fa, » fa, - Composantes de la force aérodynamique perturbée suivant XYZ

: Force de poussée totale
,Fr, , Fr, : Composantes de la force de poussée suivant XYZ
 fr, , fr, : Composantes de la force de poussée perturbée suivant XYZ

Accélération gravitationnelle

9x 9y » 9, - Composantes de I'accélération gravitationnelle

G(s) : Fonction de transfert de boucle ouverte

i,

ip:

iy :

Angle de calage du canard
Angle de calage de 'empennage horizontal

Angle de calage de 'empennage vertical



i,j,k : Vecteurs unitaires suivant XYZ
Ly, Ly, I, : Moments d'inertie suivant XYZ

I

xy’ I

yz: Ixz - Produits d'inertie suivant XYZ

15, my ,ny : Composantes du moment aérodynamique perturbé suivant XYZ

It , my,nt : Composantes du moment de poussée perturbée suivant XYZ

l. : Distance du centre aérodynamique du canard au centre de gravité

l;, : Distance du centre aérodynamique de I'empennage horizontal au centre de
Gravité

L : Portance

La,Mp, N, @ Composantes du moment aérodynamique suivant XYZ

Lt ,Mt, Nt : Composantes du moment de poussée suivant XYZ

Lg : Variation du moment de roulis par rapport a 'angle de dérapage

L, : Variation du moment de roulis par rapport au taux de roulis

L, : Variation du moment de roulis par rapport au taux de lacet

Ls, : Variation du moment de roulis par rapport a la déflexion de I'angle d’aileron

Ls, : Variation du moment de roulis par rapport a la déflexion de la gouverne de
direction

m : masse de l'avion

M : Nombre de Mach

M, : Variation du moment de tangage par rapport a I'angle d’attaque

Mr. : Variation du moment de tangage de poussé par rapport a 'angle d’attaque
M, : Variation du moment de tangage par rapport au taux de I'angle d’attaque

M, : Variation du moment de tangage par rapport au taux de tangage

Ms. : Variation du moment de tangage par rapport a I'angle de déflexion de la
gouverne de profondeur
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M, : Moment aérodynamique

M7 : Moment de poussée

n : Facteur de charge

NP : Point neutre

N, : Numérateur de la fonction de transfert de I'angle d’attaque

Ng : Numérateur de la fonction de transfert de I'angle de dérapage

N,, : Numérateur de la fonction de transfert de la vitesse

Ny : Numérateur de la fonction de transfert de I'angle de tangage

No : Numérateur de la fonction de transfert de I'angle de roulis

Ny, : Numérateur de la fonction de transfert de I'angle de lacet

Ng : Variation du moment de lacet par rapport a I'angle de dérapage

Nrg : Variation du moment de lacet de poussée par rapport a 'angle de dérapage

N, : Variation du moment de lacet par rapport au taux de roulis

N, : Variation du moment de lacet par rapport au taux de lacet

Ns, : Variation du moment de lacet par rapport a la déflexion de l'aileron

Ns, : Variation du moment de lacet par rapport a la déflexion de la gouverne de
direction

p, q, r : Composantes perturbées de la vitesse de rotation w

P, Q, R : Composantes de la vitesse de rotation w par rapport a XYZ

g : Pression dynamique

s : Variable de Laplace

S : Surface

SM : Marge de stabilité statique



t: Temps
T : Période
t1/, : Temps pour réduire de moitie 'amplitude

Ts , T, : Constantes du temps des modes spiral et roulis

u, v, w: Composantes perturbées de la vitesse Vp
U, V, W : Composantes de la vitesse Vp par rapport a XYZ
V, : Coefficient du volume de 'empennage vertical

V4, : Coefficient du volume de 'empennage horizontal

W : Poids de l'avion

X, Y, z : Composantes du vecteur position r par rapport a XYZ
X, . Position du centre aérodynamique par rapport a la corde
Xac . Position du centre aérodynamique en fraction de la corde

Xcp - Position du centre de pression en fraction de la corde

Xcg . Position du centre de gravité en fraction de la corde

X, : Variation de la force longitudinale par rapport a I'angle d’attaque
X, : Variation de la force longitudinale par rapport a la vitesse le long de X

Xro : Variation de la force de poussée longitudinale par rapport a la vitesse le long
de X

Xse . Variation de la force longitudinale par rapport a la déflexion de la gouverne
de profondeur

Yp : Variation de la force latérale par rapport a I'angle de dérapage
Y, : Variation de la force latérale par rapport au taux de roulis

Y, : Variation de la force latérale par rapport au taux de lacet
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Ys, : Variation de la force latérale par rapport a la déflexion de I'aileron

Ys. : Variation de la force latérale par rapport a la déflexion de la gouverne
de direction

Z, : Variation de la force verticale par rapport a 'angle d’attaque

Z, : Variation de la force verticale par rapport a la vitesse le long de X

: Variation de la force verticale par rapport au taux de tangage

Zs : Variation de la force verticale par rapport au taux de I'angle d’attaque

Zse . Variation de la force verticale par rapport a la déflexion de la gouverne de
profondeur

A.2. Symboles grecs
a : Angle d’attaque
a : Variation de I'angle d’attaque par rapport au temps

a, : Angle d’attaque du profil correspond a la portance nulle

ao. - Angle d’attaque de I'avion correspond a la portance nulle

as : Dérivée de I'angle d’attaque par rapport a la déflexion de la gouverne

B : Angle de dérapage

Y : Angle de pente

6 : Angle de déflexion de la gouverne

€ : Angle de déviation de I'écoulement dans le plan vertical

Mn, Nv, Ne - Rapport de pression dynamique empennage horizontal, vertical et canard

© : Angle de tangage
0: Angle perturbé de tangage
A : Effilement

A : Solution de I'équation caractéristique



A : Angle de fleche
¢ . Facteur d’'amortissement

p : Masse volumique de I'air

o : Angle de déviation de I'écoulement dans le plan horizontal

@ : Angle d’inclinaison latéral
Y : Angle de cap
w : Vitesse de rotation de I'avion

w,, : Pulsation propre

A.3. Indices

1 : Quantité en vol stabilisé
a : Aileron

ac : Centre aérodynamique
A : Aérodynamique

B : Avion

c : Canard

cp : Centre de pression

DR : Roulis hollandais

e : Gouverne de profondeur
f: Fuselage

h : Empennage horizontal
ij, : Angle de calage empennage horizontal
L: Gauche

LE : Bord d’attaque

PH : Phugoide
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r : Gouverne de direction
R : Roulis

