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Résumé

Résumé :

Dans notre étude, nous nous somme intéresser a la modélisation et la simulation
de la stabilité dynamique d’un avion élastique ou la flexibilité de la structure est prise
en considération.

En premier lieu, on établit le modele d’avion rigide selon les lois de la physique
et en particulier les lois de Newton, ou I'avion est considéré comme un corps rigide.
Nous avons développé les équations de la mécanique du vol et on décrit la
modélisation des forces et moments (inertie, aérodynamique et propulsive).

Ensuite, on a établi le modéle d’avion élastique qui se distingue du modéle de
I'avion rigide par la, prise en compte des déformations aéroélastiques dues au
couplage entre les modes structuraux et les efforts aérodynamiques, ce second
modele est obtenu par I'équation de Lagrange en utilisant I'hypothése du référentiel
d’axe moyen selon la procédure décrite par David K. schmidt qui consiste a déterminer
le modéle de I'avion souple a partir du couplage des deux modéles rigide et flexible.

Finalement, la technique de représentation d’espace d’état a été utilisée pour la
simulation de la réponse dynamique des deux avions le premier du type Navion et
I'autre du type Hyper X-43 via une perturbation de commande pour les deux cas (rigide
et élastique), a l'aide d’'un programme sous I'environnement MATLAB.

Mots-clés

Modélisation ; Stabilité dynamique ; Longitudinal ; Latéral /Directionnel ; dynamique de
vol ; aéroélasticité ; Simulation, MATLAB/SIMULINK.

Abstract:

In our study, we have been interested in the modeling and simulation of the
dynamic stability of an elastic aircraft where the flexibility of the structure is taken into
consideration.

First, we establish the rigid aircraft model according to the laws of physics and
specifically Newton's laws, where the aircraft is considered as a rigid body, we
developed the equations of flight mechanics and we described the modeling of forces
and moments (inertia, aerodynamics and propulsion).

Then, we establish the model of elastic aircraft. This model differs from the rigid
aircraft model by taking into account the aeroelastic deformations due to the coupling
between the structural modes and the aerodynamic forces. This model is obtained by
the Lagrangian equation using the Assumption of the mean axis reference frame
according to the procedure described by David K. Schmidt, which consists of
determining the flexible aircraft model from the coupling of the two models rigid and
flexible.

Finally, the state representation technique was used to simulate the dynamic
response of the two aircraft, the first one Navion type and the other Hyper X-43 type,
via a control perturbation for both cases (rigid and elastic), using a program under the
MATLAB environment.

Key words
Modeling; Dynamic stability; Longitudinal; Lateral/Directional; Flight dynamics;
Aeroelasticity; Simulation, MATLAB/SIMULINK.
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Matrice de contraintes dans un probleme de vibration

Dérivée de stabilité dimensionnelle associée au i-eme degré de liberté

lastique (/sec?)



Introduction générale



Introduction

Avec la mondialisation et le besoin de se déplacer, les futurs avions se
doivent d’étre de plus en plus sécuritaires et fiables pour assurer le confort et
la sécurité des passagers tout en étant le plus économique possible pour les
compagnies aeériennes. De ce fait, durant la phase de conception d’'un aéronef, les
ingénieurs doivent valider un grand nombre de spécifications ou de normes
imposées soit par des agences de certification telles que FAA , EASA ou
encore MIL, soit par le constructeur lui-méme. Il est nécessaire de faire beaucoup
d’essais en vol pour valider la stabilité¢ de I'aéronef dans un premier temps [1],
mais aussi sa manceuvrabilitt et son efficacité dans les phases de vol
critiques telles que l'approche ou [latterrissage automatique. Cependant, les
essais en vol sont trés colteux et peuvent risquer la vie des pilotes et ingénieurs
d'essais. C'est a ce niveau que la modélisation numérique prend toute son
importance. Les ingénieurs font de plus en plus de modéles de simulation afin
de valider un grand nombre de criteres permettant de conclure quant a la
réalisabilité d’un projet avant de reproduire les essais sur le prototype réel.

Sur la base d'un modéle mathématique de l'avion, il est possible de faire des
analyses de stabilité statique et dynamique permettant de définir 'enveloppe de
vol qui reflete les performances de l'aéronef. Une enveloppe de vol définit les
régions en termes d’altitude en fonction de la vitesse ou masse en fonction du
centrage dans lesquelles I'avion demeure stable, ou dans le pire des cas, ce dernier
peut étre instable, mais le pilote est capable de le stabiliser sans trop de difficultés.
D’autres facteurs peuvent étre pris en considération pour délimiter ces régions
comme la configuration des gouvernes (ex. volets de bord de fuite et volet de bord
d’attaque) ou des contraintes concernant la réduction des effets aéroélastiques (ex.
battement, rafale de vent, etc.) [2].

Les phénomeénes d’aéroélasticités sont trés complexes et ils peuvent avoir une
influence significative sur la conception des aéronefs. Ces effets peuvent
grandement modifier les exigences de conception qui sont spécifiés pour les
disciplines de performance, de charges structurelles et la stabilité de vol et de
contréle.

La tendance en matiére de configurations innovantes d'aéronefs (Figure 1.1A)
s'oriente vers l'allongement de l'envergure des ailes et vers des formes d'ailes non
conventionnelles et des structures légéres et minces [3], [4]. Cette tendance conduit
a une flexibilité croissante de la structure de ces nouveaux types d’avion, ainsi que la
souplesse est une caractéristique des gnoptéres hales et les avions gros porteurs
(Figure 1.1.B). Cette flexibilité pose certains problémes qui ne sont pas présents
dans le cas de I'étude de Il'avion rigide.

Figure 1.1 A- Exemples de configurations B—gnoptéres hales. (Helios) [3].
A/C non conventionnelles [3] .



Les problemes posés par la souplesse des avions sont examinés depuis de
nombreuses années degja, afin de se prémunir du phénomeéne de flottement, qui par
un couplage entre la dynamique de la structure et I'aérodynamique, peut conduire a
la destruction de l'avion en vol. Ces phénoménes aéroélastiques sont toujours
d'actualité, la modélisation de I'avion souple devient plus délicate, dans la mesure ou
les modes de la structure sont a basse fréquence et rejoignent les modes classiques
de l'avion rigide. Ce rapprochement de deux domaines traditionnellement découplés,
I'avion rigide et I'avion souple, fait apparaitre des problemes a la fois au niveau de la
modélisation, de l'analyse, notamment pour l'identification des modes et pour la
commande [5].

L'objectif principal de ce mémoire concerne la modélisation et la simulation de la
stabilité dynamique d’'un avion élastique. Il se penche, dans un premier temps, sur le
modele mathématique de I'avion régide. Par la suite, on prend en considération les
effets d’élasticité pour établir le modele mathématique de I'avion flexible. Enfin, on
applique une technique de simulation, sous Matlab/Simulink, qui permet de prédire le
comportement de I'avion souple afin de calculer et analyser sa stabilité dynamique.
Ce mémoire est organisé comme suit :

Dans le chapitre I, nous allons introduire les généralités sur les disciplines liés a
I'étude de ce phénomeéne, ainsi on présente une revue sur la littérature pour décrire
en petits détails les modélisations de la dynamique de vol de I'avion flexible.

Le chapitre Il est consacré pour la mise en équations de mouvement du corps régide
et de l'avion flexible.

Dans le chapitre Ill, on aborde la modélisation des forces et moments exercés sur
I'avion régide ensuit en prend en considération la flexibilité du corps de I'avion et ont
décrit les effets d’élasticité sur les forces et moments aérodynamique.

Pour finir on établit le model linéaire pour I'avion régide apres l'intégration du bilan
des forces et moments dans les équations de mouvements et la linéarisation de ces
dernier. De la méme fagon on établit le model linéaire pour I'avion flexible.

Enfin, dans le chapitre IV, nous allons simuler le modéle linéaire de dynamique de
vol de l'avion régide et flexible sous Matlab/Simulink afin de calculer et analyser la
stabilité dynamique avec illustration de I'ensemble des résultats obtenus pour un
avion type.

Dans les Annexes, on a introduit brievement : (A) les notions préliminaires sur la
modélisation et la simulation de la dynamique de vol, (B) la stabilité statique et
dynamique (C) les notions de base de la mécanique du vol et de I'aérodynamique.
Ce mémoire sera conclu par une analyse des limites de cette modélisation et
simulation, permettant ainsi d’identifier les futurs travaux dans ce théme.

Dans la Figure 1.2, on peut voir un schéma qui représente I'évolution des approches
de la modélisation de la dynamique de vol d’un avion flexible



Dynamique de vol des avions élastiques
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Figure 1.2 Evolution des approches de la modélisation de la dynamique de vol d’'un avion flexible [6].
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Chapitre | : Etat de I’art

Dans ce chapitre on présente la dynamique de vol, I'aéroélasticité et la stabilité.
Le domaine et la mission de vol sont aussi définis et finalement, une revue de la
littérature sur les travaux de recherche dans ce théme.

1.1. La dynamique de vol

La dynamique du vol appelée également mécanique du vol est I'application des
lois de la meécanique, les lois de Newtona [I'étude des trajectoires des
avions (performances), de la stabilité et du contrdle des avions. Elle s’intéresse plus
précisément a deux éléments fondamentaux, d’'une partles caractéristiques de
performance, de stabilté et de contréle dun avionet dautre part, le
dimensionnement de [l'avion compte tenu des caractéristiques souhaitées de
performance, de stabilité et de contrdle. Il s’agit la de la conception avion qui repose
sur la définition du profil de mission spécifique de I'appareil dans les phases de
décollage, de montée, de croisiere, de descente et d’atterrissage.

L’analyse et l'optimisation du comportement de l'avion constitue I'objectif de la
dynamique du vol. |l s'agit des performances, des qualités de vol ou encore de la
conception avion. Cette analyse se fait avec les moyens de calcul numériques ou
grace aux expeérimentations. Les expérimentations en vol ne sont accessibles qu'aux
services officiels et qu'aux industriels. Pour leur part, les laboratoires ont accés a la
simulation numérique, qui est une sorte d'expérimentation.

Aerodyramics
Mochanics of | WVehicle
rigid bodias design
| i
mMechanics of _;_‘\_ FLIGHT Yehicle
| elastic structures __,-’ DY NAMICS T operanon
; | E—
Human pilet |— Pilot
dynamics wraining
’,Appllod mathamatics,
i raching computation
'I h Y Y
I'-"erl;rn-am:e Stabvlity and . Asroslasticity | Navigation and
itrajaciary, cantrol (handling wcontrol, structural e
rhanauverabfityl pualities, airloads) intagrity) | 9 i

Figure 1.1. Sujets impliqués dans la dynamique du vol [15].

La connaissance des performances de l'avion ainsi que des qualités de vol est
nécessaire a toutes les étapes de la conception d’un avion, c’est-a-dire autant en
amont lorsque l'avion est en phase avant-projet, qu'aprés son entrée en service. Ces
deux modélisations ont cependant des enjeux différents. De ce fait, les modeles
qualité de vol et performance ont une structure différente.
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1.1.1. Modéle de performances des avions

L’avion est vu comme un point matériel soumis a des forces extérieures. Ce
modeéle est le plus simple que I'on puisse envisager pour un systeme mécanique. En
effet, toute la masse est supposée concentrée en un point. Ce modeéle est adapté
dans le cas ou I'on ne s’intéresse qu’au mouvement du centre de gravité, représenté
par trois degrés de liberté. Dans un calcul de performances, la position de I'avion
autour de son centre de gravité n'est qu’'un parametre permettant de piloter le
module et la direction des forces auxquelles il est soumis (aérodynamique,
propulsion, etc...).
Les modéles de performance sont utilisées dans toutes les phases de
développement d’'un avion. En phase dite avant-projet, ils permettent de concevoir
un avion (dimension des moteurs, des surfaces des ailes...). Une fois la conception
de l'avion terminée, les modéles de performance sont utilisés dans le bureau d’étude
pour calculer des trajectoires (décollage, montée, croisiére, descente, atterrissage) et
en déduire les performances des avions en fixant des scénarios de vol a priori pour
établir notamment le manuel de vol, qui a pour but de déterminer des données pour
le pilote, comme les distances d’atterrissage ou les vitesses de décollage selon les
conditions du jour (masse, conditions atmosphériques,...).
Certaines performances calculées sont réglementaires parce qu’elles sont critiques
pour la sécurité du vol. Les distances de décollage et d’atterrissage ainsi que les
pentes de montée citées plus haut en font partie. D’autres performances sont dites
opérationnelles, comme la distance parcourue par unité de carburant consommé ou
encore la trajectoire permettant de réduire les nuisances sonores a proximité des
aéroports.
1.1.2. Modéle de qualités de vol

L’avion est vu comme un solide indéformable soumis a des forces extérieures.
Cette hypothése permet de ne considérer que 6 degrés de liberté. Par rapport au
modele du point matériel, cette modélisation a pour objectif de représenter la
dynamique de l'avion autour de son centre d’inertie. L'objectif est de connaitre la
réponse de l'avion aux sollicitations du pilote ou de [I'environnement. Cette
modélisation permet :
* L’étude théorique de I'avion :

- stabilité : la capacité de l'avion a revenir a une position d’équilibre
prédéterminée aprés une perturbation externe ;

- contrélabilité : la possibilité de déterminer un état d’équilibre dans tout le
domaine de vol, c’est-a-dire pour toutes les conditions de vitesse, d’altitude
possibles ;

- manceuvrabilit¢ : la capacité de l'avion a atteindre un nouvel état
d’équilibre ;

» Des applications pratiques pour la mise en place des simulateurs de vol ou encore
I'analyse d’accidents.
I.2. L’aéroélasticité

L’aéroélasticité est la discipline qui croise les effets aérodynamiques (A), inertiels
() et élastiques (E) d’une structure. Collar a classifié les principales problématiques
aéroélastiques sous la forme d’un triangle dont les sommets représentent l'origine de
chaque force mise en jeu et les arrétes représentent des problématiques
scientifiques (Figure 1.2).
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Figure 1.2. Triangle de Collar [28].
On note :

1. Vibrations mécaniques ou couplage inertie et élasticité (V): Les efforts
aérodynamiques sont négligés, la structure oscille autour d'une position
d’équilibre. L’objectif est de caractériser le comportement vibratoire de 'avion,
d’identifier le comportement vibratoire sous différents types d’excitation (choc,
échelon, rafales harmoniques et turbulences aléatoires).Dans le processus de
certification, les essais de vibration au sol (Ground Vibration Test, G.V.T.)
permettent cette identification

2. Stabilité dynamique ou couplage inertie et aérodynamique (S.D): L'aéronef est
considéré comme étant parfaitement rigide et on étudie les trajectoires et leur
stabilité; c’est la mécanique du vol.

3. Aéroélasticité stationnaire ou couplage aérodynamique/élasticité : L'étude des
forces aérodynamiques et des contraintes mécaniques de [I'aéronef
déformable :

- Distribution des charges (L): Calcul des forces de portance, de trainée et
des moments en considérant la déformation stationnaire de I'avion.

- Divergence (D): Rupture statique de la structure. Une vitesse critique a ne
pas dépasser appelée Vitesse de divergence. Elle doit étre identifiée lors
du processus de certification.

- Inversement des manceuvres (R): Les surfaces de contrble générent un
couple aérodynamique. La torsion de l'aile engendre un changement de
'angle d’attaque et une perte de portance est mesurée. Pour des vitesses
suffisamment grandes, la portance peut changer de sens, ce qui génére
une perte totale de manceuvrabilité.

La vitesse critique d’inversion des gouvernes doit également étre
identifiée dans le processus de certification.

4. Aéroélasticité dynamique ou couplage inertie, élasticité et aérodynamique :

- Flottement (F): Les efforts aérodynamiques entrent en résonance avec la
structure. Cette auto-excitation génére une instabilité dynamique.
Physiquement, cette instabilité peut étre quantifié¢e par un taux
d’amortissement négatif. Ce phénomene arrive lorsqu’on atteint une
vitesse limite appelée Vitesse critique de flottement.

- Tremblement (T): Vibration de l'aile issue d’une excitation aérodynamique
périodique. Cette excitation peut étre issue de l'oscillation de la position
d’'une onde de choc (Interaction onde de choc et couche limite) ou de
tourbillons de Von Karman (Vibration Induite par Vortex, surtout pour les
corps non profilés comme le pont de Tacoma).
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- Réponse dynamique (Z): Identification des fréquences propres de l'avion
en vol. Prise en compte des rafales de vent.
La plupart de ces phénoménes peuvent provoquer la rupture des éléments portants
de l'aéronef, il est primordial pour les constructeurs aéronautiques de maitriser le
comportement aéroélectriques des avions.

1.3. Stabilité de I’avion

La stabilité signifie la tendance de l'avion a revenir a sa position d’équilibre
apres avoir été perturbé. La perturbation provient des actions de commande de la
part du pilote ou des phénoménes atmosphériques. Une perturbation autour d’'un état
d’équilibre agit sur le comportement de I'avion. Ce comportement est une propriété
extrémement importante des avions. En effet, pour que I'avion soit efficace lors de la
réalisation des tests d’optimisation des trajectoires de vol, il faut qu’il soit en équilibre
(trim) pendant toute la durée de vol et que les perturbations soient les plus faibles
possible.
Pour étudier et analyser la stabilité de l'avion (Figure 1.3), nous avons besoin de
connaitre toutes les lois de la physique, les forces, les moments et les lois de
contréle qui régissent le mouvement de I'avion en temps réelle, en créant un modele
mathématique permettant de valider les différentes analyses de la stabilité.
La stabilité reflete un état d’équilibre parfait. Ce dernier caractérise un vol uniforme
stationnaire, ou la force résultante et le moment résultant au centre de gravité sont
égaux a zéro. De plus, si la somme des forces et les moments n’est pas nulle, I'avion
aura des accélérations en translation et en rotation, qui vont créer une instabilité
dans le vol de I'avion.

STABILITE

LONGITUDINALE TRANSVERSALE

|
STATIQUE DYNAMIQUE STATIQUE DYNAMIQUE

n=1 ol phygoide 0§C|I!at|0n effet effet | [stabiltd| [roulis| [roulis
man0|euvre dincidence| | girouetie] |giagre| | spirale pur_ | [hollandais
manchel manche | | effort deplacement
libre bloquée| |par'g" par"g"

Figure 1.3- Organigramme de la stabilité.

I.4. Enveloppe et mission de vol

Une fois que la conception de l'avion, avec ses surfaces de contrble ainsi que
ses moteurs, a été accomplie, il faut désormais se consacrer a définir des limites
d’étude pour nos calculs de stabilité. Pour cela, I'enveloppe de vol de l'avion est
définie, tout comme sa mission de vol. En effet, un avion en service posséde
certaines limitations, que ce soit en altitude ou en vitesse, que le pilote ne doit pas
dépasser afin d’assurer la sécurité de ses passagers ou structurelle de son avion.
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1.4.1. Enveloppe de vol

Chaque type d’avion posséde ses propres conditions de vol définies par des
considérations telles que I'aérodynamique ou le mode de propulsion. Ainsi, les
combinaisons de vitesses, altitudes, poids et les phases de vol définissent
'ensemble des conditions de vol de tous les avions. Ces conditions de vol sont
limitées par des considérations soit techniques ou structurelles. L’ensemble de ces
frontieres définissent ce que I'on appelle I'enveloppe de vol ou encore le domaine de
vol. L’intérieur de cette enveloppe correspond a la zone slre de vol pour I'avion.
Il existe différentes fagon de représenter cette enveloppe de vol. Il y a d’abord le cas
ou le facteur de charge n et la vitesse (ou nombre de Mach) sont les deux critéres de
limitations. Le facteur de charge, qui dépend de la portance et du poids de I'appareil
comme le montre I'équation (1.1), est un facteur adimensionnel.

n="Lly (1.1)
L’autre méthode de représentation de I'enveloppe de vol utilise également la vitesse
(ou nombre de Mach) mais le facteur de charge est lui remplacé par l'altitude. Cette
méthode sera utilisée dans cette étude. En effet, pour chaque point de vol compris
dans cette enveloppe, les conditions d’équilibre seront recherchées en fonction de
laltitude et de la vitesse. Les figures (1.4) et (1.5) montrent ces deux méthodes de
représentation de I'enveloppe de vol.

Vs1: Volets rentrés, Vitesse de décrochage
delg

Va: Volets rentrés, vitesse de manceuvre de

conception

Vc: Vitesse de croisieére structurée par la

conception

Vp: Vitesse de piqué (descente) de conception.

Load
factor

Figure 1.4 -Facteur de charge en fonction de la vitesse [4].

Maximum cperating altitude

Mwmo: Nombre de Mach maximal en
fonctionnement

Mpor: Nombre de Mach démontré pour un

Altituda vol maximal

Stal Vmo : Vitesse maximale d'exploitation

Vor : Vitesse maximale démontrée en vol

Muo

Vor

Airspaad
Figure 1.5- Altitude en fonction de la vitesse [4].

Afin de construire cette enveloppe de vol pour un avion, il est nécessaire de
connaitre les différentes vitesses qui limitent le domaine de vol. Elles sont aux
nombres de trois. Il y a la vitesse de décrochage, le nombre de Mach Maximum en
Opération (MMO) et la Vitesse Maximale en Opération (VMO). Le nombre de Mach
maximum en opération et la vitesse maximale en opération sont des limitations de
vitesses indiquées par les concepteurs d’avion.
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Il est a noter que le nombre de Mach a été choisi comme variable, a la place de la
vitesse, afin de faciliter les calculs de stabilité ainsi que la génération de I'ensemble
des tables des coefficients aérodynamiques. Afin de vérifier la stabilité de I'appareil
sous n’importe quelle condition de vol incluse dans I'enveloppe de vol de I'avion, un
ensemble de points de vol a été généré de maniére aléatoire.

1.4.2. Mission de vol :

Bien qu’une enveloppe de vol représente I'ensemble des points de vol, elle ne
représente pas réellement la mission de vol d’'un appareil. En effet, I'enveloppe
indique toutes les combinaisons altitude et nombre de Mach auxquelles 'avion peut
voler. Cependant, durant un trajet normal, un avion ne volera jamais dans certaines
conditions comme par exemple une altitude élevée a une faible vitesse. C’est la
mission de vol qui représente avec plus de précision les conditions de vol suivies par
I'avion durant un parcours normal.

1.5. Revue de la littérature

Cette revue de la littérature est basée sur les travaux de recherche dans le
domaine d’aéroélasticité et de la dynamique de vol. Ces derniers concernent la
modélisation et la simulation des systemes aéroélastiques (une section d’aile, une
aile compléte ou l'avion flexible complet) pour prédire les probléemes de vibration et
d’instabilité.
La modélisation de I'avion souple peut étre divisée en trois themes : la modélisation
structurale de l'avion, la modélisation aérodynamique et I'écriture des équations de la
dynamique de I'avion souple [5].
Du point de vue structural, I'avion est modélisé par la méthode des éléments finis ;
l'avion est divisé en éléments de poutres ou de plaques suivant le degré de
complication de la modélisation. Une fois le calcul des modes structuraux effectué,
les calculs qui suivent sont effectués dans une base de modes réduites, en prenant
les modes les plus représentatifs de I'équilibre et de la dynamique de I'avion.
La modélisation physique des systemes mécaniques de base fréquences et modes
propres d’'une poutre en vibration transversale pourra étre obtenus en appliquant la
méthode de transformation du systéeme masse-ressort. Enfin, la détermination des
fréquences et modes propres permet de comprendre les phénoménes d’excitation et
d’oscillation du systéme en vibration libre [7].
Beaucoup de chercheurs s’intéressent a I'étude de l'effet d’aéroélasticité non linéaire
sur le comportement dynamique pour prédire le phénoméne de flottement et
d’oscillation en particulier le cas de la section d’aile a deux degré de liberté [8]. De
plus, le modéle peut devenir plus compliqué en considérant le cas du non linéarité
structurelle (le coefficient de rigidité est incertain ou dépend d’un paramétre variable
comme l'incidence par exemple).
Pour la modélisation de 'aérodynamique du systéme, elle peut étre plus au moins
compliquée selon les hypothéses de calcul, par exemple le régime du vol
subsonique, transsonique ou supersonique et la nature du modéle aérodynamique
considéré stationnaire, quasi stationnaire ou instationnaire. Selon la précision
recherchée et des budgets alloués, difféerentes méthodes peuvent étre envisagées
pour estimer les caractéristiques aérodynamiques d'un avion. Parmi les plus
connues, nous pouvons citer [2] :

- Les méthodes d'estimations des paramétres a partir de mesures
expérimentales.
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- Les méthodes CFD (Computational Fluid Dynamics) basées sur la
résolution des équations de Navier et Stokes.

- la méthode VLM (Vortex Lattice Method) utilisée par le programme
TORNADO.

- Les procédures du logiciel DATCOM.

On note que I'expression servant au calcul des coefficients aérodynamiques varie
selon les concepteurs d'un avion a un autre.

Nous détaillerons plus l'approche choisie pour ['écriture des équations de la
dynamique de l'avion rigide et souple.

En revue des différentes modélisations de la dynamique du vol de I'avion souple,
nous avons pu constater que pour écrire ces équations, il est nécessaire de choisir
deux repéres, un repére de référence qui est le repére terrestre, qui est le repére de
dérivation inertiel et un repére de projection des équations et des vecteurs, qui sera
dans la plupart des cas, le repére avion. En effet, suivant le choix de ce repére
mobile, les équations du mouvement de I'avion souple seront plus ou moins simples ;
mais de maniere générale, plus les équations sont simples, moins l'interprétation
physique des résultats et des paramétres est aisée. Le choix de ce repere est un
compromis entre la simplicité des équations et leur signification physique [5].