R : Droit

t : Extrémité

trim : Equilibre

T : Poussée

S : Spiral

s : Stabilité

SP : Courte période
v: Vertical

w : Aile

wf : Aile-fusela
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B : DONNEES DES AVIONS

Tableau B1: Dimensions géométriques, masse, inerties et condition du vol

195

Parametre Ryan Gates Boeing McDonnell
Navion Learjet 747 Douglas
M24 FAC
Conditions du vol:
- Altitude h(ft) 0 40000 20000 35000
- Masse volumique
air po (slugs/ft’) 0.002378 0.000588 0.001268 0.000739
- Rapport centre de gravité | 0.295 0.32 0.25 0.29
- Capacité (places) 4 6a18 366 a 524 2
- Vitesse (ft/s) 176 677 673 876
- Angle tangage initial (°) 0 2.7 2.5 2.6
Géométrie et moments d’inerties:
- Surface alaire (ft) 184 230 5500 530
- Envergure (ft) 334 34 196 38.7
- Corde moyenne (ft) 5.7 7 27.3 16
- Poids (1bs) 2750 13000 636636 39000
- Ixx (slug t?) 1048 28000 18.2 10° 25000
- lyy (slug t?) 3000 18800 33.110° 122200
- 1zz (slug ft?) 3530 47000 49.7 10° 139800
- Ixz (slug ft?) 0 1300 0.97 10° 2200
Coefficients aérodynamiques vol
stabilisé:
- Cr, 0.410 0.410 0.400 0.260
- Cp, 0.050 0.0335 0.025 0.030
} C 0.050 0.0335 0.025 0.030
Txq
) C 0.000 0.000 0.000 0.000
m
' 0.000 0.000 0.000 0.000




Tableau B2: Coefficients adimensionnels longitudinales des avions
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Parametre Ryan | Gates Boeing | McDonnell
Navion | Learjet 747 Douglas
[11] M24(7] [7] FAC [7]
Dérivées adimensionnelles longitudinales:
- CDu 0.00 0.104 0.000 0.027
- Cp 0.33 0.30 0.200 0.300
_ Cp. 0.00 0.00 0.000 0.000
0.00 0.00 0.000 *-0.100
- CDsE (* CDiH)
0.00 0.00 0.000 0.000
- CTXu
- CL
U 0.00 0.40 0.13 0.270
i CLa 4.44 5.84 4.400 3.750
- Crg 0.00 2.20 7.000 0.000
- Crq 3.80 4.70 6.600 0.000
- Crge (+ Cryy) 0.355 0.46 0.32 *0.40
- Cmu 0.00 0.05 0.013 -0.117
- C -0.683 -0.64 -1.000 -0.400
My
) C -4.36 -6.70 -4.000 -1.300
mg
) C -9.96 -15.50 -20.500 -2.700
M -0.923 -1.24 -1.300 *-0.580
- C Cip.
mse (* Cmyy) 0.00 -0.003 0.000 0.000
) CmTu 0.00 0.00 0.000 0.000
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Tableau B3: Coefficients adimensionnels laterales-directionales des avions

Parametre Ryan Gates Boeing McDonnell
Navion Learjet 747 Douglas
[11] M24[7] [7] FAC [7]

Dérivées adimensionnelles laterales:

- Cls -0.074 -0.110 -0.160 -0.080

- Cip -0.410 -0.450 -0.340 -0.240

) C 0.107 0.160 0.130 0.070

) G, -0.134 0.178 0.013 0.042
0.107 0.019 0.008 0.006

B Cigy

) CnB 0.071 0.127 0.160 0.125

) Cnp -0.0575 -0.008 -0.026 -0.036

- Cn, -0.125 -0.200 -0.280 -0.270

- Chsa -0.0035 -0.020 0.0018 -0.001

- Cny, -0.072 -0.074 -0.100 -0.066

- CYB -0.564 -0.730 -0.900 -0.680

i Cyp 0.000 0.000 0.000 0.000

] . 0.000 0.400 0.000 0.000
0.000 0.000 0.000 -0.016

- EySa 0.157 0.140 0.120 0.095
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C: FONCTION DE TRANSFERT

C-1 Fonction de transfert longitudinale:

L’établissement du modéle mathématique nécessite [I'application des lois
fondamentales de la mécanique pour obtenir les égquations du mouvement pour un
avion suppose rigide dans un systeme référentiel choisi.

L’utilisation de la théorie des petites perturbations permet de simplifier les équations

du vol de I'avion en deux cas découlés et simples :

1- Vol longitudinal de I'avion
Le mouvement de l'avion s’effectue dans le plan XZ, il est soumis aux forces selon

laxe X, Z et le moment de tangage M par rapport a I'axe Y, par conséquent, les
équations du mouvement sont :

u = —gbcosty + X,u+ Xp,u+ Xqa + Xs,6,
Upd — Ugf = —gOsinby + Zyu + Zga + Zyd + Z40 + Z5,6, (C.1)
6 = Myu + My u+ Mga + My a + Myd + M6 + Ms 6,

En appliquant le transformé de Laplace, par conséquent nous obtenons :

(s - Xy, — XTu) u(s) — Xqa(s) + gcosb, 0(s) = Xs, 6.(s)
—Z,u(s) +{s(Uy—Zy) — Z,} a(s) + {—(Zq + UO)S + gsineo} 0(s) = Zs, 0.(s) (C.2)
—(Mu + MTu) u(s) — {Mds + M, + MTa} a(s) + (s> = Mys)0(s) = Ms 6.(s)

L’écriture des équations sous la forme matricielle:

[E=ON
(s - Xy — XTu) —X, gcosf, 8e(s) Xs,
-7, {sUo—23) —Zy} —(Z;+ Up)s + gsinb, ;% =1{Zs, ¢(C.3)
—~(My +Mz,) —{Mys + M, + Mz} (s? — Mys) 6(s) Ms,
8e(s)

Les rapports des variables u(s), a(s) et 8(s) avec I'entrée §.qui présentent I'angle
de braquage de la gouverne de profondeur et on les appelle les fonctions de transfert

dans le plan longitudinal de I'avion :

u(s) a(s) 6(s)
Se(s) ’5e(5) '59(5)
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L’intérét d’avoir une fonction de transfert est de pouvoir déterminer le spectre des
réponses de l'avion. Il suffit juste d’avoir un signal d’entrée, la fonction de transfert

s’occupe de déterminer le signal de sortie.

La vitesse par rapport a la gouverne de profondeur ;%)) du systeme d’équations

(C.3) peut étre écrite comme une fraction polynomiale avec la variable de Laplace

X5, —Xa gcosfy

Zs, (sWo-2Ze)-Za} {—(24+Uo)s+gsinb,}
u(s) Mg, —{Mgs+Mg+Mr,} (s2-Mys) (C 4)
5e(5) (s—Xu—Xr,) —Xg gcosbg )

—Zy {s(Wo—2a)-Za} —(2Z4+Uo)s+gsinb,

—(My+M7,) —{Mgs+Mq+Mr,} (s2—Mgs)

Qui peut se mettre sous la forme suivante
u(s) _ Ny _ AyS*+Bys®+Cys+Dy (C.5)
6@(5) - D1 - A154+Bls3+C152+D15+E1 '
Avec:
N, = Ays® + Bys? + Cys + Dy, (C.6)

Les coefficients du polyndme sont définis par:

Ay = X5,(Up — Z4)
B, =—Xs{(Up—ZeIMy + Zy + My (Uo + Z,) + Z5, X}
Cu = X5,{MyZy + Mygsin®y — (Mg + My )(Uy + Z,)} + Zs {—Mzgcosy — XoM, }
+ Mae{Xa(Uo + Zq) —(Uy — Zd)gcoseo} (C.7)
D, = X(ge(Ma + MTa)gsinHO — Zs,Mggcosty + Ms,(Zogcosty — Xogsinb,)

De méme la fonction de transfert de I'angle d’attaque par rapport a la gouverne de

profondeur est :

(s—Xu—Xr,) Xs, gcosby
-7y Zs, {-(Zq+Uo)s+gsinb,}
a(s) _ |-(My+Mp,) Mg, (s2—Mgs)

Se(s) Dy (C.8)
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Qui peut se mettre sous la forme fractionnelle suivante

a(s) _ Ng _ AgS’+Bgs*+CqS+Dg

8¢(s) Dy Ays*+Bys3+Cys2+Dys+E; (C.9)
Avec:

N, = Ays® + Bas? + Cys + D, (C.10)

Les coefficients sont définis comme suit :

Ay = Z(Se
By = X5,Zy + Zs {—My — (X, + Xz,)} + Ms M, (U + Z;,)
Co = X5,{(Uo + Z,)(My + My,) — MyZ,} + Zs, My (X, + X1,)
+Ms, {—gsinby — (Up + Z) (Xy + X1,)} (C.11)
Dy = —X5,(My + Mz,) gsinby + Zs,(M,, + Mr,) gcos6, +
+M56{(Xu + XTu)gsinHO — Z,gcos6y}

Finalement la fonction de transfert d’angle de tangage par rapport a la gouverne de

profondeur est :

(s—Xu—Xr,) —Xg X5,
—Zy {s(WUo-2x)-Za}  Zs,
0(s) _ |-(My+Mr,) —{Mgs+Mg+Mr,} Ms,
8e(s) B D4 (C12)
Qui peut se mettre sous la forme fractionnelle suivante
2
0(s) _ ﬂ _ Ags“+Bgs+Cy (C13)

69(5) - D1 - A154+Bls3+C152+D15+E1

Avec:

Ng = AgSz + BgS + Cg (014)
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Les coefficients sont donnés par:

Ag = Zs My + Ms,(Ug — Z¢)
Bg = X5,{Z My + (Uy — Zo)(My + My )} + Zs {(My + M7,) — Mg (X, + Xz} +
+M6@{_Za - (UO - Zc’r)(Xu + XTu)} (C.15)
Co = X5,{(My + Mz )Z), — Zo(My, + Mz,)} +
+Zs {—(My + Mz ) (Xy + X1,) + Xo(My, + My )} + Ms {Zo (X, + X1,) — XoZo}

La stabilité dynamique longitudinale d’'un avion dépend strictement de I'équation
caractéristique qui est obtenue par la mise des polyndbmes du dénominateur des
fonctions u(s), a(s) et 6(s) égal a zéro.

Les équations (C.4), (C.8) et (C.12) posseédent le méme dénominateur D,.

D, =As*+ Bs®+ (Cs?+Ds+E (C.16)

Les coefficients de A jusqu’a E sont définis de la maniéere suivante:

A= Uy—Z,
B=—(Uy—Zg)(Xy+Xp, + M) —Zy — Mg(Uo + Z)
C=(Xy+ X ){MyWUo — Z) + Zo + M (Up + Zg)} + MyZy — Z, Xy + Mg gsind,
—(My, + Mz, ) (U + Z,) (C.17)

D = gsinfy{M, + My, — My(X,, + Xr,)} + gcosO{Z, My + (M, + My )(Uy — Z5)} +

(My + M ){—Xo(Uo + Z)} + Zy XMy + (Xy + Xp ){(My + Mz ) (Up + Z,) — MyZ,}
E = gcosO{(My + My )Zy, — Zy(My, + M)}

+ gsin®o{(My + Mz )Xy — (Xy + Xz,) (Mg + Mr)}

L’étude de la stabilité dynamique dépend entierement des racines de la fonction
caractéristique D, = 0. Cette derniere posséde quatre racines et aprés la
détermination des valeurs numérigues de ces racines on peut étudier la stabilité de

I'avion a travers les critéres de stabilité.