Les deux approches de modélisations rencontrées sont :

- La premiéere (Approche mixte) consiste a écrire les équations du
mouvement rigide a l'aide du principe fondamental de la dynamique et les
équations du mouvement souple par la méthode énergétique (Newton-
Lagrange) [9] ;

- La seconde (Approche énergétique classique), plus répandue, utilise
uniquement la méthode énergétique [10], [11].

Le développement des équations de mouvement de l'avion rigide se trouve dans
plusieurs références depuis de nombreuses années [12, 13, 14, 15] qui sont dérivées
a partir de la loi de Newton, le modeéle est composé de douze équations
différentielles ordinaire non linéaires du premier ordre avec six degrés de liberté, trois
en translation et trois en rotation.

Par contre, le probleme est beaucoup plus complexe et trés confidentiel pour la
modélisation d’'un avion flexible, qui se trouve dans des références trés limité. En
effet, la dynamique flexible fait intervenir un nombre tres élevés de degrés de liberte,
il est nécessaire d’effectuer des hypothéses simplificatrices et des réductions sur le
modeéle qui va avoir une grande influence sur les équations de mouvement que I'on
désire obtenir. Le modéle flexible comporte plusieurs versions avec une infinité de
degré de liberté. D’aprés la recherche bibliographique, on distingue deux méthodes
principales de modélisation : la méthode du modéle intégré de Langley et celle du
modéle de TONERA [16].

Brian R et Larry L [17] décrivons et illustrons le programme de recherche
« FLEXSTAB » de niveau 1 développé au centre de recherche (NASA), de niveau 2
développé au laboratoire de la dynamique de vol (Air Force) et de niveau 3 qui est
I'intégration des deux versions (niveau 1et niveau 2). « FLEXSTAB » ont mis en point
un programme informatique pour la prédiction des charges, de la stabilité et le
contrdle des avions flexibles, |l n’est pas 'unique modéle, mais il est le plus connu et
représentatif de ce type de modéle.

C. Liauzun, N. Piet-Lahanier [18] dont le quatorzieme numéro d’Aerospace Lab est
dédié a I'aéroélasticité et a la dynamique des structures présentent le programme de
recherche 'TONERA via I'état de l'art des méthodes de calcul et de simulation

10



Chapitre | | Etat de I’art

numeérique spécifiques a l'aéroélasticité et a la dynamique des structures pour
diverses applications parmi ces derniers I'avion flexible.

Dans le travail de Waszak et Schmidt [19], ils ont développé un modele aéroélastique
et I'ont appliqué a l'analyse de la dynamique de vol du bombardier Rockwell B-1. Le
modeéle mathématique utilisait les modes de vibration libre de l'avion et était
représenté dans le systeme d'axe moyen pour minimiser le couplage inertiel.
Schmidt [20] a étendu le modéle pour couvrir une grande variété de sujets sur la
dynamique de vol des avions flexibles. Schmidt et Raney [21] ont travaillé ensemble
en mettant en ceuvre le méme modeéle pour prédire l'effet de la flexibilité sur les
caractéristiques de maniabilité d'un avion. Le travail a utilisé un simulateur de vol du
centre de recherche Langley de la NASA et a été appliqué sur deux avions : le
Rockwell B-1 et le Boeing High Speed Civil Transport (HSCT). Raney et al. [22] et
[23] ont étendu leur travail sur le HSCT pour étudier l'effet de la flexibilité des
modéles d'avions génériques sur les qualités de maniabilité (HQ) et de pilotage (RQ).
lls ont utilisé les évaluations des pilotes basées sur I'échelle d'évaluation de Cooper-
Harper pour les qualités de vol et une autre échelle d'évaluation pour le pilotage.
Mitchell et al [24] ont réalisé une excellente étude sur I'évolution et la révolution des
qualités de vol. Waszak [25] présente une vue générale sur la modélisation et la
simplification des modéles de véhicules aéroélastiques et a proposé une
méthodologie d’unification de I'aéroélasticité et la dynamique du vol.

Concernant la simulation numérique et en particulier avec le développement des
ordinateurs et les codes de calcul, I'avion flexible est modélisé numériquement par la
combinaison du code CFD (Computational Fluid Dynamics), CSD (computational
Structure Dynamics) et CFM (Computational Flight Mecanics). Ces modéles donnent
d’'une maniére exacte le comportement flexible de I'avion et permettent uniquement
d’étudier la stabilité de l'avion et I'effet des modes flexibles sur les modes rigides
ainsi que la réponse de I'avion en cas des perturbations atmosphériques [3] [6] [26].

Conclusion:

La modélisation dynamique d’un avion rigide est un probléme trés discutés par
beaucoup de références et il est possible de trouver le développement des équations
de mouvement de tels avions dans ces références. Ce n’est pas le cas pour la
modélisation d’'un avion flexible, qui constitue un probleme beaucoup plus complexe.
Elle fait intervenir théoriquement une infinité de degrés de liberté. Dés lors, on
comprend qu’il est nécessaire d’effectuer des simplifications et que le choix des
hypothéses simplificatrices va avoir une grande influence sur les équations de
mouvement que I'on désire obtenir.

11



Chapitrell

Equations de mouvement pour un
avion rigide et ¢lastique



Chapitre 02 | Equations de mouvement pour un avion rigide et élastique

1.

Introduction :

Dans ce chapitre, nous allons établir les équations de mouvement d’'un avion

élastique aprés la mise en équations du mouvement d’'un avion rigide. Afin de les obtenir,
on applique le principe de Newton, principe énergétique de Lagrange. L’approche de la
modélisation et les notions de base de la mécanique de vol et 'aérodynamique sont
reportés en Annexe A et C respectivement.

2. Equations de mouvement pour un avion rigide [20] :

Dans cette section, Il s'agit d’établir les hypothéses, le choix des référentiels et la

mise en équations du mouvement d’un avion rigide.

2.1. Les hypothéses

La terre est plate et immobile.

La gravité g est constant avec l'altitude.

L’avion est rigide.

L’avion est symétrique par rapport au plan passant par le centre de gravité contenant
I'axe vertical et I'axe longitudinal.

La masse de l'avion est constante.

2.2. Les équations vectorielles du mouvement :

Dans I'hypothése d'une terre plate et non tournante, un référentiel de coordonnées

fixé a la surface de la terre (tournant avec la terre) est considéré comme inertiel, I'effet
de cette rotation est ignoré. De plus, la gravité est considérée comme constante et
indépendante de l'altitude ou de la distance par rapport a la terre.

Référentiel V

Référentiel 1

Figure 2.1: référentiel inertiel et fixe et vecteurs de position[20].
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Considérons un avion tel qu'illustré a la figure 2.1. Supposons que le référentiel
inertiel 1 soit fixé a la surface de la terre et que le référentiel vV, pour avion, soit un
référentiel fixe de I'avion. Considérons également un volume infinitésimal de matériau de
'avion, dV dont la position est p' par rapport a Oy, l'origine du référentiel 1. Si la densité
du matériau a cet endroit de I'avion est désignée par p, et la masse dm = p, dV. La
deuxiéme loi de Newton peut étre appliquée a cette masse.

Les forces agissantes sur la masse dm sont constituées de la force gravitationnelle
et d'une autre force externe df. qui est uniquement de nature mécanique. Par
conséquent, pour la masse dm, nous avons les deux expressions ci-dessous pour la
deuxiéme loi de Newton (voir équations E.1 et E.2 en annexe). Les équations sont
exprimées en termes de mouvement de translation et de rotation de la masse dm,
respectivement :

dp’
| (p |dV> f p ng+f df oyt
-fVoI dt \Var " oo suf

dp
fvm dtll(p pvdtIIdV)—fv povng+f P’ X dfext

Surf
D'aprés la figure 2.1 : p=py+p

(2.1.1)

(2.1.2)

ol

La masse instantanée de l'avionest: [ = pydV =m

Définissant maintenant le référentiel V de telle sorte que son origine Oy se trouve
au centre de masse instantané cm de l'avion (c’est aussi le centre de gravité puisque g
est supposé constante). En ce qui concerne le centre de masse, on écrit le premier
moment de masse de 'avion autour de l'origine inertielle comme :

, 2.1.3
f pyp'dV = f pyvpydV +f pypdV = pvf pyav +f pypdV ( )
Vol Vol Vol Vol Vol

=mpy + f pypdV
Vol

Définissant maintenant le centre de masse comme étant le point de I'avion autour duquel
le premier moment de masse est nul, soit :

f pypdV =0
Vv

ol

(2.1.4)

Par conséquent, nous pouvons maintenant exprimer la position inertielle du centre de
masse comme suit :

Py = %fpr,dV (2.1.5)
Le coté gauche de 'équation (2.1.1), devient :
dp dpy dp
J.. dth(pv > th) J.. dtll(pv b |IdV> J.. dth(ﬂv > |IdV>
(2.1.6)

dpy d dpy d dpy
av | = — av) | = —
LOI dt|1<Pv it |1 > dt|1< it |1J;/OI (pydV) dtll(m it
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Ce dernier terme est considéré comme le taux de variation de la quantité de
mouvement de translation de I'avion, et il est exprimé en termes de position et de vitesse
du centre de masse de I'avion. Pour obtenir ce résultat, il faut noter que la vitesse du

. N n , voex
centre de masse de I'avion (ou gravité) % |; peut étre amené en dehors de l'intégrale de

volume puisque la vitesse de ce point n'est pas une fonction des volumes infinitésimaux
dV sur lesquels l'opération d'intégration est effectuée. Autrement dit, la position et la
vitesse du centre de masse (gravité) sont constantes par rapport a l'opération
d'intégration volumique sur I'avion.
En ce qui concerne le deuxieme terme du c6té droit de I'équation (2.1.6), on a:

%h :%W"‘ww Xp (217)
En substituant ceci dans l'intégrale en question, on obtient :

(2.1.8)

d dp d dp d
. gy han =] Zh v v an+ [ Fhlev(onsx p)av)

o dt vol dt vol
La premiére intégrale du cété droit est nulle puisque 'avion est rigide pour toutes les
particules de masse p, dV de I'avion.

La derniere intégrale de I'équation (2.1.8) peut étre écrite comme :

d dwy d
[ 2 (o (@uax ) ) =521 x [ pypav v ey x [ hCprpav)
Vol Vol Vol (2 1 9)
dwy d T
=Sl ix | v o x (| SlvGupdn +anx [ pypdv)=o
Vol Vol Vol

Ceci est d0 a deux faits. Premierement, rappelons I'équation (2.1.5) et le fait que Oy,
a été choisi pour coincider avec le centre de masse (ou de gravité) de I'avion, autour
duquel le premier moment de masse est nul. Deuxiemement, ['expression

fvm %h/(pvpdV) est nulle si les densités des volumes dV ou p, sont constantes (si la

masse de l'avion est constante), si I'avion est supposé rigide et si le référentiel est fixe
pour I'avion, c'est-a-dire qu'il ne change pas d'orientation par rapport a I'avion. Ce dernier

point découle directement de la définition du vecteur d—‘t’ ly =0
La loi de Newton régissant le mouvement de translation peut étre exprimée comme suit :

dp[/ A dVV

e A Y

d
—|fm
ac '™ dt vol surf (2.1.10)

En invoquant I'équation (2.1.3), et en notant que le vecteur p,, est indépendant de
l'opération d'intégrale de volume, le c6té gauche de I'équation (2.1.2) ou la loi de Newton
est sous forme de rotation peut étre écrit comme :

, d dp’
P gh (v g hdn = |

j 4oy P ay +j
Py e dth(PV dt [1dV) y

v +) L1 (or 2 av) =
Vol PR gty ) = (2.1.11)

!

d dp v
p EII(pVEII )

ol
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En outre, le c6té droit de I'équation (2.1.2) peut étre écrit comme suit :

o xpvgdv+f (2.1.12)

Surface

=pv><<f pvng+f dfext)"'f p><pvgd+f p X dfex
Vol Surface Vol Surface

Maintenant, les termes dans les cases des équations (2.1.11) et (2.1.12) peuvent
étre reconnus comme le vecteur p, x (équation (2.1.1)). Puisque I'équation (2.1.1) est
toujours satisfaite (c'est la loi de Newton), les termes dans les cases s'annuleront lors de
la mise en équation des équations (2.1.11) et (2.1.12). Par conséquent, I'équation (2.1.2)
devient :

d dp’ (2.1.13)
[ px(gpher (Snav))= [ pxpgave [ pxdie
Vol Vol

Surface

p’' X dfey = f (pv +p) X pygdV + f (pv +p) X dfey
Vol S

Vol urface

Maintenant, a partir de la propriété du centre de masse (équation (2.1.5)), et du fait
que le vecteur gravité est pris comme constant par rapport a I'opération d'intégration
volumique sur I'avion et en invoquant a nouveau l'équation (2.1.3), nous pouvons éliminer
p' de cette équation, et considérant que la densité des matériaux de I'avion p,, n'est pas
fonction du temps. Ainsi, on obtient :

f P« d | (dp| dV) _J  df (2.1.14)
Vol dt Loy dt : Surfacep ext

En invoquant plusieurs fois la régle de la dérivée du vecteur, équation (2.1.7), nous
obtenons la loi de Newton régissant le mouvement de rotation exprimée comme suit :

dw
f p X (pv (( el p) + @y X (wyy X p)dV>> = f P X df (2.1.15)

Vol urfice

Examinant de plus prés les coOtés droits des équations (2.1.10) et (2.1.15), qui
comprennent les forces et les moments agissant sur I'avion. Nous avons :
f pvgdV =g pydV =mg
Vol Vol
Ou nous notons a nouveau que le vecteur gravité est supposé constant par rapport a
l'intégration du volume sur le véhicule. Ensuite, soit :

f dfext = Faero + Fperop
Surface

Ce qui implique que les forces agissantes sur I'avion résultent de l'intégration d'une
distribution de pression dfs; sur l'avion qui est due aux effets aérodynamiques et
propulsifs. De méme, soit :

fSurface P X dfext = Maero + Mprop

Qui est simplement I'expression des moments, pris autour du centre de masse de
lavion, dus a la méme distribution de pression externe générant les forces
aérodynamiques et propulsives.
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En combinant tous ces résultats, on obtient les équations du mouvement données ci-
dessous pour un avion rigide avec une distribution de densité constante.

d de dVV
dt lym < dt II) W It = mg + Faero + Fprop (2.1.17)
de,I
f PX\| pv (T |l‘ X p) + wy, X (wV,l X p)dV = Mpero + Mpror (2.1.18)
Vol

La premiere équation (2.1.17) exprimée en termes de moment cinétique de l'avion,
régit le mouvement de translation de l'avion, tandis que la seconde équation (2.1.18)
exprimée en termes de moment cinétique de I'avion autour de son centre de masse, regit
le mouvement de rotation.

2.3. Les équations scalaires du mouvement :

Six équations scalaires de mouvement vont maintenant étre développées a partir
des deux relations vectorielles ci-dessus (équations (2.1.17) et (2.1.18)).
Les équations suivantes définissent les composantes des vecteurs nécessaires dans le
référentiel fixé sur I'avion. (Voir la figure 1.1)

d 2.1.19
lel_VV—U1V+V]V+WkV ( )

p = xiy + yjy + zky
g = gxiy + gyiV + g.ky
wy; = Piy + Qjy + RKky
Facro = Fa iy + Fu iy + Fa Ky
Ferop = Fpyiy + Fp jy + Fp Ky
Mpero = Laiy + Myjy + NyKy
Mprop = Lpiy + Mpjy + Npky

Avec la masse constante, nous avons le terme du c6té gauche de I'équation (2.1.17), ou
la quantité de mouvement de translation de I'avion, donnée par :

d dp av dvy 2.1.20

Sl = m () = m (G +anxw) (21.20)
En substituant I'équatlon (2.1.19) a l'équation (2.1.17), en invoquant I'équation (2.1.20),
en effectuant les opérations vectorielles et en égalisant les composantes iy, j, etky , on
obtient les trois équations scalaires suivantes qui régissent la translation de I'avion :
m(U + QW —VR) =mg, + Fy, + Fp, (2.1.21)
m(V + RU — PW) =mg, + F4, + Fp,

m(W + PV —QU) =mg, + Fy, + Fp,
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En utilisant les trois angles d'Euler et les composants de la gravité dans le référentiel fixe
de Il'avion, on obtient :

m(U + QW —VR) = —mgsin0 + F,, + Fp,
m(V + RU — PW) = mgcosOsin¢g + Fy, + Fp, (2.1.22)

m(W + PV — QU) = mgcosfcos¢p + Fy, + Fp,

Nous nous intéressons maintenant au développement des équations scalaires régissant
la rotation de 'avion, en commencgant par I'équation (2.1.18) répétée ici :

de,I
f p x| py (W |l‘ X p) + wy,; X (wV,l X p)dV = Mpero + Mpyor
Vol

de_I deI

de_I I

Tout d'abord, notant que : 2 v

lv + oy X @y =

Et que :
de,

lv =Plv+le+RkV
Ensuite, a partir de l'identité vecteur-trlple produit, nous pouvons écrire :

p X ((d‘“” |V X P) + (wy; X (@y; X P))) (2.1.23)

p X p(wy,. wy)

deI

Tout en notant que le dernier terme a droite est nul puisqu'il s'agit du produit de deux

vecteurs paralléles.

En utilisant les composantes définies des vecteurs sélectionnés, nous avons :
p-p=x*+y*+2z° (2.1.24)
p*wV, Px + Qy + Rz

|V—Px+Qy+Rz

Définissant maintenant les moments et produits d'inertie comme étant :

L, = 2+ 2% pydVv Ly, =1 =f xypydV
~ Voz(y v SO LR M (2.1.25)
Iyy = (xz + ZZ) deV [xZ — sz = f xszdV
Vol Vor
IZZ = (xz + yz)deV IyZ = Izy = f yZdeV
Vol Vol
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Si la distribution de la densité sur I'avion p,, est constante dans le temps, les termes
d'inertie dans les équations (2.1.25) sont constants. Ces inerties étant définies, on peut
montrer que l'intégrale du coté gauche de I'équation (2.1.18) peut étre exprimée comme
la quantité vectorielle donnée dans I'équation (2.1.26) ci-dessous.

dw

P X (1 X P) + @y X (@y,0 X P)pydV

t

Vol
= (IxxP - IXZ(R + PQ) - Iyz(Q.2 - Rz) - xy((_ RP) + (IZZ - Iyy)RQ)iV (2.1.26)
+(Iny + (Ixx - IZZ)PR - Ixy(P + QR) - Iyz(R - PQ) + Ixz(PZ - RZ))jv
+(IZZR - Ixz(P - QR) - Ixy(PZ - QZ) - Iyz(Q + RP) + (Iyy - Ixx)PQ)kV

Enfin, notez que les deux vecteurs moments du c6té droit de I'équation (2.1.18) ont des
composantes dans le référentiel V, comme indiqué dans les équations (2.1.19).

En utilisant ces définitions, nous pouvons mettre en équation les composantes iy,
j, et k;, de I'équation (2.1.18) et de I'équation (2.1.26) pour obtenir les trois équations
scalaires du mouvement de rotation données ici :

Ixxb - Ixz(k + PQ) - Iyz(Q2 - RZ) - Ixy(é - RP) + (Izz - Iyy)RQ = LA + LP
Iny + (Ixx — 1,,)PR — Ixy(P + QR) — Iyz(R - PQ) + Ixz(PZ - RZ) =M, +Mp (2127)
I,,R— Ixz(P - QR) - Ixy(P2 - QZ) - Iyz(Q + RP) + (Iyy - Ixx)PQ =Ny +Np

Notant que si le plan XZ de l'avion est un plan de symétrie, alors I,,=I,, = 0O, et les
équations ci-dessus peuvent étre considérablement simplifiées.

Les six équations scalaires du mouvement de l'avion rigide sont données dans les
équations (2.1.22) (translation U, V, et W et forces) et les équations (2.1.27) (rotation P,
Q, et R et moments). Ces six équations régissent les six degrés de liberté de I'avion
rigide.

Les derniers ensembles d'équations a dériver sont appelés équations cinématiques,
car ils ne modeélisent pas des relations dynamiques mais cinématiques entre les taux
angulaires et de translation. Considérons d'abord les taux angulaires. D'aprés la définition
des trois angles d'Euler ¢, 0 et ¢ il est clair que :

. . 2.1.28
wy = @iy + 0j, + Yk, ( )

Et nous avions précedemment défini les composantes de wy ; dans le référentiel V
comme étant :
wV,I = PiV + Q]V + RkV (2129)

On peut montrer que 'une des relations entre les vecteurs unitaires du référentiel V et
ceux du référentiel intermédiaire 2 introduit dans la définition des angles d'Euler est la
suivante :

j» = cos @jy — sin pky, (2.1.30)
De plus, a partir de la matrice direction-cosinus, nous avons :
k; = —sin iy + sin ¢ cos Ojy + cos ¢ cos Ok, (2.1.31)
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En substituant les deux expressions ci-dessus dans I'équation (2.1.28), et en mettant en
équation les composantes iy, jy, et k, avec celles de I'équation (2.1.29), on obtient les
équations cinématiques souhaitées reliant les vitesses angulaires.

P = ¢ — lbsine
Q = Ocos ¢ + Pcos Osin ¢ (2.1.32)

R = yYcos Ocos ¢ — Osin ¢

2.4. Les équations de référence et de perturbation :

Cette deuxiéme étape consiste en un changement de variables et l'identification des
ensembles d'équations de référence et de perturbation.
Nous commengons par définir un changement de variables impliquant des quantités de
référence et de perturbation. Nous substituerons ensuite ce changement de variables
dans les équations (2.1.22), régissant la translation, puis dans les équations (2.1.27),
régissant la rotation et enfin dans les équations (2.1.32) régissant les relations
cinématiques entre les vitesses angulaires.
Pour le changement de variables, définissant :

U=U0+u V=V0+17 W=W0+W

FAX = FAXO +fAX

FAY = FAYO + fAy

FAZ = FAZO + fAZ

FPX = FPXO +fPX

FPY = FPYO +ny

Fp, =Fp, + fp,

LA = LAO +lA

MA = MAO +mA

NA = NAO +TlA

Lp = LPO +lp

Mp = MPO +mp

Np = NPO +np

(2.1.33)

Les grandeurs avec l'indice zéro sont les variables de référence et les quantités notées
en italique minuscule sont les quantités de perturbation. Les équations (2.1.22)
deviennent

= —mgsin(Q, + 0) + (FAX0 + fo) + (FPxo + fpx)

m((Vo +v) + (RoUy + Rou + Upr + 1ru) — (PW, + Pow + Wyp + pw))
= mgcos(0, + 0)sin(d, + ¢) + (FAY0 + fa,) + (FPY0 + fpy)
m((Wo +w) + (PoVo + Pov + Vop + pv) — (QoUg + Qou + Ugq + qu))
= mgcos(0, + 8)cos(Py + @) + (FAZ0 + fAzo) + (sz0 + fp,)
Notant les identités suivantes pour le sinus et le cosinus de la somme de deux angles :

sin(®g + 8) = sin Oycos 8 + cos Oysin O
cos(0By + 0) = cos Oycos O — sin Oysin

(2.1.34)
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Avec des expressions similaires pour ¢ , les équations (2.1.22) deviennent :
m((Up +u) + (QoWp + Qow + Wyq + wq) — (VyRy + Vor + Ryv + 1v))
= —mg(sin ®ycos O + cos Oysin ) + (FAX0 + fo) + (FPXO + pr)
m((Vo +v) + (RoUg + Rou + Ugr + ru) — (PgWy + Pyw + Wyp + pw))
= mg(cos Oy cos O — sin O, sin §)(sin P cos ¢ + cos P, sin ¢) (2.1.35)
+ (FAyO + fAy) + (FPyo + fpy)
m((Wo +w) + (PoVo + Pov + Vop + pv) — (QoUp + Qou + Upq + qu))
= mg(cos Oycos 8 — sin Oysin ) (cos Pycos ¢ — sin Pysin @)
+(Fag, + fa,) + (Fpy +fpy)
Nous introduisons maintenant I'hypothése de la petite perturbation ce qui résulte
Les produits des quantités perturbées ~0

Sin (angle de perturbation) ~ angle de perturbation
Cos (angle de perturbation) ~1.

Nous sommes maintenant préts a extraire les deux ensembles d'équations - I'ensemble
de référence et I'ensemble de perturbation.

m(UO + QOWO - V()Ro) = —mgSin @0 + FAxo + FPX()
m(VO + R()UO - POWO) =mgcos @()Sin q)o + FAYO + FPYO (2136)

m(WO + POV0 - QOUO) =mgcos @OCOS q)o + FAZQ + FPZO

Ces trois équations constituent I'ensemble de référence correspondant aux équations
(2.1.22).

m(u + (Qow + Wyq) — (Vor + Rov)> = —mgcos 0,0 + f,, + fp,

m (v + (Rou + Uyr) — (Pow + Wop)> = mg(cos 0, cos ®,¢ — sin O, sin ®,0) + fa, +Fpy) (2.1.37)

m(W + (Pov + Vop) — (Qou + Upq)) = —mg(cos Oysin ¢ + sin Ogcos ®,0) + f4, + fp,

Ces trois équations constituent I'ensemble de perturbation correspondant aux équations
(2.1.22).

Notez que I'ensemble de perturbation est linéaire dans les variables de perturbation,
et que les coefficients de ces variables de perturbation sont fonctions des variables de
référence.