C-2 FONCTION DE TRANSFERT LATERAL-DIRECTIONNELLE:

L’utilisation de la théorie des petites perturbations permet de simplifier les équations
du vol de l'avion en deux cas simples, pour le cas latéral-directionnel, le mouvement
de l'avion s’effectue dans les plans XY et YZ, il est soumis aux forces selon 'axe Y,
au moment de roulis L par rapport a I'axe X et le moment de lacet N par rapport a

'axe Z, par conséquent, les équations du mouvement sont :
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. _ pb rb
m(V+U,r)=mgg¢cosd, + qls(cyﬂ B+ c, 2_U1+ c, 2_U1+ cyo_AdA +C,, d3)
I p-1_f=qsb(c g+cC p—b+c Ir—b+c O, +C_03) (C.18)
XX Xz il Is Iy 2U1 I 2U1 lsy ~A lsg “R .
1 oo b b
,r—1,p= qlsb(cnﬁﬂ+c%ﬂ+cnp 20, +C, 2, +cn5A5A+cn§R5R)
Avec :

En appliguant le transformé de Laplace, les équations de mouvement deviennent :

(SU,=Y,)B(s) —(sY,+gcos@)é(s) +sU =Y ) w(s) = Y;5(5)
~LB(s) (" —Les)h(s) —(s"A;+sL)w(s) = L,(s) (C.20)
—(N, + NTﬂ)ﬁ(S) —(s"Byy + Nps)p(s) +(s* —sNy(s) = N,6(s)

L’écriture des équations sous la forme matricielle:

(sU,-Y,) —(sY,+gcosd) sU,-Y,) |58 Y,
_Lﬁ (32 —Lps) _(32A11 +sL,) % =9 Ls (C.21)
—(N,+N; ) (5B, +Nps)  (s°—sN)) |45 N,

Les rapports des variables £(s), @(s) et Y(s) avec I'entrée §qui présentent I'angle
de braquage de l'aileron ou bien de la gouverne de profondeur et ils sont appelés les

Bs) @) ¥©)
8(s) " 8(s) " 8(s)

fonctions de transfert dans le plan latéral-directionnel de I'avion :

L’intérét d’avoir une fonction de transfert est de pouvoir déterminer le spectre des
réponses de l'avion.

L’angle de dérapage par rapport a la déflexion de l'aileron ou la gouverne de
B(s)

direction o)

du systeme d’équations (C.18) peut étre écrit comme une fraction

polynomiale avec la variable de Laplace s
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Ys —(sYp+gcosel) s(U1-Y,)
Ls (sZ—Lps) —(52A11+5Lr)
B(s) N5 —(s°Byi+sNp)  (s°=sN;)
5(s) T (sUl—YB) —(sYp+gcosel) s(Uy=Y,) (C227)
—Lg (sz—Lps) —(52A11+SLT)
—(NB+NTB) —(s’By1+sNy)  (sP—sN,)
Qui peut se mettre sous la forme suivante
& _ Ng _ s(Aﬁs3+Bﬁsz+CBs+Dl;) (022)
5(s) Dy s(Ays*+Bys3+Cys2+Dys+E;
Avec:
Nﬁ = S(A[;S?’ + B[;Sz + CﬁS + Dﬁ) (C23)

Les coefficients du polynéme sont définis par:

Aﬁ = Y5(1 — A11B11)

Bg = —Ys(N, + Ly + A11Ny + By1L,) + Yy (Ls + A11N5) + Y, (LsB1y + Ns)—Uy (LsByq +
Ns) (C.24)

Cp = Ys(L,Ny — NyL,) + Yy (NsL, — LsN,) + gcos6y (Ls + NsAy1)+Y,(LsN, — NsL,) —
Uy(LsN, — NsL,)

Dg = gcos6;(NsL, — LsN,)

Ay = leij et By = % (C.25)

zZZ

De méme la fonction de transfert de I'angle d’inclinaison latéral par rapport a la

déflexion de l'aileron ou la gouverne de direction est :

(sUui-Yg) Ys s(U1~Yy)
-Lg Ls —(s?Aq1+SLy)
o(s) _ _(NB'HVTB) Ns  (s?-=sNy) .26
6(s) - (sUl—Y/;) —(sYp+gc0591) s(U1—Yy) ( : )
—Lg (s2=Lps) —(s2A11+SLy)
~(Ng#Nrg)  —(s2BaitsNp)  (s?=sNp)
Qui peut se mettre sous la forme fractionnelle suivante
2
@(s) _ No _ S(ApS“+Bps+Cqep) (C.27)

6(5) D, - S(A254+st3+C252+D25+E2)
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Avec:

Les coefficients sont définis comme suit :
Ap = Ul(LS + N5A11)
By = Uy(NsLy — LsNy) = Yp(Ls + AysN5) + Y5 (Lg + ArsNg + Np,Ass ) (C.29)

Co = —Ys(NsLy — LgNy) + Y5 (LyNg + Ly Np, — NyLg ) +
(U = Y;)(NgLs + NryLs — LgNs)

Finalement la fonction de transfert d’angle du cap par rapport a la déflexion de

I'aileron ou la gouverne de direction est :

(sus-vg) —(sYp+gcosby) Yg
~Lg (s2=Lps) L

—(NB+NTB) —(s2By1+sNp) Ns

Y(s)
5(s) | (sui-vp) —(s¥p+gcosd;)  s(U;-Yy) (C.30)
~Lg (s2—=Lps) —(s2Aq1+sLy)
_(Nﬁ+NT/3) —(52B11+SNp) (s2—-sNy)
Qui peut se mettre sous la forme fractionnelle suivante
Y(s) _ Ny (Ays®+Bys?+Cys+Dy)
8(s) Dy  S(Aps*+Bys3+C,52+DyS+Ey) (C.31)
Avec:
Nw = (Al/)S3 + BIIJS2 + Cl/)S + Dl/)) (C32)

Les coefficients sont donnés par:
Aw = U;(Ns + LsB11)
By = Us(LsNy — NsLy) = Yp(Ng + Ay Ny) + Y5 (Lg + ArsNg + Ny Ay, )
By = Uy(LsN, — NsL,) — Y, (N + LsByy) + Vs (LﬁB11 +Ng +Nr,) (C.33)
Cp = —Ys(LsNp — NoLy) + Yy (Ng + A11Ns) + Y, (NgLg + Nr,Ls)
+ Y5 (LgNy — NgLy, — N, No)
Dy = gcos6y (NgLs + NryLs — LgNs)
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La stabilit¢é dynamique longitudinale d’'un avion dépend strictement de I'’équation
caractéristique qui est obtenue par la mise des polynbmes du dénominateur des
fonctions B(s), @(s) et Y(s) égal a zéro.

Les équations (C.22), (C.27) et (C.31) possedent le méme dénominateur D,.
Dz == S(AZS4 + 3253 + CZSZ + Dzs + Ez) (C34)

Les coefficients de A, jusqu’a E, sont définis de la maniére suivante:

Ay = U;(1—A11B11)

B, = —Yg(1—A11By1) — Uy (Ly + Ny + Ayy N, + B4 Ly)

C;, = Uy (LyNy = LyNy) + Y5 (L + Ny + A13 Ny + By Ly) = Yy (Lg + Ayy Np + Ay Niy) +

Ui(LgB11 + Ng + NTB) — Y (LgB11 + Npg + NTB) (C.35)

D, = =Yp(LpN, — L.Np) + Y,(Lg N — NgL, — NTﬁLr) — gcosti(Lg + A1 Np + A11NT3)
+ Uy (LgN, — NgLyy — Ny, L) = Yo (LgN, — NgLy, — Ny L)

E;, = gcosO,(LgN, — NgL, — NTBLr)

L’étude de la stabilité dynamique dépend entierement des racines de la fonction
caractéristique D, = 0. Cette derniere posséde trois racines et apres la
détermination des valeurs numériques de ces racines on peut étudier la stabilité de

I'avion a travers les critéres de stabilité.



D- Organigramme de la stabilité statique longitudinale avion

( Début )

!

Conditions de vol: RHO, V

Géomeétrie: Sref, Sw, Cbar, Lt, Lw, St, hcg

Données aérodynamique: awb, aw, €0, it,
dedalpha, CMacwb, hnwb, ae

A 4

P < Alphawb=0, 15 >

v

- Calcul la pente du coefficient de portance avion

- Calcul de I'angle d'attaque empennage, avion

- Calcul du coefficient de portance aile-fuselage

- Calcul du coefficient de moment aile-fuselage par rapport a cg
- Calcul du coefficient de portance de I'empennage horizontal

- Calcul du coefficient de moment de I'empennage / cg

- Calcul du coefficient de portance avion

- Calcul du coefficient de moment avion par rapport a cg

- Calcul le point neutre et La marge statique

Le point neutre: Xn
La marge statique: SM

\ 4

V

A Alphawb=0, 15

Alpha, CM(Alpha,lt)

Fin
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E- Organigramme de la stabilité non linéaire dynamique

207

- Conditions de vol: RHO, V, 80, hcg

- Géométrie: Sref, Sw, Cbar

- Poids et Inerties: Ixx, lyy, lzz, Ixy, Ixz, lyz

- Coefficient aérodynamique vol stabilisé:
CL1, CD1,CTX1, Cm1, CmT1

- Dérivées des coefficients de stabilité longitudinale :
CDu, CDa, CD@, CTXu, CLu, CLa, CL&, CLq, CL6e
Cmu, Cma, Cma, Cmq, Cmbe, CmTu, CmTa

- Dérivées des coefficients de stabilité lat-directionnelle :
CIB, Clp, ClIr, Cl&a, Clér, CnB, Cnp, Cnr, Cnda, Cnda
CyB, Cyp, Cyr, Cyda, Cyba ,N, tMax

¥

MTa, Mw, MW, Mg, Xbe, Z6e, Mbe

- Calcul des constantes

- Calcul des coefficients dimensionnels de stabilité longitudinale
Xu, Xa, XTu, Xw, XW, Zu, Za, Za, Zw, ZW, Zq, Mu, MTu, Ma, Mq,

- Calcul des coefficients dimensionnels de stabilité lat-directionnels
YB, Yp, Yr, YOa, Y61, LB, Lp, Lr, LOa, L&a, NB, Np, Nr, N&éa, Nba

_Ig(1y=1z)-Ixz? _ Ixz(Ix—Iy+Iz) _ Iz
Q=T =z = ", 3z &G —>
Ixlz—Ixz ) )IXIZ Ixz Ixlz—1Ixz
Ixz Iz—-Ix Ixz 1
Cy = 7, Cg = y Cg =7 C7=—
Ixlz—Ixz Iy Iy ly
_ Ix(Ix—Iy)—IXZZ _ Ix __ tMax
Cg = 1.2 9 — T2 At =
Ixlz—Ixz Ixlz—Ixz N

v

- Initialisation: u(1)=V0, v(1)=0, w(1)=0, p(1)=0, q(1)=0, r(1)=0, tta(1)=2

'

A I=1,N >

= Xu(u - VO) + XWW + XSeSE + XSTST
= YyV + Y&aSa + Y5r8r

= Zy(u—Vo) + Zyw + Zs 8 + Zs 81

BIN 3| < B
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l

X
. _ osind
u qw + rv — gsin

Y

V= - ru + pw + gcos0 sing

Z

W=E+qu—pv+gcosecoscp

p = (cir+c;p)q+ c3L+ 4N

q = cspr —cs(p® — %) + ;M

I = (cgp — cr)q + c4L + N

(@ = p + rtanB cos@ + q tanb sing

6= g cos® — r sing

. 1
¥ = ——(qsing +
P (g sing + rcosy)

t=I*At

A

A

RK4

t,uv,w,p0qre06 ¢

Fin
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F- ALGORITHME DE RUNGE-KUTTA

F1- méthode de Runge-Kutta d’ordre quatre appliquée a un systéme

d’équations différentielles

Les équations différentielles permettant d’avoir des solutions analytiques sont
relativement faibles ; par conséquent les méthodes numériques sont d’un grand
intérét pratique. A cet égard, la méthode de Runge-Kutta d'ordre 4 est couramment
utilisée pour la résolution des équations différentielles ordinaires. C’'est une méthode
a pas unique, elle a l'avantage d'étre simple a programmer et d'étre assez stable.