Nous nous intéressons maintenant aux équations régissant le mouvement de
rotation (2.1.27). Nous exprimons d'abord les équations de rotation en fonction de
variables de référence et de perturbation via le changement de variables, puis nous
extrayons les ensembles d'équations de référence et de perturbation.
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En substituant le changement de variables dans les équations (2.1.27), on obtient :

L Py + D) — Ly (Ro +7) + (P +P)(Qo + D)) + Uz — Ly)(Qo + )(Ro +7)
= (La, + la) + (Lp, + 1p)

Iyy(QO + CI) + (Ixx - Izz)(PO + p)(RO + 7") + Ixz((PO + p)z - (RO + r)Z) (2138)
= (My, + my) + (Mp, + mp)

Iz(Ro +7) = Lz (P + p) = (Qo + @)(Ro + 7)) + (Iyy — Lx) (B + P)(Qo + q)
= (Ny, + 14) + (Np, + 1)
Notant qu'ici nous avons supposé que le plan XZ de I'avion est un plan de symétrie, et
donc I, =1, =0
Nous allons maintenant réarranger les trois équations ci-dessus. Aprés avoir négligé
les termes impliquant les produits des quantités perturbées (hypothése de petite
perturbation), nous obtenons :

LexPo = Ly (Ro + PoQo ) + (L — 1) QoRo = La, + L,
IyQo + (zx = I2)PoRo + iy (P§ — RE) = My, +Mp, (2.1.39)

LiRo = Ly (Po = QoRo ) + (Iyy = L) PoQo = Ny, + Np,

Ces trois équations constituent I'ensemble de référence correspondant aux équations
(2.1.27).

Ixxp - Ixz <1‘ + (QOp + PO‘I)) + (Izz - Iyy)(ROq + Q()r) = lA + lP

: 2.1.40
1,8 + (e — L) (Rop + Por) + 21, (Pop — Ror) = my +mp (2.1.40)

I,r—1,, <p — (Rogq + Qoﬂ) + (Iyy = Lix)(Qop + Poq) =y +1mp

Ces trois équations constituent I'ensemble de perturbation correspondant aux équations
(2.1.27).
En substituant le changement de variables dans les trois équations de cinématique de

rotation (équations (2.1.32)) et en utilisant les identités pour les sommes de deux angles

et en admettant I'nypothése d'une petite perturbation, on obtient les résultats suivants :

PO = ‘I)O - q’oSiﬂ@o
: ' (2.1.41)
Qo = 0gcos Py + PysindPycos O,

Rg = —0ysind®y + PycosPycos B,
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Ces trois équations constituent I'ensemble de référence correspondant aux équations
(2.1.32).

p=¢ —¥,cos 0,0 —sinByy
o : (2.1.42)
q = cos P30 — Oysin Pyp + ¥y (cos Pycos Oy —sin Pysin0y0 + sinPycos Oy

r=cos®,cos0yp — 0ycos Pyp —sin®y0 — Wy(sin ®ycos Oy + cos Pysin 0y0)

Ces trois équations constituent I'ensemble de perturbation correspondant aux équations
(2.1.32).

3. Les équations de mouvement pour un avion élastique [20] :

D’une fagon analogue a un avion rigide, on établit les hypothéses, le choix des
référentiels et la mise en équations du mouvement d’'un avion élastique.

3.1. Les hypothéses

e Laterre est plate et immobile.

e L’avion est élastique.

e L’avion est soumis a une vibration libre.

e Le référentiel fixe de I'avion est un référentiel d’axe moyen.

e L'origine du référentiel fixe de I'avion (axes moyens) est située au centre de masse
instantané.

e Les déformations élastiques sont supposées trés petites.

e La gravité g est constant avec l'altitude.

e |’avion est symétrique par rapport au plan passant par le centre de gravité contenant
I'axe vertical et I'axe longitudinal.

e La masse de l'avion est constante.

3.2. L’équation de Lagrange, énergie cinétique et potentielle

Dans cette section, le concept énergétique sera utilisé pour traiter un avion
élastique.
L'équation de Lagrange stipule que :
i(a_T)_a_T+a_U: r_ 0(6W) (2.2.1)
dt\oq) adq aq a(8q)
Considérant un élément de masse de I'avion, comme le montre la figure 2.1.
La vitesse d'inertie d'un élément de masse est égale a :

dp’ (2.2.2)
Velement = E |I
L’énergie cinétique de I'élément est :
1 1dp’ dp’ (2.2.3)
Telement = 2 |Velement |2pydV = 27dt Iy - dt [t pydV

L'énergie cinétique totale peut étre exprimée comme l'intégrale volumique des énergies
de chaque élément de masse, soit :
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T=- — av
L de Iy It It pv

1f dp’ dp’ (2.2.4)
2y

La vitesse d'inertie de l'origine du référentiel v est de :

_dpy (2.2.5)
VV - dt |I
Sachant que :
p=pyr+p
dp _ dp (2.2.6)

—h==ly +wy; X
dtll dth viXPp

Ainsi, I'énergie cinétique devient :

1 dpy  dpy dpy , dp dpy dp
i —_— " —_— —_— - —_— —_— [— X
T 2 ), de |1 it I +2( it |1 I |V+(dt 1 + it lv)(wy, X p)) 227)
dp,  dp
+E lv - E|V + (wy,; X p) - (wy; X p)) dydV

L'énergie potentielle du véhicule comprend I'énergie potentielle gravitationnelle Uy, plus
I'énergie de déformation élastique de la structure de I'avion U,.

L’énergie potentielle gravitationnelle de l'avion s’écrit comme l'intégrale des énergies
potentielles des éléments de masse, soit :

Ug=—-1] (g p)pydV=- (g- (pv +P) pyadv
Vol Vol

L'énergie de déformation élastique est I'énergie stockée dans une structure élastique en
raison de sa déformation résultant d'une force appliquée.

Maintenant, que la position p d'un élément de masse d’avion par rapport a l'origine du
référentiel V doit étre représentée en termes de sa position rigide Pgrgr, plus le
déplacement élastique de ce point sur la structure d;(x, y, z, t).

(2.2.8)

p=prs +ds(x,y,71) (2.2.9)
Puisque le vecteur Pry est invariant par rapport au référentiel V on note que :
dp ddg (2.2.10)

dr lv = dt lv
En utilisant le principe de D'Alembert pour exprimer la force sur un élément de masse
en fonction de la masse de I'élément et de son accélération, I(expression de I'énergie de
déformation élastique est :

1 d2d, (2.2.11)
Ue=—75 FlV'dE pvdV
Vol
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3.3. Le référentiel fixe du véhicule et les axes moyens

On considere un référentiel d’axe moyen (voir annexe section A7) qui implique que :

dp (2.2.12)
lyoydV = pX—lypydV =0
JVol dat v Vol dat e

En substituant les équations (2.2.9) et (2.2.10) dans I'équation (2.2.12) et en considérant
que dy est suffisamment petit on obtient :

ddg ddg 2.2.13
J I lvpydV = f Pre X —~ lvoydV ( )
Vol Vol

Les deux termes d’intégral dans I'équation (2.2.13) sont appelés les contraintes pratiques
de l'axe moyen qui illustrent les conditions d'orthogonalité entre le corps rigide et les
modes de vibration.

Nous allons maintenant appliquer les contraintes d'axe moyen ou d'orthogonalité
exprimées dans I'équation (2.2.12) aux énergies cinétique et potentielle gravitationnelle
exprimées dans les équations (2.2.7) et (2.2.8), respectivement.

L'expression de I'énergie cinétique, peut étre considérablement simplifiée :

1 dpy dpy dpy
T== at.ud 2(—~
5 Vol( it Iy it Iy ( it [i(wy; X P)) (2214
|V It |V + (wy,; X p) - (wy,; X p)) dydV

La condition selon Iaquelle l'origine du référentiel V (axes moyens) est située au centre
de masse instantané exige que le premier moment de masse autour de l'origine soit nul,
dou:

ppydV =0 (2.2.15)
Vo
Le deuxiéme terme de I'équation (2.2.14), devient :
dpy dp 2.2.16
J- |I (wy, X p)pydV = - — |1+ (wy,; X ppydV) =0 ( )
Vol dt dt Vol

L'énergie cinétique, équation, se simplifie encore en :

1( dpy, dpy  dp dp (2.2.17)

T=§ ot II'WII‘FEW'EW"‘(@V,IXp)'(wV,IXP))PVdV

Sachant que :

dpy _dpy  dpy f dpy ~ dpy (2.2.18)
J, G e =T | vy =m T

Et que :
(2.2.19)

l(wV,l X p) : (“’V,I X p)deV = “’5,1 Mwy,
Vo
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Ou [I] est la matrice d'inertie de I'avion. La dépendance temporelle de cette matrice est
souvent ignorée en raison de I'nypothése de petites déformations élastiques.
En utilisant les équations (2.2.18) et (2.2.19), I'énergie cinétique devient finalement :

_1 dpy dpy 1 1 dp dp (2.2.20)
T= KT — - at — I+ Zle[l]wVI + 2]\/01 at v at lvpyaV

Enfin, puisque le premier moment de masse autour de l'origine du référentiel V (le centre
de masse) est nul, I'équation (2.2.8) nous de I'énergie potentielle gravitationnelle devient :

2.2.21
Ug=—| g (py+ppydV = —g-pvf pvdV —g- | ppydV =—-g-pym ( )
Vol Vol Vol

3.4. L’expansion modale utilisant les modes de vibration libre

Le déplacement élastique de la structure peut étre exprimé en termes d'expansion
modale utilisant les n modes de vibration libre, soit :

i (2.2.22)
dp= ) vy, Do)
i=1
En raison de l'orthogonalité mutuelle des modes de vibration libre, on peut écrire :

vol
f v; - vipydV =m;
Vol
Ou m; est la masse généralisée du i€me mode de vibration.
En utilisant les équations (2.2.22) et (2.2.23) I'énergie cinétique devient :
1 dpy dp (2.2.24)
T= Em'd_tvh dtV i +5 wvz[l]ww +5 Z mlm
L
Notant que :
d2d, - : (2.2.25)

v =) wiEy.m®
i=1
En tenant compte de I'orthogonalité des modes de vibration I'énergie de déformation peut

étre exprimée comme suit :

U, = —% <Z v,(x,,2) - vi(x,y, Z)r)i(t)m(t)> pydV (2.2.26)

i=1
Vol
Sachant que sous vibration libre, la réponse temporelle de chaque coordonnée

généralisée prend la forme :
T]i(t) = AiCOS(O)it + Fl) (2227)
L'énergie de déformation élastique devient :
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n
1 (2.1.28)
Ue=521 R HOL
i=
Sachant que :
m; = [ vi(xy,2) - vi(xy, 2)pydV (2.1.29)

Pour une méme déformation structurelle, I'énergie de déformation de la structure soumise
a une vibration libre est identique a celle de la structure soumise a une vibration forcée.

Les six équations scalaires régissant la translation et la rotation d'un corps rigide qui
seront obtenues a l'issue de l'usage de la transformée de Laplace, les trois angles
d’Euler, le principe du travail virtuel et la matrice du cosinus directeur sont identiques aux
équations (2.1.22) et (2.1.29). Les effets élastiques entreront dans ces équations par le
biais de modifications des moments du cété droit de I'égalité dans les équations.

3.5. Les équations du mouvement qui régissent la déformation élastique
Les coordonnées généralisées du systéme sont exprimées comme étant :

q={X, 1 Z, ¢ 6 Y n;,i=12,--}" (2.1.30)

En utilisant les coordonnées modales, I'équation de Lagrange, donnée comme suit :

d <6T> oT U 3(6W) (2.1.31)
dt \or,

an " am - % aGm)
Peuvent maintenant étre appliquées pour obtenir les n équations du mouvement
régissant ces coordonnées, qui sont les suivantes :

i+ win =% i=1-n (2.1.32)

Q; est la force généralisée, chacune étant associée au i€me mode de vibration libre.
Soit la distribution de la pression externe agissant sur la surface de la structure de I'avion,
notée: P(x,y,2)

L'intégration de cette distribution de pression sur la surface du véhicule conduit aux
forces et moments aérodynamiques et propulsifs résultants.

La déformation élastique locale virtuelle de la structure peut étre exprimée en termes
de l'expansion modale

n
(2.1.33)
0dp(6,,7) = ) w16y, D)
i=1
Par conséquent, le travail virtuel infinitésimal d( a la pression P agissant en un point situé
a (x,y,z) sur la structure est de :
I (2.1.34)
AOWp) = P(6,%,2) - ) vi(x,%,2)01:(6)dS
i=1
Ou dS est une surface infinitésimale. Ainsi, le travail virtuel total effectué par la distribution
de pression devient :
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n
(2.1.35)
We = P&y Y wixy.om©ds
Area =1
n
=Y | P@ya vy dson©
i1 “Area
L’équation (1.72) devient :
(2.2.36)

P(x;y;z)'vi(x:y;z)ds i=1-n

Area

n; + win; = 7,

Ces équations régissent la déformation élastique de I'avion.

3.5. Les équations de référence et de perturbation

Puisque les équations non linéaires régissant les degrés de liberté du corps rigide
de l'avion élastique sont identiques a celles de l'avion rigide, les ensembles d'équations
de référence et de perturbation sont également identiques aux équations (2.1.36),
(2.1.37) pour la translation et (2.1.39), (2.1.40) pour la rotation.

Pour développer les ensembles d'équations de référence et de perturbation régissant la
déformation élastique de I'avion, nous commengons par les équations (2.2.36).

En introduisant le changement de variables pour les coordonnées modales et la
distribution de pression, soit :

ni(t) = Ho,(t) +m:(t) and P(x,y,z) = Py(x,y,2) + p(x,y,2) (2.2.37)
En substituant ce changement de variables dans les équations (2.2.36) on déduit les
deux ensembles d’équations.
L'ensemble d'équations de référence :

Ho, + w?Ho, ==— |  Po(x,,2) - v(x,y,2)dS i=1-n (2.2.38)
M; Area
L'ensemble d’équations de perturbation :
N+ win =~ p(x,y,2) v;(x,y,2)dS i=1-n (2.2.39)
M; Area

4. Conclusion :

Premiérement, on a établi les équations de mouvement pour un avion rigide qui sont
dérivées a partir de la loi de Newton, le modéle est composé de douze équations
différentielles ordinaire non linéaires du premier ordre avec six degrés de liberté, trois en
translation et trois en rotation, nous avons extrait les ensembles d'équations de référence
et de perturbation associés aux équations générales. En deuxiéme partie, la dérivation
des équations de mouvement d’'un avion en mode flexible est obtenue par I'équation de
Lagrange en utilisant 'hnypothése du référentiel d’axe moyen aboutissant aux équations
découplées qui gouvernent les degrés de liberté du corps rigide semblables aux
équations de l'avion rigide et celles qui gouvernent les degrés de liberté élastiques.
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Chapitre 03 | Modélisation des forces et moments pour un avion rigide et élastique

1. Introduction :

L’objectif de ce chapitre est d’obtenir les expressions analytiques et analyser les
forces et les moments aérodynamiques et propulsifs ainsi que leurs coefficients ou leurs
dérivées de stabilité pour un avion rigide et un avion élastique. L’approche de la
modélisation et les notions de base de la mécanique de vol et 'aérodynamique sont
indiqués en Annexe A et C respectivement.

2. Modélisation des forces et des moments pour un avion rigide [20]

Un aéronef en vol dans I'atmosphére terrestre est considéré comme un corps
rigide ayant six degrés de liberté, plusieurs références stipulent que les forces et les
moments agissants sur celui-ci selon les effets suivants : effets aérodynamiques
(incluant les effets dus au mouvement des surfaces de contréle et les effets dus aux
perturbations atmosphériques), effets gravitationnels et effets de propulsion (traction).

F=F,+F Et M=M,+M, (3.1.1)
Ces forces et moments sont généralement représentés selon certaines
conventions, comme celles utilisées et illustrées dans la figure 3.1. Selon le contexte,
différents systéemes d’axes sur I'aéronef sont utilisés : référentiel avion (fixé au corps de
'avion), référentiel stabilité (incliné selon 'angle d’attaque a) et repére vent (incliné
selon I'angle de dérapage B et I'angle d’attaque a) avec le centre de gravité comme
origine. Les vecteurs force et moment aérodynamique dans le référentiel avion exprime
trois forces résultantes (Fax, Fay, Faz) et trois moments résultants (La, Ma, Na) donné
par :
F=(Fy, +Fp, )iy + (Fa, + Fp,)iv + (Fa, + Fp,)ky (3.1.2)
M = (L, + Lp)iy + (M4 + Mp)jy + (Ny + Np)Ky (3.1.3)
Ces forces situées au centre aérodynamique de l'aéronef (qui se déplace
continuellement selon les conditions de vol) : la trainée (D) qui est paralléle a la vitesse,
la portance (L) perpendiculaire aussi a la vitesse et La force latérale (S) agit
orthogonalement aux deux autres composantes (la portance et la trainée). Les forces
aérodynamiques geénérent des moments qui sont résumé (selon les trois axes de
'avion) comme suit: le moment de roulis (L), de tangage (M) et de lacet (N).
Considérant ces forces aérodynamiques et les moments qu’elles générent, les forces
de propulsion et les forces de gravités, on peut synthétiser le tout a I'intérieur d’'un
systéme d’axe (repére avion a la figure 3.1).

e = centre de gravité

® = centre aérodynamique

WV

Figure 3.1 Définition de la nomenclature et des systémes d'axes sur un aéronef [2].
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2.1. Forces et moments aérodynamiques

Les efforts aérodynamiques, forces et moments, prennent la forme suivante :

-

1 N
Fo = 2 pV2SC; (3.1.4)

(3.1.5)
— 1 -
M, = E.DVaZSlCM

Le symbole S représente la surface de référence, en général la surface des ailes.
Le symbole [ est la longueur de référence, en général la corde aérodynamique
moyenne (MAC). Les symboles p..et V. représentent la masse volumique de l'air et le

module de la vitesse aérodynamique respectivement. Les vecteurs coefficients Cr et

Cy, dont les composantes sont sans dimension, sont définis par leurs projections dans
les différents référentiels. Projetés dans le référentiel aérodynamique Ra, ils ont comme
expressions :

_Cx R Cl

e (3.1.6) Cu = Cnm (3.1.7)
-C, Cn

Les coefficients Cx, Cy, Cz sont appelés respectivement coefficients de trainée, de

force latérale aérodynamique et de portance. Les coefficients C/, Cm, Cn sont appelés
respectivement coefficients de moment de roulis, de tangage et de lacet.

2.1.1. Force de portance

En considérant que la portance totale de l'avion est due a la contribution des
surfaces portantes des ailes et 'empennage horizontal, la portance du fuselage est
négligée devant ces deux derniers, alors :

L= LW + LH = CLanSW + CLHQHSH = CquoS (318)

On note que la pression dynamique a 'empennage gu differe généralement de la
valeur qw de laile, due aux effets visqueux sur le fuselage et l'aile devant
'empennage.la surface de référence de I'avion, en général c’est la surface des ailes S.
Nous pouvons écrire le coefficient de portance de I'avion CL comme :

C,=C._+C,—
L Lw LquoSW

Le coefficient de portance peut étre exprimé en fonction des variables suivantes :
C.= (a, e ,in)
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L'axe de la corde

Figure 3.2 : Forces, moments aérodynamiques longitudinales et angles [29].

Dans cette modélisation, l'aile est affectée par I'angle de calage de l'aile iw.tel que :

Egalement 'empennage horizontal est affecté par trois angles différents : 'angle
d'attaque aérodynamique de 'empennage horizontal ax, I'angle de déflexion de
I'élévateur (d¢) et 'angle de braquage du stabilisateur (in), donc :

ag =a+iyg—¢ (3.1.11)
. de ) de de . . 3.1.12
aH=a+LH—%(a+LW—aow)=<1—£>a—%(lw—aow)+1h, ( )

En supposant que les coefficients de portance se situent dans leurs gammes linéaires,
les coefficients de portance de l'aile et de 'empennage horizontal peuvent s'écrire :

Cry = CLaW (aw - aow) = CLaW(a + iy — aow) (3.1.13)
CLH = CLaH (aH - aOH + a565)
de de , ]
= CLaH <<1 - £> a—— (LW - aOW) + iy — &g, + as56g)

On note que : aoH:
aow:
as : I'efficacité de I'élévateur.
Finalement la substitution des équations (3.1.13) dans 'équation (3.1.8), on trouve :

CL = Cr, (@ +iw — agy,) (3.1.14)
qu Su de de , ]
+CLaH q:g((l - %) a — %(lw - aow) + lH - aOH + a565)

Les coefficients d'efficacité de la force de portance sont joints en Annexe C.
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2.1.2. Force latérale

Lorsque l'avion subira un dérapage selon un angle B, sa provoque une force
latérale (S). Cette force est principalement due a la force exercée sur 'empennage
verticale Sv qui est analogue a la portance générée par 'empennage horizontale a un
angle d'attaque a et / ou avec la déflexion de I'élévateur (d¢). La force latérale de I'avion
peut s’écrire en termes de taux de variation de la force latérale en référence a I'angle de
dérapage B de 'empennage vertical (CsBv).

Cette derniére est définie par :

Sy = Cs,quSy = Csp, (B + B56r)AuSy = CsquSw (3.1.15)
On note que :
-Bs : Efficacité du dérapage latéral de la gouverne de direction (or) qui est définit d’'une
facon analogue a I'efficacité de I'élévateur as, donné par :

Css, (3.1.16)

La pression dynamique a 'empennage verticale est considérée comme étant identique
a la pression dynamique a 'empennage horizontale gu
Par conséquent, le coefficient d'effort latéral de I'avion (CS) s'écrire :

qu Sv _ (3.1.17)

Qe Sw

qy S
Csg, (B + Bsdr) 5

CS = CSV

Figure 3.3 : Forces et moments aérodynamiques latérales-directionnels [29].

2.1.3. Force de trainée

La trainée totale de I'avion, y compris le fuselage, les ailes et les empennages (verticale
et horizontal), peut étre exprimée comme :

= Cpy, 9ooSw + CpyquSu + Cp,quSv + Cppq0Sr = (pqeS

31



Chapitre 03 | Modélisation des forces et moments pour un avion rigide et élastique

On ne supposera que les trainées (polaires), pour les surfaces portantes, ailes et
empennages (horizontale et verticale) sont disponibles. Donc nous avons :

c N C}iv (3.1.19)
- DOW T[AW eW
2
_ Ly
H _'CDW1+_nAHeH
s,

:C
1% Do
v mAyey

Ou:
Cpy,, » CDOH, CDOV . Les coefficients de trainée induite.
Ay, Ay, Ay :sont les allongements.
ew. ey, ey : sont les facteurs d’efficacité d’Oswald.
Nous pouvons maintenant écrire le coefficient de trainée de I'avion :
Sp qu Su qu Sv (3.1.20)
CD - (CDO + CDF S + CDO q g quo SW)
_Chy . Iy auSu _ Sy auSv
+ (7TAW€W + TAHEH Goo SW + TAyey qoo SW)
2 &C CLZW n CEH QH 51-1 CSZV q_HS_V
o tAyew TApen qo SW TAyey o Sw

S'il n'y a pas de force latérale sur I'avion (ou 'empennage vertical), le coefficient de
trainée ci-dessus est exprimé par :

Cp =Cp +

0

2
o (R, + CR, G ) = ¢ 4 L (3.1.21)

+
LH AHeH qoo Sw AW egff

Ou:
Cp, - le coefficient de trainée induit de I'avion.
egsr - le facteur d’efficacité d’Oswald effective de I'avion, c’est le méme que l'aile.

2.1.4. Moment de roulis

Un moment de roulis (L_A) peut-étre généré si I'avion subit un dérapage avec un
angle B ou si les ailerons et la gouverne de direction subissent des déflections. Toutes
les surfaces portantes (les ailes et les empennages) peuvent contribuer au moment de
roulis. Par conséquent, il s’écrit :

Ly =La,, + Laye, = Crpyy QooSwhbw (3.1.22)
Ou:
Cirpoy - € coefficient de moment de roulis.

by, : L'envergure des ailes.
Le moment de roulis généré par l'aile (L,,,) peut étre exprimé en termes d'effet diedre

de l'aile (C,, ) et la variation du coefficient de moment de roulis due a la déflection de
I'aileron (CLSA )-

Luy = (Cup, B + Cus, 64) GeoSubu (3.1.23)
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D’une maniére similaire, en supposant que les élévateurs de 'empennage horizontale
déviés symétriguement, le moment de roulis généré par 'empennage horizontale et

verticale s’exprimé par :

Layey = Cug, BAnSuby + (CLBV[? + CL5V5R) quSvby (3.1.24)

Nous avons introduit I'effet diédre de 'empennage (horizontal CLﬁH et vertical CLsV)’ ainsi

que l'efficacité du moment de roulis de la gouverne de direction (CLGV).

Lorsqu’un avion est en dérapage, 'empennage vertical génere une force latérale (S) qui
provoque un moment de roulis (CLﬁV)' Le signe et l'intensité de ce moment dépendent

du bras de levier de 'empennage vertical (Z,c, ).

Lorsqu’un avion est en dérapage, 'empennage vertical génere une force latérale (S) qui
provoque un moment de roulis (CLBV)' Le signe et l'intensité de ce moment dépendent

du bras de levier de I'empennage vertical (Z5c, ).

XKr[ . " —
acy

, e [T

ACy ~L |‘

Xy ' \JL E l|
- . — \__L

Figure 3.4 : Emplacement du centre aérodynamique de lI'empennage vertical [20].

L’effet diedre de I'empennage vertical peut étre écrit en termes d'efficacité de la force

latérale de dérapage de 'empennage verticale (CSBV)’ ou:

Zacy (3.1.25)

Cug, = Csg, b,

Ou, si le coefficient de force latérale est exprimé en termes d'efficacité de dérapage de

la gouverne de direction (Bs). Nous pouvons écrire :

Zacy
Cua, = Csp, P~

En utilisant les équations (3.1.22-3.1.24), on déduit que le coefficient du moment de

roulis s’exprime par :

c,. = (c vo uSwbu . quSv by ) (3.1.27)
trot = "l T “lon S by T Y G0 Sy by
qu Sv b_v

+CL5A6A + CLSV q_oogbw R

2.1.5 Moment de tangage

Les surfaces portantes (aile et empennages), ainsi que le fuselage contribuent au
moment de tangage agissant sur I'avion (MA). La figure (3.5) illustre les forces et les
moments de tangage appliqué sur l'aile et 'empennage, ainsi que Les emplacements
(XACW et XACH) des centres aérodynamiques de l'aile (acw) et de 'empennage (acH)

et le point de référence (XRef) situés sur le long de I'axe (X) de 'avion.

(3.1.26)
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7 —
X ( w— T
F\‘-—- — L)
I \ C—— —_—
\a
\
— | v .
___‘\'- \Y , X ACy ‘xl(rf ‘ X AC H

Figure 3.5 : Forces aérodynamiques de l'aile et de la queue et moment de tangage [20].

La somme des moments de tangage généré par l'aile et 'empennage horizontale par

rapport au point de référence donne I'expression suivante :

My o = (MACW + MACH) + (Lycosa + Dysina)AXy, + (—Lysina + Dycosa)Zyc,, (3.1.28)
—(Ly cosa + Dy sina)AXy + (—Ly sina + Dy cos a)Zug,

Ou (AXw= Xucm - Xger )» (AXyw=Xger -Xacu) sont les distances entre les centres
aérodynamiques (de l'aile et de 'empennage) et le point de référence respectivement.
Zac,, €t Zuc, les distance entre les centres aérodynamiques (de l'aile et de
'empennage) et I'axe (X) de l'avion.

Pour un avion conventionnel, typiguement D << L, et IZACI << IAXI. En plus cosa>>
sina et 'empennage a un profil symétrique donc MacH=0aoH=0.

L’utilisation des formules d’approximations au-dessus permet d’obtenir la forme
simplifier suivant :
May o1 = Mac,, + Lw(Xac, — Xrer) = Lu(Xrer = Xacy) (3.1.29)

En exprimant la portance de l'aile et de 'empennage par leurs expressions, le moment
de tangage di a l'aile et 'empennage horizontale, sous I'hnypothese de linéarité locale,
peut étre exprimé par :

MAW&H = CMACquoSWEW + CLaW(a + I'W - aow)(XAcw - XRef)qOOSW (3130)

de de ) )
—CLq, (1 - E) a+ @(“ow —iy) + (ig — ao,) + @565) Xrer — Xacy, | 9uSH

Le fuselage et la combinaison (aile—fuselage) affecte le moment de tangage de
'avion en raison de I'angle de déflexion des filets d'air (vers le haut et le bas) induit au
niveau des ailes, ainsi que le déplacement du centre aérodynamique du au changement
de position du centre de gravité de I'avion. Le fuselage génére un moment de tangage
avec une portance nulle (M, ) donné par :

x=lp (3.1.31)

_ kqooaow
Mo, = CMOquoSWCW 36.5 Z WFLsz
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Ou:

k : la masse apparente.

x; . la distance de la i®™® section de fuselage a l'arriére du nez de I'avion.

Ax;: la longueur de la i®™e section de fuselage.

lr : la longueur totale du fuselage.

WEL. : largeur moyenne de la i*™® section de fuselage.

a,,,=ao+iw: L'angle d’attaque a portance nulle.

De plus, le coefficient du moment de tangage par rapport a I'angle d’attaque de la
combinaison (aile—fuselage) est affecté par le fuselage. D’'une fagon similaire a
I'équation (3.1.31), le moment de tangage par rapport a I'angle d'attaque est donné par
I'expression :

q xile da (3132)
— oo local
M“F = CManooSWCW ~ ﬁ ZO ng d;;:/a (xi)Axi/deg

Xi=

Ou: a.ca = ayw-¢ Langle d'incidence local du flux au niveau de la section (x;).

de
day,

d apocal (xl') =1 i
Ay

- Le gradient d'angle local du flux au niveau de la section (x;).

L'efficacité du moment de tangage du fuselage dans I'équation (3.1.32) induit un
déplacement de l'emplacement du centre aérodynamique de la combinaison (aile-
fuselage) par rapport a celui de l'aile seule. Ce changement est exprimé par :

(3.1.33)

— M“F
AXACF = CL
aw

Par conséquent, I'emplacement du centre aérodynamique de la combinaison aile-
fuselage devient :

XACW&F = XACW + AXACF (3134)
En utilisant les équations (3.1.30-3.1.32), le moment de tangage total de I'avion (généré
par l'aile, le fuselage et 'empennage horizontal) est donné par :

MA = MOF + MAW&H = CMqOOSWEW (3135)
Ou: ¢y : La corde aérodynamique moyenne (MAC) de laile.

A partir des équations (3.1.30-3.1.35), le coefficient du moment de tangage de I'avion,
selon I'hypothése de la linéarité locale, s’écrit sous I'expression suivante :

[ XAC _XR f i
Cut = (Coiaeyy + Cotoy) + Cray, (@ + i — toy,) (%) (3.1.36)
w
de de . . Xret — Xacy\ 9u Su
_CLaH <(1 - %) a+ a(aow - lw) + (lH - aoH) + a56E> (TH)q_mg

2.1.6. Moment de lacet

Le moment aérodynamique de lacet sur l'avion (N,) peut étre généré par toute
surface générant une force latérale (empennage verticale en dérapage ou la déflexion
de la gouverne de direction).
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De plus la trainée antisymétrique générée par la commande latérale de l'aileron géneére
également un moment de lacet. Par conséquent on écrit :

NA = NV + N(SA (3137)
Ou le moment de lacet d0 a 'empennage vertical (Ny) est :
NV S Nﬁv + N‘SV (3138)

On désigne I'emplacement du centre aérodynamique de la gouverne de direction
par (Xac, ), I'écriture des forces latérales en termes de dérapage latéral et d'efficacité de

la gouverne de direction (en référence a la Figure 3.5). Calculons les résultats des
moments de lacet de ces derniers par rapport au point de référence (Xger).

Ng, = —Csﬁvﬁ(XRef - XACV)QHSV (3.1.39)
3.1.40
Ns, = ~Cs;, O (Xret = Xac, )auSy (3.140)
Le moment de lacet di a la déflexion de l'aileron est donné par :

N6A = CNSAW(SAqOOSWbW (3.1.4’1)

En substituant les termes de I'équation précédentes par leurs expressions en déduit
que :

Ny =— (Csﬁvﬂ + C55V5R) (Xget — XACV)qHSV + CN(gAW(SAqooSWbW = CnGoSwbw (3.1.42)
Par conséquent, le coefficient du moment de lacet de I'avion exprimé par :

Xref — Xacy\ 9u Su (3.1.43)
Cy = CNgAwaA - (Csﬁvﬁ + 655V5R) <T>q:§
= qu Sv
= CNSHWSA - (Csﬁvﬁ + CS‘SVSR)AXACVCI_%

2.2. Forces et moments de propulsion

Le nombre des moteurs et leurs dispositions sur I'avion dépendent de sa mission,
nous supposerons que ces dispositifs de propulsion et la poussée totale sont
symétriques par rapport au plan XZ de I'avion. En tenant compte du calage du moteur,
on a constaté que la poussé peut agir a un angle (¢1) par rapport a I'axe (X) de I'avion
(par rapport a I'axe du fuselage). Ainsi, il peut y avoir a la fois une composante axiale
(X) et une composante verticale (Z) de cette poussée (T).

Figure 3.6 : Position et ligne d'action de la force de poussée [20].
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Le module de la poussée (T), dépend des paramétres de vol (position de la manette
des gaz (1)) ainsi que des conditions extérieures (Mach, température...). La poussée
brute (module de la poussée) constitue une premiére relation du modéle propulsif,
exprimée par :
T =Ty, h,m) (3.1.44)

Le point d'action de la poussée (T) est supposé étre situé a une distance (d;) au-
dessous de l'axe X (axe de référencé du fuselage) et a une distance (x;) a l'arriere de
I'emplacement de référence(XRef). Ainsi, cette poussée (T) géneéere également un

moment de tangage propulsive (Mp) par rapport au point de référence (XRef) et ce
dernier s’exprime par :

Mp = T (Vy,h, m)(drcos ¢ — xpsin ) (3.1.45)

Si les dispositifs de propulsion et les forces de poussée ne sont pas symétriques
par rapport au plan XZ de I'avion, ces forces générent également un moment de lacet
qui pourrait étre exprimé de maniere analogue a I'équation (3.1.45).

Les forces de propulsion et les moments agissant sur I'avion sont influencés par les
changements des vitesses (axiale et transversale) de I'écoulement d’air a I'entrée des
moteurs. La figure 3.7 présente un systéme de propulsion qui comporte un
turboréacteur et une hélice propulsive, y compris I'écoulement d’air accéléré par ces
dispositifs.

Flow direction Flow direction
= - =

-

_ P

-
U

—
Av Axial \ \ J AVf\\nd

p— S —

~ . .

T A\’“lmns\mc
? A\"‘Irmsvrm

Turboréacteur hélice propulsive
Figure 3.7 : variation de vitesse d’écoulement en amont [20].

La variation de la vitesse du flux axial affecte la poussée, tandis que le flux transversal
induit une force normale a 'axe de la poussé. Enfin, les équations régissant la poussée
des deux types de dispositifs sont données par :

T = mp (Vexhaust — Vinlet ) (3.1.46)
__NpSHP (3.1.47)
= 7

Ou:

(m,) : Le debit massique a travers le turboréacteur.

(SHP) : la puissance livrée a l'arbre de I'nélice.

(n, ) : L'efficacité de I'nélice, et (K) est le facteur de conversion unitaire approprie.
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Pour le turboréacteur, la variation de la poussée due a un changement de vitesse
du flux axial est exprimée par :

or 14T (3.1.48)
OVpkal @ OMy

Sachant que :

a : Vitesse du son
M,: Nombre de mach.
Pour une hélice propulsive a pas fixe, on suppose que la manette des gaz est fixe,
et donc la puissance de l'arbre est constante. Par conséquent, la variation de poussée
due a un changement de vitesse axial d'écoulement s’exprime par :

oT __ _ SHPup  SHP A T T onp (3.1.49)

OVaxial Vi3 Voo AVpyial Voo ' Mp 0Vaxal

Cependant, pour un dispositif de propulsion avec une hélice a pas variable, l'efficacité
de I'nélice est maintenue a peu prés constante, et donc la puissance de poussée est
approximativement constante. Dans ce cas on a :

T (Voo + Avpyia ) = constant (3.1.50)
La variation de la poussée due a un changement de vitesse axiale pour un dispositif
d'hélice a pas variable :

oT
_ 7 (3.1.51)

OVAxial

Le changement de la vitesse transversale, crée une force (transversale ou normale)
(Fy) agissant sur le moteur ou l'arbre d'hélice dans la direction de la vitesse
transversale Avignsverse- S0OUVENt, le changement de cette force normale s’exprime en
termes d’angle de rotation du flux (a,) par :

aFN Avl:ransverse (3-1-52)
67041, Ou tanap%ap=T

On note que
dFy 1 0Fy (3.1.53)

A17ttransverse Vaxial ) ap

Dans le cas d'un turboréacteur, la force normale (Fy) peut étre exprimée en fonction du
débit massique, comme suit :

Fy = MpVUpa SIN Ap = MpUpyial Ap (3.1.54)
Ou:

Vaxial . Vitesse d'écoulement axial a I'entrée du moteur.
Cette vitesse axiale s’exprime par :

mp (3.1.55)
Vaxial = =
co4tn
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Par conséquent, la force normale sur le moteur est donnée par :

mé (3.1.56)
a
pooAin F

FN =
La variation de la force normale due a une variation de la vitesse transversale d'un

turboréacteur peut étre exprimée comme suit :

dFy _ 1 0Fy _ 1 Th;z; (3.1.57)
OVTransverse Voo 0atp Voo PooAin

On note que (A;;,) C’est la section transversale de I'entrée du moteur, le débit massique
obtenu a partir les données du moteur.

Sur la base des équations ci-dessus, nous pouvons maintenant exprimer les forces et
les moments propulsifs sur I'avion en termes d'angles d'attaque et de dérapage. En
fonction de ces angles, on obtient :

A17Axia| = VOO(COSOC - 1) + VOO(COSﬁ - 1) ~ 0 (3158)
= —Vsina
= —V,sinf

ZTransvese

Yransvese

En supposant que la poussée T et la force normale de propulsion Fy soient symétriques
par rapport au plan XZ de l'avion, les composants de la force propulsive peuvent
maintenant étre écrits dans les axes référencés au fuselage, comme suit :

OFy (3.1.59)

Fp = Tcos ¢y — Vo sina sin ¢

OVTransverse

dFy )
Fp, = —a—Vmsm,B
VUTransverse
. 0Fy .
Fp, = =Tsin¢py — —— V. sina cos ¢r
OVTransverse

En supposant que la poussée T et la force normale de propulsion Fy soient symétriques
par rapport au plan XZ de l'avion, les composantes de la force propulsive peuvent
maintenant étre écrit dans les axes référencés au fuselage, comme suit :

dFy (3.1.60)

Lp Vodyrsin B

- avTransverse
Mp = T(dycos ¢ — xpsin ¢pg) —

aFN . .
Vosin a(xrcos ¢ — drsin ¢pp)
a17Transverse
Np = 5 Vexrsin
VUTransverse

2.3. Forces et moments aux conditions de référence

Les conditions de référence correspondent a des conditions de vol spécifiques
(altitude, vitesse, orientation), les composants de la force aérodynamique dans les axes
de stabilité a la condition de référence choisie sont :

FAxO = —Dycos fy — Spsin (3.1.61)
FA.'YO = _Dosin ﬁo + S()COS ﬁo
FAZO = _LO
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Le moment aérodynamique dans le repére stabilité est :
M, = Lais + Myjs + NgKg (3.1.62)

D’une fagon similaire aux forces et moments aérodynamique, on déduit les valeurs de
référence des composants de la force propulsive dans les axes de stabilité :

FPxo = TOCOS(¢T + ao) (3163)
FPYO S O
Fp, = —Tosin(¢r + ao)

Z0

Enfin, les composantes de la valeur de référence du moment propulsif (Mp,) dans les
axes de stabilité sont définies par :

MPO = LPoiS + MPoiS + NPOkS (3.1.64‘)
Ou:
Lp, = 0 (3.1.65)
Mp, = To(dr cos ¢r — x7 sin pr)
NPO = O

2.4. Forces et moments dus aux perturbations de la vitesse de translation

Les variations des vitesses de translation et de rotation de 'avion par rapport a la
masse d'air affectent a la fois les forces et les moments aérodynamiques et propulsifs.
Dans cette section, nous traiterons les effets des perturbations (trois translations et de
trois rotations, plus la vitesse de changement de l'angle d'attaque) sur ces forces et
moments.

Le vecteur vitesse perturbée selon les axes de stabilité s’écrit :

Voo, (Uo, Vo, Wy) @ Le vecteur vitesse a la condition de reférence.

(u, v, w) : Composantes de la vitesse de perturbation.

Dans I'état de vol perturbé, l'angle d'attaque de l'avion devienta, + a , tandis que
I'angle de dérapage devient Sy, .

Figure 3.8 : Perturbations de la vitesse de translation [20].
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A partir de la figure 3.8, on peut voir que I'angle d'attaque de perturbation a peut étre
exprimé en termes de la vitesse de perturbation w, ou :

w (3.1.67)
Uy +u

tana =

En supposant que a est suffisamment petit, et que u est petit par rapport a U,, les
valeurs ci-dessus peuvent étre approximées comme sulit :

w (3.1.68)

a~x—
Uo

De méme, l'angle de dérapage peut étre exprimé en fonction de la composante latérale
de la vitesse, ou :

Vo t+v (3.1.69)
Ug+u

tan(f, + B) =

Encore une fois en supposant que S, B est suffisamment petit, et u est petit comparé
a U,, nous pouvons écrire :

Vo+v (3.1.70)
Uo

Bot+B =

Ainsi, les angles de dérapage de référence et de perturbation peuvent étre exprimés en
termes de vitesses latérales comme suit :

v (3.1.71)

Vo
fo=GiB =~

Les perturbations dans I'amplitude de la vitesse de I'écoulement affectent la pression
dynamique q., et donc les amplitudes des forces et des moments aérodynamiques.

La pression dynamique, écrite en termes vitesses de référence et de perturbation, est
donnée par:

1 1 3.1.72
Joo = Epmvoi = 5Pe((Uo + u)? + (Vo + )% + (Wp + w)?) ( )

Le vecteur de force aérodynamique total F, agissant sur l'avion peut étre exprimé
comme suit :

Donc, les composantes de la force aérodynamique totale dans les axes de stabilité
sont :

Fy,, = CxqwS = —Dcos acos(f, + ) — Scos asin(f, + f) + Lsina (3.1.74)
Fy, = CyqeoS = =D sin(By + ) + S cos(By + )
F,, = C;qxS = —Dsinacos(fy + ) — Ssinasin(f, + f) — Lcosa
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Les perturbations de la vitesse de translation peuvent également affecter les
forces de propulsion et les moments agissant sur I'avion. En se reportant a la section
précédent, nous avons constaté que pour le turboréacteur, la variation de la poussée

due a une perturbation de la vitesse axiale est :

T 1 aT (3.1.75)

OVnew  aOM,,

Nous avons également constaté que la variation de la poussée due a une
perturbation de la vitesse axiale pour un dispositif a hélice a pas fixe, lorsqu’il est
supposeé que le réglage de la manette des gaz soit fixe, et donc que la puissance de

I'arbre est constante. Donc on peut I'exprimée comme suit :

or _ _ SHPyp  SHP Mnp _ T T Om (3.1.76)

0Vaxial Vi3 Vo Avpxial Vo 7p OVpxial

Enfin, nous avons constaté que le changement de poussée di a une perturbation de la

vitesse axiale d'un dispositif d'hélice a pas variable était définit par :

T (3.1.77)

aVAxial

Compte tenu des effets d'une perturbation dans la vitesse transversale Avignsverse

nous avons noté qu'en tenus de I'angle de rotation du flux a,,.

OFy 1 aFy (3.1.78)

aVTra nsverse Unxial aa—’P

Ou les méthodes d'estimation de cet effet pour les dispositifs a hélice sont présentées

dans la référence [27].

Le changement de la force normale due a un changement de la vitesse transversale

pour un turboréacteur est donné par :

OFy _ 10Fy 1 i} (3.1.79)

avTransverse Voo aafP Voo PooAin

2.4.1. 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 aérodynamiques et les moments seront affectés et qui
sont exprimés en termes de premiéres dérivées par rapport a u, évaluée a la condition

de référence. Alors nous avons :

dF, acC 04w (3.1.80)
— o =|=—09xS CSy—I\ol, .=XY orZ
M lo <6uq w T Cow EM |0) o
Nous avons aussi :
040 (3.1.81)

W 0= poo(UO +u)|0 = pooUO
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Nous pouvons aussi exprimer ?, I'effet de la vitesse de perturbation longitudinal sur les
trois coefficients de force, en termes d'effet du nombre de Mach M, sur ces coefficients.

C'est-a-dire :
adc. 1 acC. 1 4dcC. 1 acC. (3.1.82)
T ap(0) " aom. aoM. T XX, orz
a
Ou le nombre de Mach M est défini par :
(3.1.83)

Vo
M, é7=—\/(U0+u)2 + (Vo + )2 + (W, + w)?

Par conséquent, le nombre de Mach perturbé da a la vitesse perturbée longitudinale u

donnée par :
dM,, _ (1 U, + u) _ 1U, u (3.1.84)
u ot = Ve, |0u—anu~a
oM, v
5, lov = Bz (3.1.85)
0My

—|0 =0 W, = 0, carcestun repére stabilité.
Par conséquent, nous avons l'effet de la perturbation de la vitesse longitudinal u sur les

composantes de la force aérodynamique données par :

dF, 1.0c. (3.1.86)
E 1] aM qooSW + C-Swpoo(UO + u) |0
= C.y QooSw + C.o SwPx Uy, =X, Y, orZ
Si B, etdoncV,, égale a zéro, cette expression se réduit a :
0F, 1 acC. 2C, 2C, (3.1.87)
===, + Y (C +—> oSw, =X, Y, orZ
ou '° (aaMool" Uo)q w= Ty, ) Ie0w
Pour évaluer I'équation (3.1.86), nous constatons que :
Cx, = —Cp,cosPy— Cs,sinpy (3.1.88)
CYO = _CDOSin ,80 + CSOCOS ﬁo
CZo = _CLo
Et cela :
aC . 3.1.89
(’)M); lo = —Cp,,_ c0s Bo — Cs,, sin By ( )
dCy _
M. lo = —Cb,,,,sinBo + Cs,, _cos By
aC,
oM, 0= ~Cume
Ou:
acC. ac. 3.1.90
Moo 2 aMoo aU Io 2 aC.u ,C.: CL' CD' Cs, Cx, Cy, or CZ ( )
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On note que toutes ces dérivées partielles sont évaluées a la condition de
référence, a laquelle les perturbations a et B sont nulles. Par conséquent, les équations
(2.89-2.92) quantifient les effets de la vitesse perturbée longitudinale sur les forces
aérodynamiques. On peut établir des estimations simples de l'effet de Mach, en
appliquant le facteur de compressibilité de Prandtl-Glauert (effet de compressibilité sur
la distribution de pression sur un profil 2D).

En appliquant ce facteur au coefficient de portance de I'avion, nous pouvons écrire :

¢, = CrlMe=0 M. <1 (3.1.91)
J1—M2
Par conséquent, pour les vitesses subsoniques, nous avons :
ac, M.,
ETT lo = 1——M§OOCL° (3.1.92)
M, M,
aaﬂji lo=1— lVIOEOO Cs, ;131 lo =7 MOEOO Cp, (3.1.93)

Les composantes du moment aérodynamique total (M,) dans les axes de stabilité sont
définies par I'équation (2.65), et en termes de coefficients non-dimensionnels nous
avons :

Ly = Ci, GooSwbw (3.1.94)

My = CyqeSwlw

Ny = CyqooSwhbw

Les effets de la perturbation de la vitesse longitudinal u sur ces moments sont
quantifiés par les dérivés partiels :

Oy, My 0Ny (3.1.95)
ou'® ou ' ou '°

Par conséquent, en suivant I'approche adoptée précédemment en ce qui concerne les
forces aérodynamiques, nous constatons que :

0Ly 10C,, 3.1.96
Sy l0 = EWR" lo GooSwbw + Crrotr,SwbwPoUo ( )
2C; ron
= (CL roll ,, + = 0) qooSWbW ~ 0
oM, 10Cy
0 10 ac’)M = 090SwCw + Cr,SwCwPwUo
2Cy _
2 (Cy, + U_OO) Qoo SwCw
N, 19Cy
WIO RPETT loqeoSwbw + CnySwbwpoUo

. 2Cy,
2 (Cy, + U_o) GooSwhbw = 0
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Les composantes de la pousse totale (F,) dans les axes de stabilit¢ sont définies par
les équations (3.1.2) et (3.1.3), et en termes de coefficients non-dimensionnels nous
avons :

Fp, = Cp qwSw (3.1.97)

Fp, = CpyqooSw

Fp, = Cp,quSw

Conformément aux équations (3.1.81) et (3.1.82), les effets de la vitesse de
perturbation longitudinale sur ces forces propulsives sont alors exprimés comme suit :

OF,, aCp. 3.1.98
Sy = (520w + CoSupuUlo (5:199)

2,
e (Cpu + U_)qooSW, = X, Y, orZz
0

Les composantes de la force propulsive totale en fonction de leurs valeurs de
référence, de la vitesse de perturbation longitudinale u, de la poussée 8T et de la force
normale SN sur le moteur qui sont exprimées par :

09w
Fp, = FPxo + CPxoSWaq_u lo u + 8Tcos(¢pr + ag) — 6Fysin(¢pr + ag) (3.1.99)
FPY - 0

04 :
FPZ = FPZO + CPZOSWW IO u— 6T Sln((f)T + 0(0) - 6FN COS(¢T + ao)

Les perturbations de force 6T et §N dans les équations (3.1.99) sont exprimées comme

suit :
st 29T _ 0T Ovaxa (3.1.100)
ou aUAXia| Ju
§Fy = 0Fy U= 0Fy 0VTransvere
ou OVTransverse ou

La géométrie de l'orientation de I'écoulement ( figures 3.7 et 3.8), les vitesses perturbés
axiales et transversales sont obtenues par les relations suivantes :

Avaial = u cos(¢pr + ap) (3.1.101)
AVTransverse = U sin(¢r + ay)
Donc :
6T = cos(pr + ag)u (3.1.102)
0Vaxial
SFy = sin(¢pr + ap)u
OVTransverse

45



Chapitre 03 | Modélisation des forces et moments pour un avion rigide et élastique

Par conséquent, les dérivées partielles des composantes de la force propulsive par
rapport a la vitesse de perturbation longitudinale sont données par :

0Fp, 2 (3.1.103)
5q 0= CpPeloSw + EE lo cos“(¢r + ao)
oF,
——— |y sin?(¢r + )
OVTransverse
0Fp,
= 0
F» lo
0Fp .
auz lo= Cp,pUoSw — P lo cos(¢r + ap)sin(Ppr + o)
0Fy .
———— o sin(¢r + ap) cos(¢dr + ap)
OVTransverse

En supposant l'angle ($; + ay)est suffisante petit, nous trouvons qu'en termes de
coefficients que :

_ 1 aor (3.1.104)
P GooSy 00Kl
pru =0
1 aT JdFy
Paw = GooSw <aUAxiaI ot OVTransverse |0> (97 + o)

Les changements dans le moment de tangage de propulsion dus aux perturbations
de vitesse longitudinale peuvent étre importants si les moteurs sont montés loin en
avant ou loin en arriére sur 'avion. Les changements dans les moments de roulis et de
lacet de propulsion seront négligeables si la poussée et la force normale de propulsion
sont symeétriques par rapport au plan XZ de I'avion et a la géométrie de l'installation du
moteur.