Soit un systéme couplé d’équations différentielles ordinaires suivantes :
d
o = f(t.y.2), y(@)=yo=a

% =9ty 2), z2(2)=20=P (F.1)
a<t<b, aetb des constantes données.
L’algorithme de Runge-Kutta d’ordre 4 s’écrit:
Données : a,b, a, B
Choisir un entier N
1- h=(b-a)/N
to=a
Yo=a
Zo=B
2- i=0
3- ky1 = h-f(t, yi, z)
kz; = h-g(t;, yi, z)

ky, = h - f(ti + h/2, y; + ky1/2, z; + kz41/2)
kz, =h - g(ti + h/2, y; + ky1/2, z;i + kz,1/2)

ky3 =h- f(ti + h/2, Vit ky2/2, Zi + kZz/Z)
kzz=h - g(ti+ h/2, y; + ky./2, z; + kz,/2)

kys =h - f(ti + h, y; + Kys, zi + kz3)
kzs=h-g(ti + h, yi + Kys, zi + kz3)

Vier = Vi + 1/6 - (kyp + 2 - Ky, + 2 - kys + kya)
Zi1 =2+ 1/6 - (kz1 + 2 - kzp + 2 -kzz + Kzy)
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tir =t + (i+1)h
4- Si i=N-1 Aller a I'étape 6
5- i=i+1 aller a I'étape 3

6- Procédure est terminée (y;i, z; approximent respectivement les solutions y et z)
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G: CONVERSIION DES UNITES

En dynamique, il y a habituellement quatre dimensions: masse, longueur, temps et
force. Comme l'indique le Tableau G.1, le systéme international d'unités (SlI) désigne
la masse en kilogrammes (kg), la longueur en metres (m), le temps en secondes (S)
et la force en newtons (N).
Le Tableau G.2 qui représente systeme Anglais (BG), la masse est mesurée en slug,
la longueur en pieds (ft), le temps en secondes (s), et la force en pounds ou livres
(Ibf). Des quatre dimensions mentionnées, la masse, la longueur et le temps sont
considérés comme dimensions primaires et la force comme une dimension
secondaire. La force peut étre exprimée en termes de masse, de longueur et de
temps comme suit:

1IN = 1Kg-m/s®> et 1Ibf = 1slug-ft/s®

Tableau G1 : Systéme International (SI)

Dimensions Systéme Facteur de
International (SI) conversion

Masse, M Kilogramme, Kg 0.06852 slug

Longueur, L Meétre, m 3.28084 ft

Temps, T Seconde, s 1ls

Force, F Newton, N 0.2248 b

Tableau G2 : Systéeme Anglais (GB)

Dimensions Systéme Anglais Facteur de conversion
(GB)

Masse, M Slug 14.5938 Kg

Longueur, L Foot, ft 0.3048 m

Temps, T Second, s 1s

Force, F Pound, Ib 4.4482 N

Tableau G3 : Constante g dans les systemes International (Sl) et Anglais (GB)

Constante Systeme Systéme Anglais (GB)
International (SI)
Accélération terrestre : g | 9.80665 m.s™ 32.1740 ft.s”
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Abstract: In this work a comparative study was conducted on the longitudinal dynamics and flight control for four types of aircraft
(General aircraft, business aircraft, fighter aircraft and commercial aircraft). We have established the fundamental equations of
motion for a rigid aircraft using the laws of mechanical and aerodynamic models. Therefore, an analysis of stability and control is
made for every case to determine different dynamic characteristics (longitudinal modes of flight, frequencies and damping
coefficients). Also, two kinds of automatic control systems have been designed for four types of aircraft. At the end, some
applications are carried on real aircraft models (Cessna 172, M24Learjet, F4C and Boeing 747) and simulation results are presented

for each type of aircraft.
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1. Introduction

Each type of aircraft is intended to perform a very
specific task. Therefore, requirements in terms of
stability and maneuverability are different. This is an
inverse relationship between these two flying qualities
[1]. Stability is most important in the case of a
transport aircraft because it does not require rapid
maneuvers while the maneuverability is vital to a
fighter jet. This work deals with the longitudinal
dynamics and control of various kinds of aircraft.

2. Dynamic Model

The establishment of the mathematical model
requires the application of Newton's second law to get
the equations of motion for a rigid aircraft. Resultant
forces acting on aircraft are gravitational,
aerodynamic and thrust of propulsion system and
similarly, the moments due to these forces about the
center of gravity of the aircraft can be expressed in set

35

of equations, as presented by Stevens and Lewis [2]
and referenced to the aircraft body frame:

U=V, -W, - g.sin9+M B
m
/ F,+F
V=-Ug +Wp + g-Sin¢.Cosé’+M 2
m
W =U,, -V, +0.coS$.c0s6 + (FAz—;]FTz) @

Ixz(lxx _Iyy+|zz)PQ _(Izz(lzz _Iyy)+|fz)QR + IzzL+|sz (4)
(Ixxlzz _Ifz)

Qz((lzz_Ixx)PR_Ixz(PZ_RZ)+M)/IW

P

®)

_ (Ixx(lxx_ Iyy)+ Ixzz)PQ + Ixz(lyy _Ixx_lzz)QR +Isz+ IxxN

2
Ixxlzz_lxz

R

(6)

Where:
u, v, w: Linear velocity components (forward, side
and downward velocity respectively)
p, g, r: Angular velocity components ( roll, pitch and
yaw rate respectively)
Fax, Fay, Faz : Aerodynamic force components (
drag, side force and lift respectively)
Frx, Fry, Frz : Thrust force components
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LA, MA, NA : Aerodynamic moment components
(rolling, pitching and yawing moment )

Lt, My, Nt : Thrust moment components (rolling,
pitching and yawing moment respectively)

There are three more equations which define the Euler
angles:

¢ =P +tand(Q.sin g+ R.cos¢) (7
0=Q.cos ¢+ R.sing (8)
w =(Q.sing+R.cosg)secd 9)

Where:

$,6, Y: Roll, pitch, and yaw components of the

Euler angles, respectively

Zy
Figure 1. The definition of the axes and variables of an
airplane.
After simplification, the
longitudinal motion are obtained as [3]:

linearized equations of

U=-gocosd, + X ,u+ X, u+ X, a+ X0, (20)
Uod-U0=-g0sinb, +Zu+Z,a+Z,a+Z,0+7,05, (11
G=MU+M; +M, a+M; a+M,c+M,0+M,35, 12)

The longitudinal motion states are determined by
velocity deviation (u), change in angle of attack (a),
pitch rate (q), and change pitch angle (8). In this case,
the input is the elevator deflection (&e). Using the
Laplace transform, it is possible to convert a system's

time into a frequency domain
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(s =X, =X u(s)— X, a(s) +9.cos6.0(s) = X;.0,(s) (13)
—Zu(8)+[sU,-Z,)-Z,Ja(s) +

[~(Z, +U,)s+g.sin610(s) = Z,,.5,(s) 14)
=M, +M; Ju(s)-(M;s+M, + M, )a(s)+
(s =M8)0(s) = M ,,,(5) 15)

Writing equations in matrix form [3]:

(s—X,—Xy) -X,
-2, [s(U:-2,)-2,], [~(z,+V,)s+gsing,] |*
~(M,+My ), =(Ms+M,+M; ), (s°~Ms)

uis) a(s) 6(s)] ,
3,(s)" 8.(s) 59(5)} ‘[Xo‘e'zsev'v'sev} (16)

g.cosé,

The speed to elevator transfer function can be
expressed by:

u(s)_m_ AS®+B,s*+C,s+D,
5,(s) D As'+BS’+Cs’+Ds+E

e

7)

Also, the angle of attack transfer function can be
written as:

a(s) N, AS*+Bs*+C_s+D, a8)
5,(s) D, As*+BS’+Cs’+Ds+E,
The pitch rate transfer function is:
a(s) N, AS’+B;s +C, 19)
5,(s) D, As'+BS’+Cs*+Ds+E
As:
q(s)=s.0(s) (20)

Consequently, the pitch angle transfer function is:

9(5) 1 q(s) _1 Aq32+qu +C,
5,(s) sd.(s) s(As*+BS°+Cs’+Ds+E)

(1)

All transfer functions have the same denominator D1.
It is designated by the characteristic equation:
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D, =As*+BS*+C s*+Ds+E (22)

The coefficients of the polynomial transfer functions
are determined from expressions of dimensional
coefficients [4] based on the data of tablel. The study
of the dynamic stability depends entirely of the
characteristic equation. When it is equal to zero, it can
be put in the following form:

(s*+28,0, s+, )" +28,0, s+af )=0 (23)
Roots of characteristic equation are:

. . >
Ssp = nsp * Ja)sp = gspa)nSp x ansp 1_§Sp (24)
Son =N £ jo, = &0, * oo, 1-& (25)

Where:

¢ : Damping ratio

on: Undamped natural frequency
®: Damped frequency

This means that the transient response of the
aircraft consists of two terms, one highly damped and
with high frequency called short period mode (sp),
and the other is very slowly damped and with low
frequency oscillation called phugoid mod (ph) [5].

For a small time, the short period mode dominates the
dynamic behavior of the flight of an aircraft, it is the
immediate response to the deflection of the elevator
and that is the reason we are interested in this mode.
The simplified transfer function of the pitch angle is

given by:
9 (Mﬁe_*— Mljzﬁejs+(Mljzﬁe _ZaUMﬁeJ
5((53)) — 1 1 Z M 1 (26)
¢ {sz—(Mq+Md+Z“Js+( 2 q—Maﬂ
Ul Ul

3. Airplane control

The aircraft pitch motion can be controlled by pitch
attitude hold mode system.

Control

Command surface m
—> Actuator| ———»| -

Sensors

Aircraft

states
A —

Figure2. The Aircraft control and response

Using Blackelock’s approach as shown in the figure 2
and figure 3, the aircraft is initially trimmed to straight
and level flight at pitch angle Oref , if the output
parameter 0 varies from the state reference, a signal is
generated from the vertical gyro, amplified and
directed to the elevator servo. This will actuate the
elevator allowing a pitch moment of the aircraft to
return to the desired pitch angle. It is a system that
does not include an integrator; it is called Type0O fig2
[6].

&&_

Vertical Amplifier pmcdt] Elevator Aircraft g

servo [ | dynamics

Figure 3.1. The Block-diagram of the Pitch Attitude Hold
mode TypeO

The improvement of dynamic characteristics of an
airplane can be obtained by adding to the previous
control system (fig3.1) an inner loop contains a sensor
measuring the pitch rate. In this case, the control
system is called Typel (fig3.2).

Table 1. Airplanes Data [4]

Data Type of Airplane

Boeing Learjet Cessna FAC

747

M24 172
Flight conditions

Altitude H(ft) 20000 40000 5000 35000
Air density: 0.001268 | 0.000588 | 0.00205 0.000739
p slugs/ft’)

37
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Speed: 673 677 219 876
U1(ft/sec)

Initial 0.0436 0.0471 0.0 0.0454
attitude(rad)

Geometry And inertias
Wing Area: S | 5500ft) | 230 (ft}) | 174 (ft%) | s30(ft)
Wing chord: ¢ | 27.3ft 7 ft 4.9 ft 16 ft
Wing Span: b 196 ft 34 ft 35.8 ft 38.7 ft
Weight: Ibs 564000 13000 2645 39000
Ixx(slugs.ft?) | 13.7e+6 | 28000 943 250000
lyy(slugs.ft) | 30.5e+6 | 18800 1346 122200
Izz(slugs.ftz) 43.1e+6 47000 19670 139800
Ixz(slugs.ft’) | 8.3e+6 1300 0 2200
Steady state  coefficients
Cu 1.76 0.41 0.31 0.26
Cp1 0.263 0.0335 0.031 0.03
Cra 0.263 0.0335 | 0.031 0.03
Ao Vertel L% pmiir () Eevator | 8o [ Aot |8
p w "
Rate é
gyro

Figure 3.2 The block-diagram of the Pitch Attitude Hold
mode with pitch rate feedback Typel