A partir des équations (3.1.99) et de la Figure 3.6, le moment de propulsion M, s’écrit
sous la forme :
040 1.
Mp = Mp, + CPMOSWEWaq—u lo u + 8T (dy cos pr — x7 sin ¢r) (3.1.105)

—6Fy (xr cos pr + drsindr) = CpqoSwiw

Ainsi, nous avons l'effet des perturbations de vitesse longitudinale u sur le moment de
tangage propulsif M, est donné par :

oMp  10Cp,, 2Cp (3.1.106)

u 0= gm0 deSwlw + Cry SwwPeoUo £ (Cpyy, + U—OMO) Qoo SwCw
Selon l'approche adoptée ci-dessus dans l'analyse de l'effet de la vitesse perturbé
longitudinale u sur les forces de propulsion, nous constatons que l'effet de perturbation

sur le moment de tangage de propulsion s’exprime par :

oM _ 0o . oT 3.1.107
auP lo = CPMOSWCWE lo + (dr cos ¢ — x7 sin ¢T)a lo ( )

. 0Fy
—(xg cos¢r + dr singr) u lo

= Cpy SwCwpPwUo + (dr cos ¢r — x7 sin ¢r) lo cos(¢r + o)

a17Axial

—(xr cos 7 + dr singr) lo sin(¢r + @)

a77Transverse
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L’angle (b1 + a) et (b ) sont faible et la valeur de référence du coefficient de moment
de tangage de propulsion est souvent faible ou nulle. Par conséquent, I'équation
(3.1.107) peut se simplifiée. En comparant les équations (3.1.106) et (3.1.107), nous
constatons qu'en termes de coefficient de moment propulsif nous avons :

(3.1.108)

= — (s~ xrbr) 5 —lo =~ Cr + drbr) 5
PMo qooSWCW< r T Vpxial r T gy VUTransverse

lo(¢r + a’o))

2.4.2. Effet de la vitesse de perturbation verticale w

L'effet de la vitesse perturbée verticale sur les forces: aérodynamiques,
propulsions et les moments surviennent en raison du changement de I'angle d'attaque

(a) Cet effet de perturbation s’exprime a I'aide des dérivées premiéres % évalué a la
condition de vol de référence qui est donnée par :
0F, _acC. daq (3.1.109)

aW |0 - W |0 qooSW-I_C'OSWa_MC;olOI = X,Y, OrZ

A partir de I'équation (3.1.74), nous constatons que :

aq

ow

Ce résultat provient du fait que dans I'axe de stabilité (W, = 0), plus les conditions de
référence. Par conséquent, I'équation (3.1.109) réduit a :

oF, ac. 1 (3.1.111)

En termes des coefficients de forces nous avons :

ac ac 3.1.112
a_(;(|o=—a_D|0 cos By + Cplog = —Cp,cos By + Cp, ( )
aCy daCp

%h = _a_|0 sin By = —Cp, sin By

acy ac,

P lo = Er lo — Cplo cos B = _CLa - CDOCOSﬁo

Les effets de la vitesse de perturbation verticale sur les moments aérodynamiques sont

6LA 6MA 6NA

quantifiés par les dérivées partlelles

|0' |01 |0

En général, en raison de la symétrie de l'avion par rapport a son plan XZ, un
changement d'angle d'attaque n'a que peu d'effet sur son moment de roulis ou de lacet.
Par conséquent, nous évaluons l'effet de I'angle d'attaque sur le moment de tangage.
En termes de coefficient de moment de tangage, nous pouvons écrire :

adMy 1 aMA 1 (3.1.113)
— o =— = —Cy. GooS
W lo Uy oa lo = Us My GooSwCw
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Conformément a I'équation (3.1.100), nous avons :
pr S pro + 5TCOS(¢T + 0(0) - 5FNSin(¢T + ao) (31114)

FPY = O
Fp, = Fp, — 8Tsin(¢pr + ap) — 6Fycos(¢pr + ap)

Les effets de la vitesse de perturbation verticale sur les composants de la force de

propulsion sont exprimés par :
0Fp dCp 1 (3.1.115)
w1 3w lo dooSw = Cp, qooSw = U_OCP-a qooSw, = X, Y, 0r Z

Les perturbations de force 8T et 6N dans les équations (3.1.115) maintenant sont

exprimées comme suit :
oT 0T Ovay
5T - W= Axial w (31116)
ow a'UAXia| ow
SF. = dFy W= oFy OVTransverse W
N ow OVTransvere ow

A partir des Figures (3.7 et 3.8), et en incluant I'effet de I'’écoulement induit de l'aile a
I'entrée du moteur ou a l'arbre de I'hélice due a la vitesse de perturbation verticale

locale, nous pouvons écrire :
. d€iniet \ . 3.1.117
Avpyial = —Winiet Sin(¢pr + ap) = —w (1 + —dlo?e )S in(¢r + @) ( )
w

d&inet
AVTransverse = Winlet COS(¢r + @p) = w (1 + m) cos(¢pr + ap)

Dans les équations (3.1.117), les signes positifs utilisés si le dispositif de propulsion est
situé a l'avant de l'aile et les signes négatifs s'il est situé a l'arriere de l'aile. Par

conséquent, nous pouvons écrire les forces de perturbation comme :
de
inlet ) w (3.1.118)

sin(¢r + a;) <1 +

oT = —
OVxial

_ déEinlet

0Fy = cos(pr + ag)(1 + 7)

UTransverse

Par conséquent, nous avons l'effet de la vitesse de perturbation verticale w sur les
composantes de la force de propulsion donnés par :
(3.1.119)

0Fp, ( oT N 0Fy ) (b + ) sin(dy + )(1+d5inlet)
ow lo = OVpxial lo OVTransverse lo) cos(@r + ao) sinler + @ T da
any
=0

T lo
oF oT o0F, ds
i lo sin®(¢r + ag) ——N|o cos?(¢pr +a0)) (1 + mlet)

OVTransverse da

ow |0 B (aUAXia“
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En comparant les équations (3.1.115) et (3.1.119) et en supposant que I'angle (¢ +
a,) est suffisamment petit, nous constatons que :

1 aT aFN |n|et (3 1 120)
=- lo + I)(1+ )(Cl) + ) o
Prw dooSw OVAxial 0 OVTransverse 0 r °
CPYW = O
1 0F, de
CP ~ — N |0 (1 + |n|et)
“w qOOSW a17Transverse da

L’équation du moment de tangage de propulsion, conforme a l'équation (3.1.106), est
donnée par :

Mp = Mp, + 8T (drcos ¢ — xrsin¢pr) — §Fy(xrcos ¢pr + drsin ¢pr) (3.1.121)
= CpyyQuSwew
L’effet de la vitesse de perturbation verticale w sur le moment de tangage de propulsion

est donné par:
oMp 1 _ (3.1.122)

De l'équation (3.1.123), nous constatons que L’effet de la vitesse de perturbation
verticale w sur le moment de tangage de propulsion peut également étre exprimé
comme suit :

oM _ aT . 0F, 3.1.123
T2 lo = (drcos oy —xpsingr) 3o — (xrcos by + drsingr) 3 o) (3-1:123)

drcos — XxpSin sin +a
_ (drcos pr rSingr) O Vncial lo sin(¢r 0) - dfinlet)

d
+(xp cos ¢pr + dpsingr) lo cos(pr + ay) «

OVTransverse

On rappelle que si la ligne d'action de la poussée passe pres de (Xgfr),
donc: (dy cosdp — xp sindyr) = 0
En comparant les équations (3.1.122) et (3.1.123) et en supposant que les angles

(bretay) sont suffisamment petits, nous constatons le coefficient de moment
propulsif donnée par :

1
Cowy = =5 ((dy ~ xr7) 55— lo(r + @) (3-1.124)

QooySw Cw Uaxial

d&inlet
+(xr + dr o) lo)(1 £ dat )

ov UTransverse

2.4.3. Effet de la vitesse de perturbation latérale v

L'effet de la vitesse de perturbation latérale sur les forces: aérodynamiques,
propulsives et les moments surviennent en raison du changement de l'angle de
dérapage (B).
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. s . T L. s s oF . Lo
Cet effet de perturbation s’exprime a l'aide des dérivées premieres a—v;" évalué a la
condition de vol de référence, donnée par :

OF,. ac. 4. 3.1.125
Wlo =%|OCIOOSW+C'OSWW|O ( )
1 04
=U—OC.3quW+C.OSWW|0, =X,Y, orZ

Ou, a partir de I'équation (3.1.74), nous avons :

0] (3.1.126)

Wb = P (Vo + V)]0 = PV = P Uo o

Nous constatons les coefficients d’efficacités de dérapages latéraux donnés par :

Cx, = i,%h, - —%—;5 Josin By = —Cs, sin g (3.1.127)
aCy

Cys = ﬁh) = Csj cos By
ac,

CZB £ ﬁlo - 0

Nous avons supposé que l'angle de dérapage de perturbation n’ait aucun effet sur le
coefficient de portance ou de trainée pour I'obtention des équations (3.1.128) ci-dessus.

Les effets de la vitesse perturbée latérale (v) sur les moments aérodynamiques sont
ipr s L . 0Ly OMy ONgy

quantifiés par les dérivées partielles o5 lo» F» lo-

La variation de I'angle de dérapage d'un avion a un effet négligeable sur son moment

de tangage, par contre ces effets sur les moments de roulis et de lacet sont importants.

En termes des coefficients de moments, nous pouvons écrire :

HLA aCLRolI aqm 1 aqoo
S lo = v lo GeoSwhbw + CLrolLOSWbWa_v lo = U_OCLquoSWbW + CLroLLOSWbWW lo

Et (3.1.128)
JdN, dCy 09 1 09

e lo = e lo GooSwbw + CNOSWbWW lo U, CnpooSwhw + CLNOSWbWW lo

. d
Ou: (% .

) déterminer par I'équation (3.1.126).

En substituant ce terme dont I'équation (3.1.128), Nous avons donc :

oL, 1 3.1.129

5210 = 5 (Cup + 2CarouyPo)deSubiw (51129
0

oN, 1

Fr lo = U_O(CNB + 2CnyBo) oo Swbw
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Nous écrivons les composantes de la force de propulsion totale en fonction de leurs
valeurs de référence, plus les perturbations de la force normale sur le moteur( 6Fy ),
nous obtenons :

0q o
Fp, = Fpy + CPXOSWWM v
G (3.1.130)
Fp, CPYOSWW lov —6Fy
0q o
Fp, = Fp, + CPZOSWW lo v

Ou la perturbation de la force normale peut étre exprimée comme suit :

_0Fy dFy OVTransverse (3.1.131)
0Fy = v = v
dv 0VTransverse v

A partir des figures 3.7 et 3.8, nous constatons :

AVTranseverse = V (3.1.132)

Ou l'effet de la portance latérale induite (analogue a la portance basse induite) a été
ignoré. Par conséquent, nous avons :

oF,
5F, = v (3.1.133)

OVTransverse

Les effets de la perturbation de la vitesse latérale sur les forces propulsives peuvent
étre exprimés par :

aFPX aCIoo
55 |0 = Cry Sw—=lo = Cp PooSwUoBo

dFp dCp 0qco (3.1.134)
avY lo = a—vy lo qooSw + CPYOSWW lo = U_o(CPYﬁ + Zproﬁo) qooSW

0F,,

dw
ov lo = CPZOSWWIO = ConpooSWUO,BO

En utilisant les équations (3.1.130), (3.1.133) et (3.1.134), nous constatons que :

Uy 0Fy | (3.1.135)
0

Cp, =-—
Y
B GooSw O VTransverse

La force de perturbation (§Fy ) agit le long de I'axe Y négatif de I'avion pour un
dérapage latéral positif. Par conséquent, elle ne génére aucun moment de tangage, et a
partir des équations (3.1.130) et de la figure 3.6 on écrit les équations pour les
perturbations dans les moments propulsifs de roulis et de lacet par rapport aux axes de
stabilité (X, et Zs) respectivement. Ce qui donne :

6Lp = Cero”OSWEWa;—; lo v + (drcos ag + xpsinay)SFy

(3.1.136)

8NP = CPNOSWEW% |0 v+ (xT COS ao - dT sin a0)5FN
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Conformément aux équations (3.1.129), on peut donc exprimer les effets des
perturbations de la vitesse latérale sur les moments de propulsion par :

aLp 3.1.137
30 ——lo= U, (CPLﬁ + 2Cp, 1y, Bo)qeoSwbw ( )

oN, 1
ErS lo = U, (CPNB + ZCPNO:BO) qooSwbw

Les effets de la perturbation de la vitesse latérale sur les moments propulsifs peuvent
également étre exprimés comme suit :

OLp 9 OFy
= Cppprouy Swhw —— e lo + (d7 cos ag + xr sin %)_v

v
C UoBoSwhw + (d + xpsinag) OFn
= o cosay + xpsinay) ——
Prrotiy P 0P0ow oW ’ 0 r 0 0VTransverse (3.1.138)
ONp 090 0Fy
Fr = Cpy, Swhw—— Em™ lo + (xr cosay — dr sin aO)_v
: dFy
= Cpy PoUoPoSwbw + (x7 cosay — dr sinag)
0 OVTransverse

En comparant les équations (3.1.137) et (3.1.138), et en supposant que (a,) est
suffisamment petit, on constate que les coefficients d'efficacité de dérapage sont :

dFy (3.1.139)
Cp, = ——2—(dr + xratg) -
Prg ™ GooSwbw r 707 9v VUTransverse
Up ( d ) dFy
=—————(xr —dra
PNB qOOSWbW T o a77Transverse

2.5. Forces et moments dus aux perturbations de la vitesse angulaire

Les vitesses angulaires influencent les forces et les moments aérodynamiques du fait
que les rotations de l'avion affectent les angles d'attaque et de dérapage locaux des
différentes surfaces portantes.

La figure 3.9 révéle une perturbation de la vitesse de tangage (q) qui induit une
perturbation de I'angle d'attaque local de 'empennage horizontale(Aay). Ce changement
est:

Wy 4
Aay ~ o= U—(XRef _ XACH) (3.1.140)
0 0

( -_._‘""{\{Ri —

acyy
¥ . _— .

\ T - Y U ———

= Pitch rate g
fm W

Figure 3.9 : 'angle d’attaque induite de I'effet de la vitesse de tangage [20].
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De méme, comme le montre la figure 3.10, une perturbation de la vitesse de lacet (r)
induit une perturbation de l'angle d'attaque local de I'empennage verticale par la
quantité (Aay ), ou :

T
Aay ~ 5 (XRef _XACV) (3.1.141)
0

| —

-‘——l——"
Figure 3.10 : I'angle d’attaque induite de I'effet de la vitesse de lacet [20].

De plus, la vitesse de perturbation de lacet induit une perturbation de la vitesse
longitudinale locale Au(y) a un emplacement d'envergure donné sur laile et
'empennage horizontale. Ce changement de vitesse locale peut étre écrit comme suit :

Au(y) = —ry (3.1.142)

Enfin, la vitesse de perturbation de roulis p de I'avion autour de I'axe X va induire une
perturbation de l'angle local d'attaque Aa(y) de la section du profil d'aile ou de
'empennage horizontale a un emplacement y d’envergure, égale a :
Aay or g (¥) = pU_ (31.143)
0
La vitesse perturbée de roulis influe également sur l'angle d'attaque local de la
section du profil de 'empennage verticale. Puisque nous nous intéressons a la vitesse
de roulis autour de I'axe de stabilité, la dimension clé est la distance verticale entre I'axe
X, et le centre aérodynamique d'une section du profil de 'empennage verticale (Figure
3.4), on dénomme cette distance (z, )et le changement de I'angle d'attaque local dU a
la vitesse de perturbation de roulis p est :

Zy (3.1.144)

2.5.1. Effet de la vitesse de perturbation de tangage q

La vitesse de perturbation de tangage cause un changement symétrique de I'angle
d’attaque local a travers les surfaces portantes, I'aile canard et 'empennage horizontal.
Vue l'aile est généralement située prés de (Xz.r) donc I'effet de la vitesse de tangage
g sur I'angle d’attaque local est peu (on le néglige), Nous supposerons ainsi que l'avion
a un empennage horizontal.
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On quantifie les effets de la vitesse de perturbation de tangage q sur les forces
aérodynamiques en termes de dérivés partiels (%“' ), Qui sont exprimé par :
0
0F, aC (3.1.145)

Eh = a—q'|0 dooSw 2 C qwSw, C.= Cx,Cy,and C

En notant que la force latérale ne sera pas influencée de fagon significative par la
vitesse de tangage, nous avons :

9Cy ac, .

Elo = —Elo cos By £ —Cp,cos B

aCy ac, _ (3.1.146)
Wlo = —Wlo sin o £ —Cp, sin By

aC, ac,

%Io = —alo £ —C,

En référence a la figure 3.8, la variation de la portance et de la trainée agissant sur
'empennage horizontale en raison de la variation de I'angle d'attaque local(Aay)peut
étre écrite comme suit :

ALy = ACy,quSn = CLaHAquHSH

H DHqH H aCLH Ly qH H T[AHeH LHqH H

En supposant que le changement de portance et de trainée sur 'empennage constitue
le seul changement de portance et de trainée pour I'avion, nous avons :

AL = AC,qoSy = ALy (3.1.148)
On constate que :

o —c nSudeu _ . qu Su (Xrer— Xacy)
g = “lay g5 0g  lengn S, Uy
doow 04 Joo S 0
C _ ZCLHO C qH SH aaH _ ZCLHO C (3-1.14‘9)
Pa " \mApey) " qeSw 0 \mAyey) '

La substitution d'équations (3.1.149) en équations (3.1.146) et I'application des
équations (3.1.145) produisent les effets de la vitesse de la perturbation de tangage sur
les forces aérodynamiques, on note que : généralement, l'efficacité de la trainée de la
vitesse de tangage est faible par rapport a I'efficacité de la portance, et qu'elle peut étre
négligeée.

Les effets de la vitesse de perturbation de tangage sur les moments aérodynamique de
roulis et de lacet sont typiguement négligeables, I'effet sur le moment de tangage est

: . : oM . ' ,
quantifié en fonction de la dérivée partielle (6_qA| ) exprimée par I'équation :
0

oM, 9Cy

_ _ (3.1.150)
B 10 Wlo QooSwlw = CyyGooSwlw

54



Chapitre 03 | Modélisation des forces et moments pour un avion rigide et élastique

En référence aux équations (3.1.148) et a la figure 3.8, la variation du moment de
tangage aérodynamique (M,) de l'avion due a une perturbation de l'angle d'attaque
local sur 'empennage horizontale(Aay) s’écrite comme suit :

AM, = —(ALy cos ay + ADy sin ag) (Xret — Xacy) = ACuGooSwlw (3.1.151)

Notons que nous avons également exprimé la variation de moment de tangage en
termes de variation de coefficient de moment de tangage de 'avion(ACy).
Par conséquent nous obtenons :

2
2CL,, \ . (Xref — Xac,)” qu Su (3.1.152)
Cy =—|cosay+|———|sina, |C, = —
1 TAyey “H Upcw Qo Sw
2
o _c  Krer=Xac)) au Su
bay Ugcw Qo Sw

On note que: (Cu,) est toujours négatif et s'appelle le coefficient d'amortissement

du tangage. Un changement modeste de l'angle d'attaque local n'a que peu d'effet sur
I'amplitude de la poussée, mais peut modifier la force normale (Fy) générée sur un

turboréacteur ou un moyeu d'hélice. Les effets de la vitesse de perturbation de tangage

. . (e : dFp . )
sur les forces de propulsion sont exprimés en dérivées partielles (E ), par I'équation :
0

oF,  3Cp . (3.1.153)
Elo =W|° QeoSw = CpdoSw, =X, Y,0rZ

Les perturbations de la force propulsive (8T) et (6Fy) dans les équations (3.1.116)
peuvent étre exprimées en termes de la vitesse de perturbation de tangage, ou :

aT oT aUAXia| aWimet (31154)
6T = -—q = q
09~ O0Vaxal OWinet 09
_ dFy _ 0Fy OVTransverse OWinlet
SFy = q=
dq OVTransverse  OWinlet dq

En se référant aux figures 3.6, 3.7 et 3.8, nous pouvons écrire :

Avpyal = —Winiet SIn(Ppr + ag) = —xrq sin(pr + o) (3.1.155)
AVTransverse = Wintet €OS(Pr + ag) = x7q cos(pr + )
Par conséquent, les effets de la vitesse de perturbation de tangage sur les

composantes de la force propulsive peuvent étre exprimés en termes de dérivés
partiels, tous évalués a la condition de vol de référence par :

dFp ( oT JdFy (3.1.156)
Llo = — lo + | )x cos(pr + ay) sin(pr + ay)
aq 0 OVAxial 0 OVTransverse o) ’ 0 r 0
anY _
o =
JdFp JdFy
—Z o =X ( lo sin?(¢pr + ag) — lo cos?(¢pr + ))
aq 0 r OVAxial 0 r 0 0VTransverse 0 r 0

En général, I'angle(dr + a,) est faible et les expressions ci-dessus peuvent étre
simplifiées de maniére appropriée.
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En comparant les équations (3.1.153) et (3.1.156) et en supposant que (¢ + @) est

suffisamment petit, nous constatons que :

c Xr ( aT o+ 0Fy | )(qb o)
~ - a
Pq GooSw \OVaxial 0 0VTransverse 0 r 0 (3.1.157)
Co o~ X JdFy |
Fq JooSw VTransvere 0

L’effet de la vitesse de perturbation de tangage (q) sur le moment de tangage propulsif

(Mp) exprimé par :

oM,  9Cp _ _
g = 6qM lo qoSwew = CPquooSWCW

D’une fagon analogue a l'analyse des effets de la vitesse de perturbation de tangage
sur les composantes de la force propulsive on constate les équations pour les moments

propulsifs représentés par les expressions :

dMp . oT . dFy
aq lo = (drcos¢r — xrsin ¢T)% lo — (xrcos ¢ + drsin ¢T)W lo

T
(drcos pr — xrsin ) | lo sin(¢pr + o)

3]
0Vpxia

0F
+(xp cos¢pr + drsingr) — N lo cos(or + ayp)

OVTransverse

L’angle de calage du moteur (¢p1) et I'angle de référence («a,) son faible et les
expressions ci-dessus peuvent étre simplifiées de maniére appropriée. En comparant
les équations (3.1.158) et (3.1.159) et en supposant que (¢ et (ay) sont suffisamment

petits, nous constatons que :

Xr aT
CPMq r = (

dFy Gor +d )
Qoo SurCor lo Cxr rér

OVTransverse

d + ay) +
avAXia| |0 T(¢T 0)

2.5.2. Effet de la vitesse de perturbation de roulis p

La vitesse perturbée de roulis provoque des changements dissymétriques de
I'angle d’attaque local a travers les surfaces de l'aile et 'empennage, ce qui entraine un
changement de la portance du profil 2-D a I'emplacement de I'envergure (y) pour l'aile,
'empennage horizontale. L’empennage vertical est exprimé en termes du coefficient de
I'efficacité de la portance 2-D d'angle d'attaque local (C, ), ce changement de portance

est donné par:

Aci() = ¢, (DAa()q()e(),  -=yorzy (3.1.161)

Pour l'aile et les empennages (horizontale et verticale) respectivement, on écrit la

variation de la portance en profil 2D par les expressions :

Beiy ) = €1, DBXY)r O) = 51y, D)dntin ) (3.1.162)
Acy, () = c,, W) Da(y)quen(y) = %qnn Maucu(y)
ACIV(ZV) = ClaV(ZV)Aa(ZV)qHCv(ZV) = _%Clav(zv)(hicv(zv)

(3.1.158)

(3.1.159)

(3.1.160)
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Nous avons utilisé la pression dynamique de I'’écoulement libre pour la variation de la
portance du profil d'aile. Dans la troisieme équation ci-dessus, nous avons pris la «
portance » comme étant la force latérale.

# Roll rale p

-

C 1 —

\ V Span y

Local induced velocity, py

Figure 3.11 : Vitesse locale induite le long de l'aile en raison du taux de roulis [20].

La variation de la portance de l'aile et des empennages entrainera un changement
du moment aérodynamique de roulis et 'empennage vertical génére une force latérale.
Ces forces et moments peuvent étre estimés en intégrant de fagon appropriée la force
ou le moment en raison des changements de portance dans les équations (3.1.163) le
long de I'envergure d'ailes et d’'empennages.

La force latérale générée par 'empennage verticale est formulée par :

Zvg 3.1.163
85, = | e, Gdatzane )dzy (3:1:163)
ZVRou ,
qup (Ve
=97 C1, (zv)zyey(zy)dzy = ACsquSy
Uo ZVRou Y
Mais nous exprimerons le dernier terme de l'intégral par :
g g 3.1.164
Clg, (zy)zycy(zy)dzy ~ Clg, zycy(zy)dzy = ClaVZSMAcSV ( )
ZVRoll ZVRoll

Ou (Zs,,,.) est la distance verticale (selon la direction négative de(Zy)) entre I'axe (X;)
et 'emplacement de la corde aérodynamique de 'empennage verticale.

1 (% (3.1.165)
ZSMAC = S_ ZyCy (ZV)dZV

ZVRoll
En supposant un petit angle de dérapage (f,) Par conséquent a la condition de
référence, nous constatons que les effets de la vitesse perturbée de roulis sur les forces
aérodynamiques sont donnés par :

0F,, dCx aCs . . _
ap lo = %h QooSw = —%h Sin BoqeoSw = —Cs, Sin foqeSw = 0
0F,, dCy d0Cs .
ap lo = %b GooSw = %h €0s BoGwSw = Cs, €0S BoGeSw (3.1.166)
Zsyac 91 Sy
~ — —MAC A = ) g..S
< (Czav Us Go Sw qooow
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La variation des moments a cause de la vitesse perturbée de roulis générée par les
trois surfaces portantes et qui sont identifiees comme étant (ALy,,ALy,, ALy, et ANy,).
On obtient les expressions :

by bw
2 G 2
ALy, = — Clo, MBayw (V) qowew Y)ydy = ——— ¢, Oy*ew()dy
by Co 0y )ty
by by
2 qupb | 2
ALy, =— f by €y, WAayY)qucy(y)ydy = ~ U, f b Cla, Y2 cy()dy
2 oz (3.1.167)
qup VB 2
ALAV ay (ZV)AaV(ZV)qHCV(ZV)ZdeV = UL Clg, (zy)ey CV(ZV)sz
ZVRDU 0 YZvron
Vg
ANy, = _f Clg,, (zv)Aay (zv)qrcy (2v) (XRef — XACy (ZV)) dzy
ZVRoll
q 14 “Vp
u (XRef XACV)f Clg,, (2v)Ky ey (2y)dzy

ZVRoll

Ainsi, le changement total des moments de roulis et de lacet pour I'avion est donné
par :

ALy = ALy, + ALy, + ALy, = ACy. GoSwhby (3.1.168)
AN, = AN, = ACyGosSwby
Ou:
(ACy,,, et ACy) Les variations dans les coefficients de moments de roulis et de
lacet.

On note que pour les surfaces d'aile et de 'empennage horizontal, les termes intégraux
de I'équation (3.1.168) peuvent étre exprimés par :

b b ) (3.1.169)
fb Ci, Oy?c.Mdy = Cy, f_b yie.(dy =C,Y.S, .=WorH
-5 =
Avec :
b. b.
- 1% 2 (% . (3.1.170)
Y-=—f_ y C-(y)dy=—f y“c.(y)dy
s ) A

De plus, C,,, est l'efficacite de la portance d'angle d'attaque en 3D et C(y) est la

distribution de corde le long de I'envergure de l'aile ou de 'empennage. De méme, pour
'empennage vertical, nous pouvons écrire :

e Zop =~ 3.1.171
[ e, o, ~a,, [ Bodn = s CHTD
ZVRoll Zvpoxe
Avec :
~ 1 (“» 3.1.172
Zs = ziy cy(zy)dzy ( )
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On note que le terme(Z; ) est fonction de la hauteur des sections de 'empennage
verticale au-dessus de I'axe(X;). En utilisant ces faits et en substituant les équations
(3.1.168) et (3.1.165) dans les équations (3.1.169) et en résolvant les variations dans
les coefficients dus a la vitesse de roulis, nous obtenons :

qu SH - qu Sv
ACpy = —(Cry, YMACW t Chy, YMACH o Sw Smac _SW) UOb
Xret — X 3.1.173
AC, = P (XRef — Xac,) ¢,z q_H ( )
UO bW ay MAC qoo

Les effets de la vitesse perturbée de roulis sur les moments aérodynamiques de roulis
et de lacet peuvent étre quantifiés par les dérivées partielles suivantes :

aLA| —aCLR°"| Swhbw = Cp. qeSwb
ap ° " ap 0 ooowPw = LL,Gooow Dy
1 du Su - qu Sv
=\ - Usby (CLa Ymacw * Ciq,, YMACH 70 S + Croy Zsuac 0 Sw> GooSwbw
Ny aCN 3.1.174
e lo = |o QooSwbw ( )
14
£ Cn,qo0Swhw
(Xref — Xac,) qu Sv
(T 5 oS

On note que :
(C.,) - Coefficient d'amortissement du roulis.

A partir des équations (3.1.114) et des figures 3.6, 3.7 on constate que le moment de
roulis de la propulsion s’exprime par :

P (3.1.175)
- Z Vi (szi cos(qui + ao) +T; Sin(‘l)n + 0(0)) = CPLRoII Qoo Swbw

i=1

Ou : (np): le nombre de dispositifs de propulsion installés.
(y; ): La distance entre le ieme dispositif de propulsion et le plan XZ.

Conformément a I'équation (3.1.174), nous pouvons exprimer l'effet de la vitesse de
perturbation de roulis sur le moment de roulis propulsif par :

dLp
op

(3.1.176)

PLRon

op

lo = lo qoSwbw = CPquooSWbW

Le changement de I'angle d'attaque local Aa(y) da a la vitesse de perturbation de
roulis (p) est donné par I'équation (3.1.143), ce changement donne lieu a une variation
dans la vitesse et la direction de I'écoulement a I'entrée du moteur donnée par :

Avpsial (v) = —Da(y)Ug sin(¢pr + ag) = —p y sin(¢r + ay) (3.1.177)
AVTransverse (V) = Aa(y)Ug cos(@pr + ay) = p y cos(Ppr + ay)
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A partir de I'équation (3.1.134), nous pouvons écrit I'expression de changement de
moment de roulis de propulsion di a l'effet de la vitesse de perturbation de roulis
exprimé par :

n
aLp Z”: dFy, (6 + )+6Ti (o + ) (3.1.178)
o = . Vi o cos(¢pr, + g o sin(¢r, +

=1

Mais a partir de I'équation (3.1.135) nous pouvons écrire :

aFNi _ aFNL. aUTransverse _ aFNL. y-COS(¢ ta ) (31179)
op 0VTransvense op OVTransverse ' Ti 0

oT; 0T;  OVpial aT; .

o= = - yisin(¢r, + a

0p  OVaxa Op 0VaAial (¢r,+ o)

Par conséquent, nous pouvons exprimer l'effet de la vitesse de perturbation de roulis
sur le moment de roulis de la propulsion par :

- nZ 2 (2 2(fr, + tg) =~ sin? (b, + o)) R
_ = - yVi (———cCos ; a - sSin ; a
ap = ' PVTransverse r 0 0Vaxial r 0
Mp
z_Zyz aFNl
' OVTransverse

En comparant les équations (3.1.178) et (3.1.180) et en supposant que (¢ + a,) est
suffisamment petit, nous constatons que :
"p (3.1.181)

1 aFNi )
Crip = = Gswb F ‘¢
qooow Oy UTransvere

=1

2.5.3. Effet de la vitesse de perturbation de lacet r

La vitesse perturbée de lacet cause un changement dissymétrique de l'angle
d’attaque local a travers l'empennage vertical aussi bien qu'un changement
dissymeétrique des vitesses locales sur l'aile et 'empennage horizontal. Ce changement
de vitesse conduit a un changement de pression dynamique locale qui peut étre écrit
comme :

04w 3.1.182
A4() = 52 |y Bu(y) = —puUory (G115

La variation de la force latérale sur 'empennage verticale due a I'effet de la vitesse de
perturbation de lacet peut étre exprimée par :

r
88y = Cip Bty @Sy = Cuy, 5= (Xuer = Xac,)AuSy (3.1.183)
0
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Par conséquent, nous pouvons exprimer les effets de la vitesse de perturbations de

lacet sur les forces aérodynamiques, pour petit angle de dérapage (B,) par :

0F,, dCx aCs . 3.1.184
2o = S oSy = = o Sin B 2 ~Co, S0 fodsS = 0 (31189
J0F, daCy (XRef — Xac,) qu Sv
arY lo = o lo gooSw = Cs,€08 BoGooSw = <CLaV %q:g qooSw

Le changement de force latérale génére aussi un changement de moment de lacet. Ce

changement est exprimé par :

r 2
ANy = =0y (Xer = Xac,) = ~Ciq, T~ (Xrer = Xac,) 4Sv (3.1.185)
0

Par conséquent, nous pouvons écrire |'effet de la vitesse de perturbation de lacet sur le

moment de lacet aérodynamique de I'avion par I'expression :

N, aCy .
Er lo = Er lo qoSwbw £ Cn,GooSwbw

(Xrer — Xac,)? u Sv

=—(C —)qwSywb
( La, Ugbyy oo Sw)q Swbw

En outre, les variations antisymétriques de la pression dynamique locale le long de l'aile
et de 'empennage horizontal dues a des vitesses de perturbation de lacet induisent un
changement de la portance et de la trainée locale a chaque profil. Les changements
antisymétriques de portance générent un moment de roulis tandis que les changements
de trainée générent un moment de lacet. On suppose que ce moment de lacet est faible
par rapport a celui généré par I'empennage vertical comme exprimé dans I'équation

(3.1.185) qui sera néglige.

Ecrivons la variation de moment de roulis en termes de portance locale du profil et
intégrons le long de I'envergure de l'aile et de 'empennage horizontal. Nous pouvons

écrire :
b.
2
ay = - [} @ 0)8a0Ie)ydy

2
b.

= pllor [ 6, 0)(@ + 21,00 = @0 O)e. 0y dy
2

) N (3.1.187)
2 Z
~ puUorCy, (a. f L& My?dy + f L (er.(0) — ap () . (y?dy)
2 2
~ o~ wU a.Y.+E
= pooUgrCy, (a.Y.+E.)S. -7 OrCL ( )qooS.b., =W orH
a, qoo a, b
Ou:
~ 1 (b2 , (3.1.188)
E2r| (rO-am)eolidy, =worH
-J_p,/2
La variation du moment de roulis aérodynamique de 'avion s’écrit :
ALy = ALy, + ALy, = ACy, , GooSwby (3.1.189)

(3.1.186)
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En supposant que 'empennage horizontale n'a pas de vrillage et que ayy(y) =0,
nous avons l'effet de la vitesse perturbée de lacet sur le moment de roulis
aérodynamique de I'avion qui est donné par :

oL acy A 3.1.190
6_:|0 = % lo GooSwhbw = CquooSWbW ( )
~ ~ de . de . -
= - ( Lay by Lay by Sy Qoo dwbw

(ap) : Angle d'attaque de I'avion a la condition de référence.
Puisque nous ne traitons que l'effet de la vitesse de perturbation de lacet, nous avons :

Fp, = FPxo (3.1.191)
Fp, = =6Fy = Cp,qoSw
Fp, = Fp,,

Ainsi, l'effet de la vitesse de perturbation de lacet sur la force propulsive latérale est

oF

( a:y| ) exprimé par I'équation suivante :
0

OFp,  Cp,

) (3.1.192)
ar |0 ar IO qOOSW = CPYrqOOSW

Les perturbations de force propulsive peuvent maintenant étre exprimées en vitesse de

lacet par:
5F, = OFy  __ OFy  0Vrransverse (3.1.193)
or 0VTransverse or
ST aT aT aUAXia| .

- Er - avAxia| or
Les figures 3.7 et 3.10 nous montrent que :

AVtransverse = TXT COS Qg (3.1.194)

Par conséquent, nous avons :

OVTransverse (3.1.195)
T = Xt COS g

Pour un moteur situé a une distance (yr) du plan XZ de I'avion, nous avons :

AvAxiaI = —-Tryr (31196)
Et aussi que :
0Vayial _ (3.1.197)
a,r - YT

Par conséquent, l'effet de la vitesse angulaire en lacet sur la force propulsive latérale
est donnée par :

dF, JF, 3.1.198
0 = N | xpcosag ( )

lo =
or OVTransverse
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En comparant les équations (3.1.191) et (3.1.197), et en supposant que (a,) est
suffisamment petit, on constate que le coefficient d'efficacité de la force propulsive
latérale par rapport a lacet est exprimé par :

X7 dFy | (3.1.199)
0

Cp, =
%
" GooSw OVTransverse

Les équations pour les moments de roulis et de lacet de propulsion autour des axes de
stabilité X, et Z respectivement, sont données par :

Lp = —(dycosay + xpsinag)Fy = CPLR | Qoo Swbw
np (3.1.200)

Np = —(xrcosay — drsinay)Fy — z v, 6T; = CpyqooSwbw

=1

Conformément aux équations (3.1.186) et (3.1.189), nous pouvons maintenant exprimer
les effets de la perturbation de vitesse de de lacet sur les moments de roulis et de lacet
propulsifs par :

dLp aCPLRon a

5 |0 =73 lo qeSwbw = Cp, GeoSwbw (3.1.201)
ONp dCp

ar lo = arN lo GooSwbw £ CPNquoSWbW

En suivant I'approche adoptée précédemment dans l'analyse des forces propulsives,
nous constatons que les effets de la perturbation de vitesse de lacet sur les moments
propulsifs peuvent étre exprimés par :

dLp ) 0Fy
s lo = —(drcosay+ x7sin aO)W lo
oF
= —(drcosay + xr sinay) N X COS (g
OVTransverse (3.1.202)
n
ONp . _9Fy ST,
25 o = —(xrcosay —dr Sln“o)W lo — ZVTL-W
1=

np

JF, oT;

_ dsi N 2 L
= —(xrcosay — drsin ao)a—xTcos a+ ) Vi, 3

VTransverse =~ VAxial

En comparant les équations (3.1.201) et (3.1.202), et en supposant que () est
suffisamment petit, on constate que les coefficients d'efficacité du moment propulsive
par rapport a lacet est exprimé par :

_ xp(dr +xray)  OFy (3.1.203)
Py. — -

T GooSwbw  0VTransvense

n
: 1 o doay— ST
=———| xp(xp —dpag) =————— E yE
Py qooSwhbw e o OVTransverse = T OVAial
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2.5.4. Effet de variation de ’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 'aérodynamique de 'empennage horizontal.
Le décalage temporel entre la variation d'angle d'attaque de l'aile et le changement
correspondant de I'écoulement induit (descendant) observé a 'empennage horizontal
peut étre exprimé en termes de la distance entre l'aile et 'empennage et la vitesse de
I'avion par rapport a l'air par I'expression :

_ (Xac,, = Xacy) (3.1.204)

L’angle d'attaque a 'empennage au moment (t + At) donnée par :

ay(t+A4t) =a(t+At) +iy —eq(t) (3.1.205)
a(t +At) + iy — (eH(t + At) — (ey(t + AL) — sH(t)))
=a(t+At) + iy — (ey(t + At) — Aey)

Donc :

ay =a+iy— ey + Aey (3.1.206)
Ou ¢g4(t) est I'angle induit (downwash) a 'empennage avant de connaitre I'effet du
changement d'angle d'attaque de l'aile. Mais le changement de l'effet induit Asy en
équation (3.1.204) peut étre exprimeé par :

de dey - dey (X - X 3.1.207
day day dayy U,

Ainsi, le changement de l'angle d'attaque a la queue Aay di a un retard suite a I'angle
induit (downwash qui est donné par I'équation (3.1.206). La modification de la portance
a 'empennage horizontale correspondant a cette modification de I'angle induit est :

ALH S ACLHqHSH = CLaBAquHSH (31208)

dey d(XACW — Xacy) S
day, Uy dHoH

= CLaHASHQHSH = CLaH

En supposant AL = ALy. Ainsi, le changement dans la portance de I'avion, est donné
par :
aCL :

AL = =L aqnSy 2 €, aquSy = (Cy,
Ja w La w L H daW UO (1 SW

Les effets de variation du taux de l'angle d’attaque perturbée & sur les forces
aérodynamiques sont exprimés par :

dey (Xacy — Xacy) qu Su., (3.1.209)

)Aqo0Sw

F, 9F,

=lo =0, —lop =10
Ja oa
dF, oL

—=lo =——lo=—CL 95w (3.1.210)
Jda Jda a

__(c Gen (Xacw = Xacy) 4u Su S
Lan day, U, Goo Syr) W
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On utilise I'équation (3.1.208) de la variation de portance générée par I‘empennage
horizontale, pour écrire la variation du moment de tangage de l'avion en raison du
retard suite a I'angle induit (downwash) formulée par :

AM, = ACmqooSWEW = —ALy(Xret — Xac,,) (3.1.211)
(XACW Xacy) (Xret — Xacy) qu S
—_ _( La ) OOSWCW
H daW UoCw o Sw

Par conséquent, I'effet de variation de I'angle d’attaque de perturbation a sur le moment
de tangage aérodynamique du véhicule est :

oM, 9Cy _ _ (3.1.212)
—lo =— 10 oSwCw = Cy. ooSwCw
da Jda a
- _(C dey (Xacy — Xacy ) (Xret — XACH)q_H_) 5.z
Lew day, UyCyy Goo Sw QoW Cw

Le retard suite a I'angle induit (down-wash) peut également affecter les forces et les
moments de propulsion, puisque I'amplitude et la direction du flux d'entrée moteur sont
affectées.

En posant que x = X,,, dans I'équation (3.1.206), on peut écrire que la variation locale
d'angle d'attaque a l'entrée d'un dispositif propulsif est :

deinet * (Xac, — Xret + X1) (3.1.213)
day, * U,

Conformément a I'équation (3.1.209), nous pouvons écrire les effets des perturbations
dans le taux d'angle d'attaque sur les forces propulsives en termes des coefficients sont

Adipet =

donnés par :
P, 3.1.214
— o= Cry. qooSw ( )
Jla a
Fp,
= lo = Cp,. GooSw
Ja a

Les composantes de poussée et de force normale perturbées en termes du taux
d'angle d'attaque sont :

ST — a_Ta _ aT avAX,a| : (3.1.215)
g VAkal  ga
5Fy = aFN v = 0Fy aVTran§verse d
da OVTransverse da

D'apres I'équation (3.1.213) et les figures 3.6, 3.7, 3.8 et 3.9, nous avons les variations
de la vitesse d'écoulement a I'entrée, données par :

Avpyial = —Aaipiet U sin(¢r + ao) (3.1.216)
_ dEpet .
= day, a(Xacy, — Xret + x1) sin(¢r + ap)
Avtransverse = Adiniet Ug cos(¢r + ag)
dslnlet

day, a(Xac,, — Xret + x1) cos(¢r + a)
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Par conséquent, les effets des perturbations dans le taux de changement de l'angle
d'attaque sur les forces propulsives sont donnés par :

OF T dFy

2 =—cos(¢pr + ay) — —Sln(¢T + ap)
da Oa doa

_ _( oT n aFN )dgmlet (X X + x )COS(¢ + a )Sll’l((}’) +a )
dvAxiaI aVTransvene d ACw = Ref ! i ’ ! ’

JF

g (3.1.217)
Jda
dFp aT 0Fy

Z = ——.sln(¢T + ao) - _-COS(¢T + ao)

Ja Jda Ja
oT dFy
= (o sin?(§r + @g) = 5o cos? ¢y + ao>)
Vnxial

a17Transverse

Einlet

(XACW Xget + X1)

L'angle(dbr + @) est faible et les expressions ci-dessus peuvent étre simplifiées de
maniére appropriée. En comparant les équations (3.1.214) et (3.1.217), nous
constatons que :

C 1 ( oT N 0Fy )dé‘inlet X Kewr + 22) (b 4 @) = 0
a - frx Ay) =~

Pth GooSw VAxial avTranSVerse Uy, ACw Re T T 0

C — 1 aFN dgmlet (X X 4y ) (31218)
PZ‘;‘ qooSw OVTransverse dw ACw — “Ref T 4T

L’équation pour le moment de tangage est donnée par :

Mp = CPMqOOSWEW = MPO + 6T(dT COS ¢T - xT sin d)T) - 6FN(xT COS ¢T + dT sin ¢T) (3,1,219)
Conformément a I'équation (3.1.212), I'effet du taux de changement de I'angle d'attaque
sur le moment de tangage propulsif peut étre exprimé par (%L)) par :

oMp (3.1.220)
— o = CPM Qoo SwCw

oa
L’effet des perturbations dans le taux de changement d'angle d'attaque sur le moment
de tangage propulsif peut étre exprimé par :
oM, aT

dFy
—lo =—lo(drcospr — xrsinpr) ———|o (x7 cos pr + dy siny)
aa aa aa

(3.1.221)

/ (dTCOS ¢T — Xrsin ¢T) Jv |O Sin(¢T * aO) \ dglnlet

—_ _| Axl

\+(xT cos ¢ + drsingr)

(XACW Xret + X1)
day,

lo cos(¢pr + ao)/

ov UTransverse

L’angle de calage du moteur () et I'angle de référence (a,) son faible et les
expressions ci-dessus peuvent étre simplifiées de maniére appropriée.

Enfin, en comparant les équations (3.1.220) et (3.1.221) et en supposant que
(b7 )et (a,) sont suffisamment petits, nous constatons que :

C ! or dr(pr + ay)
PMQ - Qoo SwCw (avAmaI lo dr(er +ao
oF, . (3.1.222)
+m|o (xr + dr¢r)) Cinle (XACW XRet + x7)
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3. Modélisation des forces et des moments pour un avion élastique [20]

Les effets aéroélastiques pour un avion flexible sont pris en considération en ajoutant
aux variables d'état un ensemble de coordonnées généralisées associées aux modes
flexibles et qui sont intégrés aux équations de mouvement d’'un avion rigide. Ces modes
flexibles sont calculés en supposant que le comportement de la structure de 'avion est
linéaire et que le déplacement de la structure est petit par rapport aux dimensions
totales de l'avion. Avec ces suppositions, chaque mode est caractérisé par une
fréquence naturelle distincte.

La démarche pour obtenir le modeéle aéroélastique est la suivante :

= La structure est supposée libre (pas de forces aérodynamiques).

= Une discrétisation par la méthode des éléments finis permet d’obtenir un nombre fini
N degrés de liberté qui sont les déplacements des nceuds choisis.

= Calcul des formes et des fréquences propres par la résolution des N équations
différentielles de I'avion pour une structure libre.

= |nterpolation de ces N déformations au niveau des équations de mouvement.

» Finalement, associé les forces aérodynamiques pour d’obtenir la représentation
d’état de 'avion flexible.

On note que dans notre modélisation, les modes de déformation de la structure sont

donnés a l'issus d’'une analyse de vibrations.

3.1. Effets de la déformation élastiqgue sur les forces et les moments
aérodynamiques

Les composantes de la force et du moment aérodynamiques résultants, agissant sur
I'avion par rapport aux axes fixes de I'avion, sont données par :

F, = Fa iy + Fa iy + Fa Ky (3.2.1)
M, = Ljiy + Myjy + NyKky
On s’intéresse a déterminer comment la déformation élastique affecte les composants
de ces deux vecteurs par le développement en série Taylor de ces forces et moments
en termes du vecteur des parameétres p, ou :

Fy = F4(p) (3.2.2)
M, = M,(p)
Les paramétres p inclus uniquement les variables associées au mouvement du

corps rigide et on développe p pour inclure les variables associées a la déformation
élastique. Plus précisément, nous allons inclure les effets des coordonnées modales n;.
Conformément a notre convention de notation, le déplacement total des coordonnées
modales peut également étre exprimé en termes de la valeur de référence plus une
perturbation de cette référence, d’ou :

ni(t) = Hj () +n:(¢) (3.2.3)
Les composantes de la force aérodynamique selon les axes fixés a I'avion s’écrivent :

Fy, = CxqwSw = —Dcosa cos f — Scosa sin§ + Lsina
Fy, = CyquSw = —Dsin B + Scos (3.2.4)
Fy, = C74eSw = —Dsina cosf — Ssinasinff —Lcosa
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La détermination des effets de la déformation élastique sur ces éléments de force
se base sur la portance et la force latérale. Les effets élastiques sur la trainée seront
considérés comme négligeables, ce qui est considéré comme une bonne approximation
lorsque les déformations élastiques sont faibles par rapport aux dimensions général de

'avion. On trouve également les effets de la déformation élastique sur ces moments.

Les équations du mouvement régissant les degrés de liberté élastiques sont de la

forme :

; Qi . 3.2.5
ni+a)i2ni=%li,l=1...n ( )
Avec :

Q; : Force généralisée

m; : Masse généralisée, chacune associée au i®™® mode de vibration libre.

Concernant le mouvement élastique, le déplacement dz(x,y,z) de n'importe quel
point d'une structure en raison d'une déformation élastique peut étre représenté comme
une somme infinie des déplacements modaux, chacun écrit en termes de déformées
modales v;(x,y,z) et de coordonnées modales n;(t) des modes de vibration de la
structure. Autrement dit, a tout instant t, le déplacement élastique d; en un point (x,y, z)

sur la structure non déformée peut étre écrit comme :

- (3.2.6)
dp(6,3,2,6) = ) %y, 2

i=1

Ou v;(x,y,z) est la valeur (vecteur) de la déformé modale associée au mode i, évaluée
a l'emplacement (x, y, z) sur la structure et n; représente la valeur de la i®™® coordonnée
modale au moment t. Conformément au chapitre 4, il est supposé tout au long de ce
chapitre que les déformées modale sont disponibles a partir d'une précédente analyse
en vibration libre de la structure (analyse en éléments finis). La déformée modale v;
inclut les déplacements dans les directions X, Y et Z du repére fixé a l'avion choisi,

c'est-a-dire :
iy
vi=[vx;, vy, vz v (3.2.7)
Ky

Pour les avions symétriques par rapport au plan XZ, les modes élastiques peuvent
étre regroupés en modes symétrique et antisymétrique. Cela signifie que les déformés
modales symétriques sont considérées par rapport au plan de symétrie et que ces
modes contiendront la flexion d'aile symétrique autour de I'axe Xy ainsi qu'une flexion
de fuselage autour de I'axe Yy. Les modes antisymétriques ont des déformés modale
qui sont asymétriques par rapport au plan de symétrie et qui contiendront la flexion

asymeétrique d'aile et la flexion de fuselage autour de I'axe Zy.
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3.1.1. Effets de la déformation élastique sur la portance

En supposant que la portance de l'avion générée par l'aile et 'empennage
horizontal s’écrit :L = Ly, + Ly

On s’intéresse a écrire la portance générée par l'aile et dempennage en termes
d'angles d'attaque locaux des sections d'aile et d’empennage. Pour modéliser cet effet,
on considére une section de l'aile ou de 'empennage 2-D comme représenté a la figure
7.5. Le mouvement élastique de la section, par rapport a sa position non déformée, a
une vitesse verticale locale W;(y) du centre aérodynamique et une rotation locale
0z (y) de l'accord, ou y est I'emplacement de la section sur I'envergure. On note que
'angle d'attaque d0 a la vitesse verticale est Wy (y)/V,, oU V,, est la vitesse du flux

libre. L'angle d'attaque local d'une section d’aile est :

wE(y>> (3.2.8)

ay (¥) = ag, (y) + ag, (y) = ag,(y) + (95 ) + 7

Ou:
ag,, - Angle d'attaque de l'aile rigide
ag,, - Angle d'attaque de la section en raison de la déformation élastique.