Table 2 Transfer function of the pitch angle for a short period mode

Airplane

Boeing 747

Learjet M24

Transfer
function:
6(s)/5e(s) (1.689s+0.8393) (14.295+9.137)
s(s?+1.1725+1.587) | s(s”+1.99s+8.001)
Airplane Cessna 172 FAC
Transfer
function:
(39.495+82.04) (11.4s+5.66)
6(s)/8e(s) 2 2
s(s*+8.3315+37.22) | s(s’+1.2545+8.13)

Table 3. Dynamics characteristics of short period mode

Airplanes Undamped Damping | Time to half/

natural ratio g
double_amplitude

frequency wn

Boeing 747 1.26 0.466 1.18

Learjet M24 2.83 0.352 0.697

Cessna 172 6.1 0.683 0.166

F4C 2.85 0.22 /

Table 4. Dynamics characteristics of phugoid mode

38

Airplanes Undamped_natural | Damping | Time to half/
frequency wn ratio ¢ Double_amplitude

Boeing 0.0678 0.0297 343.86

747
0.0914 0.111 68.03

Learjet

M24 0.179 0.076 50.84

4, Simulation and Result

The Simulation of the dynamic response
regarding longitudinal motion of aircraft will be
analyzed for four types of airplanes when
encountering a small disturbance generated by the
deflection of the
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elevator. The physical data and the aerodynamic
coefficients of stabilized flight are presented in tablel.

Table 2 shows the transfer functions calculated of
short period mode for different types of aircraft used
in this study. Also, their dynamic characteristics are
calculated for the two modes of motion; short period
and Phugoid. They are summarized respectively in
Table 3 and Table 4.

4.1 General Aviation Airplane: Cessna 172

Cessna 172 is a small personal transport aircraft
with four seats, high wing and single piston engine.
For this type of aircraft, simulation results are plotted
as curves.. From Figure 4 and figure 5, all the poles
are in the left half of the complex plane which means
that the aircraft is stable. If the gain exceeds 3.4 then
the system becomes unstable. When the design is the
type 1, the stability analysis is carried out by plotting
the Bode diagram [7], the gain margin as well as
increased the phase margin. On the figure 6 and figure
7, the control actuated with a value + 5 (deg) for a
time t =2 to 3 sec.

IV.2. Business airplane: Gates Learjet M24

It is a Gates Learjet business jet aircraft from six
to eight seats. This aircraft is equipped with two
General Electric jet engines. If the adopted design is
made according to the type 1 block, the poles are
located on the left side of the complex plane but their
location is very close to the origin and the system is
stable. When the gain value is increased beyond the
value of 3.4, they move to the right, which means that
the system becomes unstable. Stability is also
analyzed using the Bode diagram, the margins of gain
and phase margins (9.85 GM and PM is 41.8 degrees)
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are satisfactory from the viewpoint of stability. The
simulation results for the system type 1 are shown in

Figure 8 and type0 is shown in Figure 9. For the type
of system 1, the response time to achieve the desired
command (5deg) is about 4 seconds.

4.3. Fighter airplane: McDonnell Douglas F4C

The aircraft F-4C was developed by McDonnell
Douglas for U.S. Navy fleet defense which is a
supersonic military aircraft with two seats (pilot and
navigator) and equipped by twin jet engines of
General Electric with afterburner. A fighter aircraft
must be high performance especially for
maneuverability and response should be fast. The
poles are located on the right half of the complex
plane, but their position is very close to the origin.
The gain value up to 3.5 systems becomes unstable. In
type 1 system, the response is oscillatory and the
response time is very slow. So this design is not
appropriate for fighters because they require a faster
response than other aircraft.

Root Locus
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Figure 4. Root Locus for Cessna 172 type 1
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Figure 5. Root Locus for Cessna 172 type 0
4.4. Commercial transport airplane: Boeing 747

Boeing 747 is a four jet engine airliner designed by
the American manufacturer Boeing starting from
1965. Depending on the configuration and type of
classes, it can accommodate 366-524 passengers. In
this case, the poles are located on the left half of the
complex plane. This shows that the aircraft is stable.
This stability is also analyzed by plotting the Bode plot
either for the control system typel. The simulation
results of the two types of control system are shown

in figure 14.
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Figure 6. Pitch angle and elevator command for
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Figure 8. Pitch angle and elevator command for Gates
i g Figure 10.Pitch angle and elevator command for fighter
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41



Chegrani et al. / IIME, Vol 5, Issue 1, pp. 35-42, 2017

15
1 '\
g 1\
< s
m
3 ARV A
= 0 \/
05
0 1 2 3 4 B B 7 g g 0
Time (Sec)
6
T4
k=]
@
8
g2
0
0 1 2 3 4 B B 7 g g 10
Time (Sec)

Figure 11.Pitch angle and elevator command for fighter

aircraft FAC type0

2
s /I
5 i N
2
=
: /
T os
o 4
o 1 2 3 4 5 8 7 8 g 0
Time (Sec)
[i]
b
2
]
-]
_'g 2
4]
o 1 2 3 4 5 8 7 -] 8 0
Time (Sec)

Figure 12.Pitch angle and elevator command for Boeing 747
typel

5. Conclusion

The dynamic characteristics: frequencies, damping
factor and the time to reduce by half the amplitude
aircraft(Cessnal72),

are determined for general

business aircraft (LearjetM24), fighter aircraft(F4C)
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and commercial aircraft(Boeing 747), without any

control system. To improve the dynamic

characteristics of the flight, two kinds of automatic
control systems have been designed according to the

Blackelock’s approach.
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Figure 13.Pitch angle and elevator command for Boeing 747

type 0 and type 1
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Figure 14. Bode plot for Boeing 747 Typel

The response to the same input control as a pulse has
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been studied using the same flight automatic control
system. For fighter aircraft, the response is oscillatory
,with longer rise time but the response must be faster.
The stability of an aircraft depends on its own
derivatives stability, its geometrical dimensions, mass
and inertial characteristics. Therefore, control system
should be done by designing a suitable automatic
control which can’t be used for all types of aircrafts.
Finally, every aircraft must have its own flight
automatic control.
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