L'angle d'attaque rigide ay,, inclura les effets de la vitesse verticale de I'avion a corps

rigide W, la vitesse de roulis du corps rigide P, la torsion de l'aile ¢ (y) etc...
Pour 'empennage, I'angle d'attaque local est donné par :

W, »)
Voo

(3.2.9)

ay (y) = ag, () + ag,(y) = ag,(y) + <HEH )+ — &gy (y)>

Nous avons inclus un angle de déflexion vers le bas &, supplémentaire a

'empennage horizontal en raison de la déformation élastique de l'aile. De méme, cet
angle inclura I'angle de déflexion bas a 'empennage associé a I'angle d'attaque de l'aile

rigide ag,, .

En négligeant tout changement de la cambrure du profil en raison d'une déformation
élastique et en est dans le cas de I'aérodynamique linéaire, la portance du profil d’aile

ou de section de 'empennage peut étre écrite comme :

1Y) = c,, W) (a(y) — ao())a()c ) (3.2.10)
Ou l'angle d'attaque a est donné par I'équation (3.2.9) ou (3.2.10). L'intégration de la

portance de section au-dessus (3.2.11) le long de I'envergure (aile b,, et empennage
by ) et sous I'hypothése que l'aile et 'empennage sont symétriques par rapport a leurs
plans de corde a I'emplanture, les expressions de la portance sur l'aile et 'empennage

sont données par :
by /2
by =2 [ iy, 0w ) = 0, 0w e )y
[I)JH/Z

Ly =2 [ g, 0)(@0) = €0,0)an s )y

(3.2.11)
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En substituant les équations (3.2.10) et (3.2.11) dans les expressions (3.2.12) et en
suite en identifie la partie de la portance associée a la déformation élastique de l'aile et
de 'empennage. Ainsi, le changement de la portance de l'aile d0 aux effets élastiques

est donné par:
bw

2
W
Lgy =2 f Clayy, ) (HE(y) + I’j(y)>qw(y)cw(y)dy
" b (3.2.12)

2 WE
<200 [ 61, (eE(w 4 2y ) ew () dy

0
Nous avons supposé que la pression dynamique locale q(y) est constante le long

de I'envergure et égale a la pression dynamique libre. En faisant cette hypothése, nous
ignorons en fait tout déplacement élastique longitudinal (X) de l'aile. Ceci est justifié par
le fait que les sections d'aile sont plus rigides en flexion longitudinal (flexion autour de
I'axe Z) qu'en flexion vertical (flexion autour de I'axe X).

De la méme maniére que l'aile, le changement de portance di aux effets élastiques sur
'empennage horizontale s’écrit :

b
2

W,
Lgy =2 f €y, (V) (GEH(y) + ey )
0

T (y)) qu M en(y)dy
" (3.2.13)

2 WE
<24 [ a,®) <05H o)+ L) (y)) cn)dy

o

Voo

Ou la déflexion a 'empennage horizontal en raison d'effets élastiques ¢, est donnée
par :

de
&y = &gy T Epy = ﬁ(aw - aOW)
dey dey (3.2.14)
= day (ary, + ag, — ao,) = da, ((“RW —ag,,) + “Ew)
Nous avons :
dey dey WEW(Y)
€Ey = da,, Xew = day, ( Ogy (V) + V., (3.2.15)

Donc le changement de portance de I'empennage en raison des effets élastiques
est donné par :

b

2
w, d 3.2.16
Loy~ 2au | czaH(y)(<eEH<y>+ E”(”>— - (95W(y)+WEw(y)>)cH(y)dy (5:216)
0

Vo da Ve,

En raison de la déflexion vers le bas, la contribution élastique a la portance de
'empennage est fonction de la déformation élastique de l'aile et que le décalage de
la déflexion vers le bas est ignoré.
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Effets du déplacement modal

L’angle de torsion élastique de l'aile ou de 'empennage a I'envergure y est formulé par :

050 0) = ) ¥, IN(® (3217)
i=1

vy, (¥) : Pente de la ieme déformée modale évaluée a I'envergure y sur l'aile ou
'empennage.
Avec l'angle de torsion élastique (vrillage) exprimé en termes de paramétres modaux,
nous pouvons maintenant déterminer la contribution des déplacements modaux a la
portance de l'avion.
La substitution de I'équation (3.2.18) dans les équations (3.2.12) et (3.2.17), permet
d’écrire les changements de la portance dans l'aile et 'empennage en raison de la

déformation élastique comme :
bw
2 [e9)

Ly ~ 29w f Clay ) (z V7, (O +

0 i=1

We(y)

[oe]

)CW(Y)dy

by
2 [e9)
1

~ 24, | clawm(
0

b

We ()

[ee]

Uz, (0 + )Cw(y)dy

i=

by
2

1
& f Clyy ) W) cw (M) dy |

TW
S| [ Ctay 099, I Iy |+
0 0

/ 5
Nl

b

2 N WE . .
Ey ® 2qu €1, ) ((Z IOUIG +%> (3.2.18)

i=1

dey (N b
- dZW (Z Vz,,, OO + = 7 (y)>> cy (y)dy

i=1

= 2qy (Zl 1<f 2 €, ) (vle(y) —dﬂ (y)> cH(y)dym(t))

(y)> cu(y) dy)

On note que les termes soulignés dans les sommations ne sont pas des fonctions
explicites du temps, puisque la dépendance temporelle du déplacement élastique est
contenue uniquement dans les coordonnées modales n);(t).
Combinant la portance sur l'aile et 'empennage, la différenciation des équations
(3.2.18) donne :

aL | _ 0Lg,  OLg,

o, = 1= = T

2q00f 3" €10y, WV D)ew Ay +2qaf " 1, 0) (vi,, ) =
Ty ) En ()Y

by
1
ot Pragor(m

(3.2.19)
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L’introduction de l'efficacité de portance du déplacement modal Cr,, dans l'expression

ci-dessus permet d’obtenir :

2 by /2 /
ch_=g(f0 Clay, OIVzZ,, (y)cW(y)dy (3.2.20)

#2010 (74, ) = v, ) w0 )

[ee)

Ce coefficient est une fonction de la géométrie de l'aile et de 'empennage, des
pentes de la courbe de portance du profil et des pentes des déformées modale de
vibration. Les termes intégraux sont généralement évalués numériquement a partir des
données de déformée modale tabulée et seuls les modes symétriques sont prises en
compte. Cette efficacité est analogue a l'efficacité de la portance par rapport a I'angle
d'attaque de l'avion C; .

Effets de la vitesse modale

D'apres les équations (3.2.12) et (3.2.17), l'aile et 'empennage dépendent des
vitesses locales élastiques verticales Wy, (v) et Wg, (y). Ces vitesses sont écrites en

termes des paramétres modaux comme :

We(,8) = 260 ) = ) Vo (aes Y 20O £ ) v, IO (32.21)
i=1 i=1

Par conséquent, nous pouvons écrire les équations (3.2.12) et (3.2.17) pour l'aile et
'empennage, respectivement, comme :

by/2 oo

1
Lgy, = 29 f Cla, ) <05(y) +— szl oM (® ) cw(y)dy

0
by /2 © bw/2

1
20| [ 0 000 w45 | [ i, 0, Gy

0 i=1\ o

by/2

1 [oe]
Lg, = 2qy f ClaH(y) (( HEH(y) + V_Z VziH(Y)f]i(t)> (3 2 22)

d 1 —
- %( Oy () + :Z Vzy,, 010 )) cn()dy

by/2

~2q,| | claH(w(eE,,(y) o Ew(w) cu)dy

0

+%i f claH(y>< (y)—— (Y)>CH(y)dynl(t))

i=1 0
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La différenciation des équations (3.2.23) par rapport a la vitesse modale et la
combinaison de l'effet de l'aile et de 'empennage donne la dérivée partielle de la
portance de 'avion par rapport aux vitesses modales qui s’écrit :

— 2, quSy = Oloy | Olu,
a1 ’” on; - on (3.2.23)

2 oo w H H d H
=2l (f " 1y O, Dy + [ e, ) <v 0) = GV, (y)) cn (y)dy)

Voo

A partir de cette expression, nous constatons que l'efficacité de portance de la vitesse
modale CLm pour le i eme mode est :

_ 2 by, /2
CLm‘m(fo Clayy OVzy, V) w (V) dy (3.2.24)

d
20" e ) (v, 0) = v, ) en )y )

[oe]

3.1.2. Effets de la déformation élastigue sur la force latérale

Nous supposerons que le la force latérale est générée uniquement par
'empennage verticale de I'avion et uniquement les modes de vibration antisymétrie pris
en compte.

Pour une section sur 'empennage verticale a I'emplacement z de I'envergure et en
ignorant tout effet de déflexion latéral, I'angle d'attaque local s’écrit en termes de ces
composantes rigide et élastique comme :

v (2)
ay (Z) = aRv(Z) + aEv(Z) = aRv(Z) + (eEv(Z) - E]'/ > (3225)
vg : Vitesse élastique latérale du centre aérodynamique de la section
g, : Angle de torsion élastique de la section.
La force latérale générée par la section de 'empennage s’écrit par :
s(z) = Clav(aV - aOV)qH(Z)CV(Z) (3.2.26)

L'intégration de cette expression sur le long de I'envergure de 'empennage produit la
force latérale, ou :

by

Sy =f Cly,, (2) (v (2) — a0, (2))qu (2)cy (2) dz (3.2.27)
0
En substituant I'équation (3.2.25) dans I'expression ci-dessus et on extrait uniquement

la partie de la force latérale associée a la déformation élastique. Ainsi, le changement
de la force latérale générée par 'empennage verticale di aux effets élastiques est
donné par:

by

S5, = | €1, ) (eEV(z) -

0

ve(2)

e

>qH(Z)Cv(Z) dz (3.2.28)
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Effets du déplacement modal

L’angle élastique de torsion de 'empennage s’écrit comme :

[oe)

05, (2.0 = tan g, (2,0) = ) ¥, (0 (3.2.29)

i=1

En substituant I'équation (3.1.29) a I'équation (3.1.28), nous avons le changement de la
force latérale sur 'empennage verticale di a une déformation élastique donnée par :

by

S5, = | €1, @ (Z b @m ) — £ ) au(@)cy (2)dz
i=1 ®
o oy o \ (3.2.30)
~ qy \; OJ clav(z)ﬁyi(z)cv(z)dzni(t) —bf ClaV(Z) VEVOOZ cv(Z)dZ/

En prenant la dérivée partielle de I'équation (3.1.29), nous constatons que l'effet du
déplacement modal sur la force latérale du véhicule est donné par :

by

as GSEV
A — — Y 3.2&31
an; CSniCIooSW = an = CIHJ ClaV(Z)Vyi(Z)CV(Z) dz ( )

0

1

A partir de I'équation ci-dessus, nous trouvons le coefficient d’efficacité de la force
latérale du déplacement modal qui s’exprime par :

by

1gq .
oo ) Clay @y (Dev (@) dz

— (3.2.32)
Sw Goo
0

Sn;

Effets de la vitesse modale

La vitesse verticale élastique en termes de déformés modale et de taux de changement
des coordonnées modales, s’exprime par :

o8] o8]

vg(z,t) = Z vy, (Xac, Yac, 2N () £ Z vy, (20 (D) (3.2.33)
i=1 i=1
Par conséquent, I'équation (3.2.28) s’écrite comme suit :
by ©
1 :
Sg, = f Cly,, (2) (e)EV @ - v, (z)m(t)) qu(2)cy (2) dz (3.234)

0 i=1

by

o5} by
= J ¢ (2)0g, (2)qy(2)cy(2) dz—iZ J . (@vy,.(2)qu(2)cy(2)dzn; (1)
lay Ey\Z)qu 1% A £, lay yi\Z)qu 1% N

0 0
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Nous différencions I'équation (3.2.33) par rapport a la vitesse modaleﬁi, nous
constatons l'effet de la vitesse modale sur la force latérale de I'avion donné par :

by
aS aSEV qH

o, = = 3.2.35
o CquooSW = 7, ~ Cly, (2)vy,(2)cy(2) dz ( )

Voo
0

A partir de I'équation (3.2.35), nous trouvons le coefficient d’efficacité de la force
latérale de la vitesse modale donné par :

by

q
Cs. = A clav(z)vyi(z)cv(z) dz

_ (3.2.36)
i VeoSw Qoo
0

3.1.3. Effets de la déformation élastique sur le moment de tangage

Le moment de tangage est supposé étre généré par la portance sur l'aile et
'empennage horizontale. Les effets directs de ce moment sur la flexion du fuselage
peuvent étre négligés sauf que pour les déplacements a I'emplanture de l'aile et de
'empennage.

En s’intéressant a la géométrie représentée par la figure 3.12, dans laquelle une demi-
envergure d'aile est représentée. A partir de la figure et en supposant que la dimension
X est mesurée positive vers I'avant, le moment de tangage di a une force de portance
[(y)agissant au centre aérodynamique de la section d'aile a I'envergure y peut étre

écrit comme :
my,(¥) = I(y) cos a (xac (¥) — Xgrer) = 1Y) (Xac(¥) — XRer) (3.2.37)
Xy ACY) — XRer
- |
|
-
‘\l{r[

e 2-D airfonl
section

J
L - Locus of section
aerodynamic centers

Figure 3.12 : Géométrie de l'aile et bras de moment de section [20].
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En négligeant les effets de la trainée et du retard de la déflexion de I'écoulement
d’air vers le bas, on peut écrire que le moment de tangage a partir des sections d'aile et
d’empennage respectivement est di aux effets élastiques seulement par :

_ WEW(J’)
mg, (y) = CLaW(J’) O, () + Facy ) — Xrep)aw N ew ()
w d 3.2.38
Mg, ) = —€1,, ) ((e o) + 2ot )> T ( 65, ) + W:;—“)) (Xeer (5239
= Xac, ) a1 ) cn ()

L'intégration des deux expressions ci-dessus le long de I'envergure
respectivement pour l'aile et 'empennage permet de constater le changement du
moment de tangage de I'avion di aux effets élastiques de l'aile et de 'empennage.

by /2

M, ) =2 [ 6, ) <9EW () +

0

WEW )

[oe]

) (Xacy, ) — Xren)aw N ew (v) dy

by w

2 <9EH ) + f/”(y )> (3.2.39)
Me, 0 =-2[ | " o | e

0 —ﬁ< Og,, (v) + ‘V/VOO )

— %4y ) 4 e () dy

La variation du moment de tangage de l'avion due aux effets élastiques est la somme
des deux expressions ci-dessus.

Effets du déplacement modal

La torsion élastique de l'aile et de I'empennage s’écrite selon I'équation (3.2.18),
comme suit :

[oe)

0:(y,t) = tanBg(y,t) = Z Vv, ()N (D) (3.2.40)

i=1
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Par conséquent, nous pouvons exprimer les équations (3.2.39), par :

bW/Z o]
w,
Mg, (y) =2 f Clg,, V) (Z Vz,, O (O + #) (Xacy, ) = Xre)qw V) cw (v) dy
0

i=1
by /2

~ 240 (i\ | oy @2, )08, ) = Kredew () dy 1i(® /

by /2

w,
+f €1y, V) f/w(y) (Xacy, (V) = Xrer)ew (v) dy
0
o . (3.2.41)
by/2 / (Z Vg, M (0 +%(y)> \
M, =-2 [ a,m| = | (Xrer = x10,0)) au ey

0 \_ % (i Vg, MO+ WEIV/V Oo(y)> /

i=1

w [bu/2
Z( f Clgyy ) (vzlﬂ(w szlw(y)> (XRef—xAcH(y))cH(wdym(t))

i=1 0
~ —2qy

by/2

1
+Z ! Ci, (y)<WEH(y) WEW(y)> (XRef_xAcH(y)) cy(Mdy

On calcule la résultante des moments d'aile et d’'empennage ci-dessus et en dérivant
par rapport au déplacement modal, I'effet du déplacement modal sur le moment de
tangage de 'avion est donné par :

oM oMy, oMj,
o Cty, QooSwlw = —=+

n; an;
= 2. (3" i, )V, ) Chacy ) - xRef) cw(y) dy (3.2.42)
= auly"" 1, 0 (v, 00 = v, ) (et
— XAcy (}’)) cy(y)dy)

De l'expression ci-dessus, nous pouvons exprimer le coefficient d’efficacité du moment
de tangage du déplacement modale par :

(3.2.43)
gy = ( f » OIh, 09 Ciacy ) = Knerd ()dy
w~w

q ’ !
- q_H ClaH (y) (VZLH iw (y)) (XRef
o Jo

— XAcy ()’)) cy(y)dy)
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Cette efficacité est considérée comme une fonction de la géométrie de l'aile, de
'empennage et de l'avion, des pentes de la courbe de portance des profils aile et
empennage ainsi que celle de la déformée modale. Les termes intégraux sont
généralement évalués numériquement a partir des données tabulées de la déformée
modale et seuls les modes symétriques sont considérés.

Effets de la vitesse modale

A partir de I'équation (3.2.22), la vitesse verticale du profil 2-D de l'aile ou de
'empennage est donnée en termes des paramétres modaux :

. - d (3.2.44)
We,0) = Zac(,t) = ) 7, (¥ac ¥, Zac)ie(®) £ ) v, (ie(®)
i=1 i=1

Par conséquent, en substituant I'équation (3.2.45) dans les équations (3.2.40), les
changements dans les moments de tangage de l'aile et de 'empennage en raison des
effets élastiques sont donnés par :

bw
2 oo

1 .
Mg, = 2 Clg,, ) <95W O+~ Z vz, (VN (t)> (Xacy V) = Xren)qw (V) cw (¥)d

(%)
i=1
0

1 by /2
~ 240 | 3~ 7 ( fo Clyy Oz, ) (Xacy, () — Xrer) Cw () dy 1:())

i=1

bu/2
# ] 7 e1, 0968, 0)Ceac, 0) ~ K )y

bu/2 ) (3.2.45)
1 d
|r 1y ) (O, ) - Z Vi, OV = g2 (65, )
Mg, = —2 =
" A5, ome
J 7 2. OORO)
, ‘

Xres — Xac, ) au ()eu (y)dy

1 00 by/2 d
&
~ —2qy (V—E( J Cly, N Vz, () = ﬁ vz, O Kret — Xac, (V) () dyi;(t)

bH/Z d
+ f Cly,, V) (Op, (¥) — —dZH Ok, () Xrer — Xac, (V))cu (y)dy>
0 w

78



Chapitre 03 | Modélisation des forces et moments pour un avion rigide et élastique

Ainsi, en additionnant les deux expressions dans les équations (3.2.46) et en prenant

les dérivées partielles par rapport a la vitesse modaler,, l'effet de la vitesse modale du
i®me mode sur le moment de tangage de I'avion est donné par :

OMg 0Mpg
. £ C . ooS E = 'W + —H
o, My, Qooow Cw o, am,
) bw/2
o
v < j Clayy DIV, ) (ac,, 0) = Xrer)cw 0)dy (3.2.46)
0
qu bu/2

© J0

dey
Cua )V, ) = Vi, O0) et = acy ) (y)dy)

De I'équation (3.2.45), nous pouvons exprimer le coefficient d’efficacité du moment de
tangage de la vitesse modale CMT.’,par :

2 by, /2
R < f Cly, V2, ) (Xacy, ) — Xrer)ow () dy
(e 0
e (3.2.47)
qu (" dey
T, Clen vz, ) — dayy in ) Xrer — Xac, )cn (y)dy>

3.1.4. Effets de la déformation élastigue sur le moment de roulis

La force latérale exercée sur I'empennage verticale ainsi que la portance
antisymétrique générée par l'aile ou 'empennage horizontale provoquent un moment de
roulis sur I'avion.

En se référant a la figure 7.13, le moment de roulis généré suite a la portance du profil
est:

ot ) = =yl(y) (3.2.48)

Locus of section
acrodynamic centers

Xl{cf

Figure 3.13 : Géométrie de l'aile et bras de moment de roulis [20].
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Par conséquent, en intégrant I'équation (3.2.47) le long de I'envergure, le changement
du moment de roulis di a la déformation élastique de l'aile et de 'empennage est
donné par :

by /2
WEW()’)
Lgolg,, ® —e Clay D\ Oy O) +—— | Cw )ydly

©
by, /2

by/2
Liollg,, = ~4n f Clay, ) ((9 ) + e )> (3.2.49)

Voo
bu/2

d
~ (95W o) + 28 )>) Ca@)ydy

Seulement les déformations élastiques asymétriques sont prises en compte car
l'intégrale da a la déformation élastique symétrique est nul dans le plan XZ de I'avion.
En se référant a la figure 3.14, le moment de roulis généré par la force latérale de la du
profil due a la déformation élastique est :

IRong,, (2) = s5(2)2ac(2) (3.2.50)

2-D airfonl
7 section
o

Locus of section
aerodynamic centers

%,

< \cl2)

—
‘Xkr[ L.
!

XK&'[ = .T“\C{:_)
Figure 3.14 : Géométrie de 'empennage verticale et le bras du moment de roulis [20].

Z4.(2) : est la hauteur du centre aérodynamique de la section au-dessus de l'axe Xy
du repére fixé choisi.

Si les axes fuselage sont choisis, alors :  z,.(z) = z + Zgyot
Mais si les axes de stabilité sont choisis, on a :

Zpc(2) = (Z + Zroot)COS g — (XRrer — Xac(2))sinag (3.2.51)
z : est I'emplacement de la section du profil mesurée a partir du plan de la racine
de 'empennage.
Finalement, en intégrant I'équation (3.2.50) le long de I'envergure de I'empennage
verticale, I'expression de changement du moment de roulis de 'empennage da aux
effets élastiques s’écrit :

vg(2) (3.2.52)

by
by = [ e, (05,0 =5 2) 2ac @ )z
0 ©
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La variation totale du moment de roulis sur I'avion due a la déformation élastique est la
somme des contributions de l'aile, de 'empennage horizontal et vertical, ou la somme
des équations (3.2.49) et (3.2.52).

Effets du déplacement modal

La torsion élastique 6z pour chacune des surfaces portantes peut étre écrite en
termes de déplacement modal n;(t) comme dans I'équation (3.2.16) pour l'aile et

'empennage horizontal et dans I'équation (3.2.39) pour 'empennage vertical :
> (3.2.53)

Obtrorn ) = D Vi IMCE)

i=1
)

05, (2, 6) = ) vy, (IM(D)
vz, (¥) : Pente locale de la déforméelmlodale du déplacement Z le long de I'envergure y
1>YL_V (z) Pente locale de la déformée modale du déplacement Y le long de I'envergure z
Par conséquent, le changement des moments de roulis di a la déformation élastique de
I'aile et de 'empennage sont obtenus respectivement a partir des équations (3.2.52) et
(3.2.49) qui s’écrivent :

[oe]

bw/2 , Wg,, o)
LRolig,, ® —qo f Clg, ) (ZinW(y)m(t) +— Cw()ydy

~bw/2 i=1

by/2 ©
Lrong,, = —qu f Clay, (V) ((Z vz, i () + ng>

—bn/2 i=1

d fee]
o (Z Vi Oi(8) + 2B )>> Cuydy

. [ee]
i=1

(3.2.54)

by ©
by =an [ i, (Z Vi, Emi(6) - ”E;(Z)> Zic(Dey ()dz

=1

Donc, le changement des moments de roulis est donné par :

) bw bw
Lrong,, = —9 <Z ( f b, Clayy V23, O ew (y)ydym(t)> + f by Clay @) (WE‘”;—(y)> Cw (y)ydy>
_T _T (o)

i=1

by
Lrong,, =~ —qu <Z f_ by €1, V) (ﬁzm ) - %véiw (y)> Cy (y)ydym(t)>

by
2

WEH d H Ey,
+ f ()( ) _ ey w (Y)>CH(y)ydy>
by

Voo day Vg,

=qy (Z Cloy (DVy,, (Z)ZAc(Z)Cv(Z)dZm(t)>

by

(3.2.55)

Clay (2 ) ZAC(Z)CV(Z)dZ>
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En différenciant les trois expressions dans les équations (3.2.55) par rapport a la
coordonnée modale n;(t), nous trouvons que les effets du déplacement modal sur les
moments de roulis peuvent étre exprimés par :

on; ~by/2

OLgong , B
anl - qH i

OLg, by )
on, quO Clay, (DVy, (2)Zac(2) ey (2)dz

Ainsi, I'effet du déplacement modal sur le moment de roulis de I'avion est la somme des
contributions des ailes et des empennages données par les équations (3.2.56), ou :

OLrong,, bw/2 )
o | Gl OV, 0w Iy

N|§‘

d
ClaH(ZV) (ﬁziH(J’) - da’g:V V}iw(y)> cy(V)ydy (3256)

N|§‘

6LR0|| aLROII Ew aLROII Ey aLEV
=C ooS by, = + +
an; Lrolly, qeoowOw an; an; an, (3.2.57)

Ici, I'efficacité du moment de roulis de déplacement modal du véhicule Crrou, ; @ eté
i
introduite, cette derniére est exprimée par :

1 [bw/? ,
1 f Clyy DVE,, Mew (ydy

Crrou, = —
"‘ Swbw \ J_p,, /2

by/2
qu

; den 3.2.58
udl IR (inH(y)— Tar vziw(w) cn(@)ydy (3.2.58)
—by/2

b
_au [

qwo Jg

iy @DV, (z)zAc(z>cV(z>dz)>

Effets de la vitesse modale

A partir de I'équation (3.2.21) La vitesse élastique verticale du centre aérodynamique
d'une section 2-D sur l'aile ou 'empennage est donnée par :

(o8] (o8]

W 6) = ) vz, (iacs ¥ 2ac)e(®) £ ) vz, ()(O) (3:2.59)

i=1 =1

Et a partir de I'équation (3.2.33), la vitesse élastique latérale du centre aérodynamique
d'une section 2-D sur 'empennage verticale est :

(o] o8]

vgp(z,t) = Z vy, (Xac, Yac, 2)1; (1) = z vy, (2)1;(t) (3.2.60)

i=1 i=1
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Par conséquent, nous pouvons écrire les équations (3.2.49), le changement des
moments de roulis di aux effets élastiques pour l'aile et 'empennage horizontale,

respectivement, comme :

bw
2

L ~ _ 6 ! 3 g C d
Rollgyy =~ | €y @) Ew(y>+K;vziW(y>m(t> w@)ydy

_w

by/2
1< (3.2.61)
Lyong,, = —qu Cloy, ) (95H(Y) + V_z Vzi,, (Y)f]i(t)>

i=1
—-by/2

d 1 —
B ﬁ <GEW(Y) * KZ VZiy, (y)ﬁi(t)>> cu(¥)ydy

Et I'équation (3.2.55), le changement du moment de roulis par rapport a 'empennage
verticale, comme :

by 1 — '
Lg, = QHf Cla, Ok, (2) _V_Z VYiV(Z)ni(t) Zac(2)cy(2)dz (3.2.62)

i=1

Nous réécrire les trois expressions ci-dessus comme :

1 o bw/z .
Liotl,, ~ ~0es (V—Z ( I oy OV ()’)CW(}’))’d)’T]i(t)>
® =1 \Zhw/2

byy/2
+ claw(y)eE(y)cw(y)ydy)
—byy/2

1 had by/2
Lgolg,, = —qn ZZ f_bH/Z Cly,, V) (Vle

i=1

%z O (y)ydym(t)>
(3.2.63)

by/2 dey
+f Cly, ) (95H(}') QEW(}’)) CH()’))"W)

by/2

1
= ~au (72 ( f Cuay DV, D2ac(D)ey (z)dzmm)

1
_ fo €l (2)0, (Z)ZAC(Z)Cv(Z)dZ>

La différenciation des équations (3.2.61) par rapport a la vitesse modale produit les
effets de la vitesse modale sur les moments de roulis de l'aile et des empennages qui

sont exprimeés par :

b

OLRol, Qo (2
Rl 9w

o, V. _bTWClaW(Y)VziW(y)Cw(y)ydy
oty __an (™" £ (3.2.64)

H _ _1H H
T Vel en O Ve O~ g V2, O) | GOy dy
aLEV qu

by
anl = _E . ClaV(Z)inV(Z)ZAC(Z)CV(Z)dZ
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Et donc l'effet de la vitesse modale sur le moment de roulis de 'avion, écrit en fonction
des moments de l'aile et des empennages, est alors :

oL dLRol OLRo oL (3.2.65)
O 2 Crroll, qoSwbw = o. W ? oy
on; K on; on; on;

Enfin, l'efficacité de moment de roulis de la vitesse modale pour I'avion Crrou, -@ été
l

introduite dans I'expression ci-dessus et cette efficacité peut étre exprimée par :

Crroll .. = —
Lroll i VooSWbW

1 by, /2
|7 e, w2, 0wy

_bw/z
by/2
q de
+f f Clg,, V) (VziH - da:, vziw(y)> Cy(»)ydy (3.2.66)
—by/2
au [V
T Clg (Z)VYi (2)zpc(2)cy(2)dz
qw Jo v 4

Effets de la déformation élastigue sur le moment de lacet

La force latérale sur 'empennage verticale génére un moment de lacet sur l'avion, de
I'équation (3.2.25), cette force latérale a I'envergure z est formulée par :

s(z) = ClaV(aV(Z) - aov)QH(Z)CV(Z) (3.2.67)

Ou, l'angle d'attaque local de la section est donné par I'équation (3.2.25). Ou :

vg(2)
ay(z) = ag,(2) + ag, (2) = ag,(2) + (HEV(Z) - ?/oo > (3.2.68)
A partir de la figure 3.15 et en supposant que la direction X est considérée comme
positive vers l'avant, le moment de lacet associé a la force latérale élastique du profil
2D peut étre écrit selon les axes de stabilité ou par rapport du fuselage comme :

ng(z) = —sg(2) (XRef — xACV(z)) cosay ~ —sg(z) (XRef - xACV(Z)) (3.2.69)

2-D airfoil

/’sc.x:li on

Locus of section
acrodynamic centers

Xy
-

—
Akdl-

'KKEI - .‘;A‘\(L'(:) |

Figure 3.15 : Géométrie de 'empennage verticale et bras de moment de lacet de la section [20].
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En intégrant I'équation (3.2.65) le long de I'envergure de I'empennage vertical, on
obtient le changement de moment de lacet sur I'avion di a la déformation élastique
par :

o)

by
Ng = Ng, = _J Clg, <95V (2) — v?/(z)> (xRef — XAcy (Z)) qu(z)cy(2)dz (3.2.70)
0

Effets du déplacement modal

La torsion élastique de I'empennage verticale 6, (z, t) exprimée par I'équation (3.2.29).

g, (z,t) =~ tan b, (z,t) = Z v}’,iv (z)n; (t) (3.2.71)

i=1

La substitution de I'expression ci-dessus dans I'équation (3.2.66) donne I'expression de
changement du moment de lacet de I'avion, exprimée par :

o)

by
Ng = —f Clg, (Z V}’/L-V(Z)T]i(t) _ UE(Z)> (XRef — xACV(Z)) qy(z)cy(2)d
0

: Voo
=1
0o by
- - ’. X ef — d i
Z( f Cly Yy @) (Xret = %ac, @) au(@ey (dzn (t)) (32.72)
by
+ [ g, (22) o = 2ac, (DI ()

0

La dérivation partielle de I'expression ci-dessus par rapport a la coordonnée modale
n;(z) donne l'effet du déplacement modal sur le moment de lacet de l'avion, exprimé

par:
aN aIVE bv 1
gy 2 CndeoSwbw = 52 = ““’fo Cuay V11, @ (Xrer = 1, () ey Dz (32.73)

L’efficacité du moment de lacet du déplacement modal Cy, @ été introduit dans
I'équation (3.2.68), cette efficacité est donnée par :

1 qy (P , (3.2.74)
Cn,, = " S o ); Cloy, Vyy, (2) (XRef - xACV(Z)) cy(z)dz

Effets de la vitesse modale

La vitesse latérale de la section de I'empennage di a la déformation élastique est
donnée par I'équation (3.2.33).

o8] o8]

V(2 0) = D vy, (ac Yac D) 2 D vy (Die(®) (3:2.75)

i=1 i=1
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Par conséquent, le changement du moment de lacet di a la déformation élastique peut
étre écrit comme suit :

by 1 had
Ny =-— fo » (eEV @)= v, (z)ﬁi(t)) (Xret — Xacy ()0 (2)cy (2)dz

“i=1

by
= -T2, ( fo €y Vg, (@) Kret — Xac, (2)qn (z)cv(z>dzm(t)> (3.2.76)
by
~ [ty 82, (Koot = 206, (2) 4@y )tz
0

La dérivation partielle de I'expression ci-dessus par rapport a la vitesse modale 7;,
permet de constater que l'effet des vitesses modales sur le moment de lacet de 'avion
s’écrit par :

N 1

by
. £ Cyy GooSwbw = ¥R = Ejo Cla, VYiy, (2) (XRef - XACV(Z)) qu(z)cy(z)dz (3.2.77)

L'efficacité du moment de lacet de la vitesse modale CNﬁ,a eté introduite dans I'équation

ci-dessus, cette efficacité s’exprime par :

L

by
CNm- = VoSwbu 0o L Clg, VyiV(Z) (XRef - xACV(Z)) cv(2)dz (3.2.78)

On note que seulement les modes antisymétriques doivent étre pris en considération
lors de I'évaluation de I'efficacité mentionnée ci-dessus.

3.2. Forces généralisées agissant sur les degrés de liberté élastique

Les forces généralisées Q; exprimées en termes de travail virtuel §W. Ou :

_0(6w) (3.2.79)
- an;

i

On exprime le travail virtuel associé a la déformation élastique virtuelle en terme de
surface intégrale sur la distribution de pression agissant sur la structure, par :

SWy = jP(x, Y, Z)'Z vi(x,y,2)6n;dS (3.2.80)
S i=1

Soient les forces et les moments d’un profil 2D illustrés a la figure 3.16 et que le travail
virtuel par unité d’envergure di au déplacement élastique virtuel Swg, peut étre exprimé
en termes de déplacements de translation virtuelle et de forces par unité d’envergure,
de déplacement de rotation et de moments par unité d’envergure.
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*'/( v)

Rigid wing scction

myc(y) __\ T
/, } d(y) T—
e ——

‘ K { | = . Elastic axis ~ e

\_‘m I—

’
T —— |e— !
@ Y
v/
v ddy; virtual clastic displacement

-——— Elastically deformed wing section

T - s ~'~._.
iy e g
i

- -
; € J ™ - - ~
{\_‘ "-Z-.‘;.

Figure 3.16 : Forces, moments et déplacements de la section 2-D d’un profil [20].

Le travail virtuel effectué en raison de la déformation élastique virtuelle d'une section
d'aile ou de 'empennage horizontale peut étre écrit comme suit :

OWEyyys ) = —(L@)cOS @ +A()sin @) D vz, (1O,

i=1

+(l(y)sina — d(y)cos a)Zin(y)Sm (3.2.81)
i=1

+(mac(y) + e()((¥)cosa + d(y)sina)) z vz, (¥,

i=1
Avec:

e(y) : Distance entre le centre aérodynamique de la section et I'axe élastique de l'aile.
L'axe élastique est la position des points le long de I'envergure a laquelle les charges
transversales (flexion) appliquées a l'aile ne produiront aucune torsion élastique.

De méme, en ce qui concerne une section 2D de 'empennage verticale, nous pouvons
écrire son travail virtuel comme :

[oe]

Swg,(2) = (s(z)cos f — d(z)sin ) z Vry, (2)6n; — (s(z) sin B + d(z) cos B) z Vx,, (2)6n;
— i=1 (3.2.82)

+(muc(2) + e(2)(s(z)cos f — d(2)sin ) z vy, (2)87;
i=1

On note que dans les equations (3.2.76) et (3.2.77),vy,, vy, et vz, sont les composants

de la i ®™® déformé modale de déplacement évaluée au centre aérodynamique de la
section 2-D respective, et v, .. estla pente de la déformé modale de déplacement Z
i

ou Y évaluée a I'emplacement d’envergure y ou z des centres aérodynamiques de la
section d’aile ou d’empennage, respectivement.

Les équations (3.2.76) et (3.2.77) sont simplifiées selon les hypothéses suivantes :
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v Les angles a et 8 sont petits.

v’ La trainée d(y) << l(y) (la portance) sur l'aile et 'empennage horizontale, et
d(z) << s(z) (force latérale) sur 'empennage verticale.

v' " La rigidité longitudinale" de l'aile et de I'empennage est beaucoup plus grande
que "la rigidité verticale ou latérale". Par conséquent, pour l'aile et 'empennage
horizontal vz (y) >> vx,(y), et pour I'empennage vertical vy (z) >> vy, (z) pour
tous i,y et z.

v Les sections de 'empennage sont constituées des profils symétriques,

Donc ay, (y) = ap,(2) = 0, et myc, (Y) =myg, (2) = 0.

Selon ces hypotheses, les équations (3.2.76) et (3.2.77) s’écrivent :

o)

owg, ) = ~lw () ) vz, )01+ (mac, O) + ew My ) Y v, (I8

i=1 =1

Swe, ) ~ —ly(¥) (2 (VZzH ) +en(yIvz,, ()’)) 57}i> (3.2.83)

i=1
)

Swg, (2) = 5(2) (Z (v, @ +ev (Iv1, @) 5m>

i=1

Nous pouvons maintenant intégrer les équations (3.2.78) sur les envergures de l'aile et
des empennages pour obtenir le travail virtuel total effectué en raison de la déformation

élastique virtuelle, exprimé par :
b

b_W PH b
2 2 v
oWe = [+ owe, 0y + [ | owe, 0y + [ ows, )iz (3.2.84)
_Zw s 0
2 2
En substituons les équations (3.2.78) dans I'’équation (3.2.79), et en différenciant le

résultat par rapport au déplacement modal virtuel 6n; , nous obtenons les forces
généralisées données par :

by

0= [ 1 (~tw0Ivz, 03 + (mac, &) + e ) v, @)
2

b

|
o

Notez les limites sur les intégrales. Si I'on envisage des modes antisymétriques et
symétriques, l'intégration sur toutes les envergures est nécessaire.

Nous devons maintenant souligner que la force de portance de section et la force
latérale dans I'équation (3.2.80) sont des fonctions du mouvement total de la section
de profil, plus toute déflexion de la surface de contréle.

i8]

1y ) (vz,, ) + en v, ) dy (3.2.85)

s

< N

52 (v, @) + ey @y, @) dz

Par exemple, la section relevée pour l'aile ou I'empennage horizontale peut étre
écrite par :
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1Y) = c, (@) — ap(y) + as(1)5))a(W)c ) (3.2.86)
Ou 6 correspondent a une déflexion de la surface de contréle ou du volet et ayl'angle
d'attaque de portance zéro. De plus, l'angle d'attaque locale de la section a(y) dans
I'équation (3.2.86) est fonction du mouvement du corps rigide et du mouvement
élastique de la section. Ou, en supposant que la direction X est positive vers I|'avant,
I'angle d'attaque local d'une section d'aile est :

ay(y) = ag, (y) + ag, ()
1

== (W + Py — Q(xac,, () — Xger)) + (iw + erwist(¥)) + <9EW ) +

w, () (3.2.87)
: )

Voo

Ou, P et Q sont respectivement la vitesse de roulis et de tangage du corps rigide et W
la vitesse verticale du corps rigide. Le mouvement élastique consiste en une torsion
0z (y) et une translation verticale Wg(y).

Pour I'angle d'attaque local d'une section d’empennage horizontale, nous avons :

1
an ) = o (W + Py + @ (Xner = xac, ) ) + (i + Erwise®) = 24 ()

(3.2.88)
0,00+ 222)
Ou, ¢y est I'angle de déflexion local en bas, qui s’exprimé par :
dey 3.2.89

Par conséquent, les angles d'attaque de l'aile et de I'empennage horizontal sont
couplés. Et enfin pour 'empennage vertical nous pouvons écrire I'angle d'attaque local
comme :

vg, (2) (3.2.90)
Voo
z, - Hauteur du centre aérodynamique de la section au-dessus de l'axe Xy,

@ (D) = 7 (V + Paac(@) ~ R (Xt = xac, (2) ) + <9EV () -

[ee)

Par conséquent, les forces généralisées exprimées par I'équation (3.2.90) sont des
fonctions virtuelles de toutes les variables de mouvement et les déflexions de contrdle.

Le développement en série de Taylor de la force généralisée formulée par I'équation
(3.2.90) donne :

d0; (3.2.91)
ap p

Qi =0Qip,

Notez que cette série de Taylor est développée autour de la condition p = 0, plutét
qu'une condition de vol de référence.

Ou le vecteur P du parameétre inclut les déplacements modaux et les vitesses.
C'est-a-dire :
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pT=[U VW P Q R nyi=1-n },i,izl...n iy 6 &, 5R] (3.2.92)

De plus, définissons le i °™® coefficient de force généralisé C, , a partir de I'expression
suivante :

Qi = Co,qeSwCw (3.2.93)

Et conformément au traitement ci-dessus de la force généralisée, on développe le
coefficient de force généralisée dans une série de Taylor, exprimé par :

CQi
Co,=Coyp, t+ p (3.2.94)
Ou, par exemple :

1
Coumo = 5,7, Yo (3.2.95)

Et pour le k ®™® parameétre du vecteur P.

c . 9Cq, 1

Qpe T 9P Qoo S Cw QiPK (3.2.96)

Les équations (3.2.97) qui suivent sont obtenues en développant les expressions pour
les dérivés partiels dans I'équation (3.2.86), et pour les coefficients de force
généralisée. En considérons un avion avec des empennages horizontales et verticales,
et supposons que les profils de ces derniers sont symétriques et que la distance entre
les centres aérodynamiques et I'axe élastique pour toutes les sections d'aile et des
empennages est négligeable. Ensuite, pour les dérivées partielles par rapport aux
degrés de liberté du corps rigide et aux surfaces de contréle.

Pour les coefficients de force généralisée correspondants, on peut montrer que :

Qip=0 = CQiO Qoo Sw Cw

ij/z <_C1aw (y)(iw + ETwist,, (y) - aOW(Y))VZiw (y)
= qoo

’ C, d
+Cmae,, 0w vz, ) > w(¥)dy
bw/2
bp/2 dsH .
+qy f ClaH (Y) da (lW + sTwiStW(y) - aow(y))inH (Y)CH (y)dy
~bu/2 w

245 0Qi _ 29 _
Vo 0qn VW

Qia = VooQL'W = CQiaqooSWEW

Qiu = CQiuqooSWEW =

bw /2 bi/2 de,,
= (o Clayy MNVz,, W) ew (V)Y — qy f Cla, (A = m)vzm(y)ca »dy

—by/2
b /2 H/
by

Qip = Vot = Coyy STy = = | gy Iy, (i ()i
0

(3.2.97)
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Qi, = CQquooSWEW
Qoo [PW/?
=7 Clg, M WIvz, )y (V) ydy
© J—by/2

by/2

_ c ()(1—dﬁ)v Deneydy — [ o Dze@ve. @er(@)dz
7 lay, Y da, 21, V) CH Y)Y AY Vo ), lay AC Yiy v

—by/2

by /2
— Qoo
0ty = CoytesSwtn =22 [ 14, () (iac, 0) = Kt vz, ()G ()Y
2

® J—by/

qu b/ dey
+ f Clayy V) Kret = Xac, (V) — Tae (Xacy (V) = Xret )z, (V) en (¥)dy
© J—by/2 w

by
Qi = Coy @S =2 [ 10y (2 et =3, (), () (2D
©Jo

by/2
Qu, = Cay, GenSww = ~dn f_ ey O, Oen 0
by/2

Qus, = Cop oS0 =~ [ €1, 05,0072, )4 )
by

Qis, = CQL-SR GooSwCw = ‘IHfO Cly,, (D)5 (2)Vy, (2)cy (2)dz

QiaA = CQwA GooSw Cw

-b;/2 bo/2
=(o ( f Cla,, ) @5, (Vvz,, (V) ew (¥)dy — Cly,, M5, (V)Vz, | (y)c‘w(y)dy>
—bo/2 bi/2

On note que dans la derniére équation (3.2.89) concernant l'aileron, ou QiSA’ les deux

intégrales correspondent respectivement a l'aile gauche et a l'aile droite, et les limites
des intégrales, b; et b, correspondent respectivement aux envergures intérieure et
extérieure des ailerons.

La procédure de détermination des dérivées partielles des forces généralisées par
rapport aux degrés de liberté élastiques, ou aux déplacements et aux vitesses modales
est identique a celle présentée aux sections précédentes, on constate que les dérivées
partielles des forces généralisées par rapport au déplacement modal et la vitesse
modale, et les coefficients de force généralisée associés, sont donnés par :

Qi,,j = CQianOoSWEW
by

=—qw | , C,, Wz, vz, Pew()dy

2
_bw
2
by

2 , dey
—qu f_ by Gl ) €1 (Y) (ijH ) - day Vi (y)) vy, @)dy
2

by
+qn f Cly, (D vy, (2)vy, (2)cy(2)dz (3.2.98)
0
oo [Pw/?
Qiy; = Cauy deoSwlw = =7~ o Clo,, W Vz, vz, (Vew(Y)dy
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by
2
qu dSH
_K , CzaH(}’) szH(}’)_mVij(}’) VziH(}’)CH(y)dy
_ZH
2

b
4 [

| e, @y, @y, @y (2)dz
o Jo

Notez ici que deux groupes de déformes modale sont impliqués dans les deux
expressions ci-dessus, le i ¢ correspondant au i ®™® mode et a la force généralisée, et
le j ®™e correspondant a la coordonnée modale par rapport a laquelle la dérivée partielle
a été prise.

4. Modéle linéaire pour un avion rigide [20]

4.1. Equations linéaires du mouvement

A partir des équations (2.1.37), nous avons les trois équations linéaires régissant
les perturbations en translation du corps rigide. En divisant par la masse m de 'avion et
en réarrangeant, nous obtenons :

= (Vor + Ro) = (Qow + Woq) = geos 08 + (fay + fiy)/m
v = (Pyw + Wop) — (Rott + Ugr) + g(cos 0ycos Do — sin Ogsin ®o0) + (fa, + fr,)/m (3.3.1)

W = (Qou + Uyq) — (Pyv + Vyp) — g(cos Oysin ¢ + sin Oycos P,0) + (fAZ + fpz)/m

Puis, a partir des équations (1.40), nous avons les trois équations linéaires
régissant les perturbations de la rotation du corps rigide. Aprés avoir réarranger et
diviser chaque équation par le moment d'inertie approprié nous obtenons :

p—7—T= _(Ixz(Qop + PO(I) + (Iyy - Izz)(ROq + Qor) + (lA + lP))

IXX Ixx

: 1
4 == (Usz = L) Rop + Ror) + 2L, Rgr = Pop) + (s + ;) (3:3.2)
yy

Ly 1
r——p =7—(—Lz(Roq + Qo7) + (Ix — Iyy)(Qop + Pyq) + (ny +1p))

ITIZ IZZ

Notez maintenant que la premiére et troisieme équation des équations (3.3.2) sont
couplées par l'intermédiaire de la matrice d'inertie. La réécriture de ces deux équations
couplées sous forme de matrice donne :

Pl _ Ixx
) 1
z

Lz 1
[ 1 _1_] {} {f —(Ixz(QoP +Poq) + (Iy — I;)(Rog + Qor) + (4 + zp))
r k; (_Ixz(Roq + Qor) + (Ixx — Iyy)(Qop + Poq) + (nA + nP)

\} (3.3.3)
))
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En inversant la matrice des coefficients principaux dans I'équation (3.3.3), et avec
I'équation restante des équations (3.3.2), nous avons les équations découplées
régissant la rotation donnée par :

. 1 Va N\
q= I_ ((Izz - Ixx)(Rop + Por) + 2Ixz(Ror - Pop) + (mA + mp))
yy

L, 1
{b ) U2 (@b + P + (1 = L) Roq + Qo) + G+ 1) | B34)

) IZ Ly, 1
r 1- (Ixxx;zz) T 1 I_(_Ixz(ROq + Qor) + (Ixx - Iyy)(Qop + Po‘l) + (nA + nP))

IZZ ZZ

En plus des six equations ci-dessus regissant la translation et la rotafion, nous
avons également trois équations régissant les relations cinématiques entre les taux
angulaires exprimeées par :

¢ =p+tan Oy (sin @yq + cos Pyr + (Qp cos Py — Ry sinDy)Pp)

+ (QO sin®, + Ry cos @y + ¥, sin O, tan (E)O) 0
: (3.3.5)
0 = cosPyq — sin Pyr — (Qg sin Py + Ry cos )¢

\ Y = Wytan 0,0 + (sin Pyq + cos Pyr — (Rpsin @y — Qycos Py)p)/cos O, J

4.2. Modéles linéaires des forces et des moments

La modélisation des forces par unité de masse ou accélération est écrite sous la
forme suivante :

2 2
fAX + fPX _ qooSW <_ (CD” + U_OCDO) + (CPXu + U_OCPXO)> u + 6TCOS(¢T + 0(0)

m m : m
+(_CD0¢ + CLO)(X - CD' a — Cqu - CDSE6E

fay + fpy _ qooSW(
m

— Cs, B8 + Cs,p + Cs,1 + Cs, 84+ Cs,_0¢) (3.3.6)

2 2
fa, + fo, _ qeoSw (‘ (CLu 0, CLo) + (CPZu A Cm)) ], 8Tsin(pr + ap)
: m
—(Cy, + Cp)a—Cp.a— €, — Cry, Ok

En termes d'une notation simplifiée et standard ::

(fay + fry)/m=Xu+ Xp u+ Xpa + Xéa + Xqq + X5.08 + X76T
(fAY + fpy)/m = Yﬁﬁ + Ypp + YT'I” + YSA(SA- + Y5R6R (337)
(fay + fo)/m=Zyu+Zpu+Zaa+ Zéa + 249 + Z5,6p + Z 6T

Les coefficients des équations (3.3.7) sont appelés dérivés de stabilité
dimensionnelle.

Enfin, les équations du mouvement de translation sont complétes lorsque les équations
(3.3.7) sont incorporées aux équations (3.3.1).

Aprés la modélisation des moments, ces derniers sont écrits sous la forme suivante :
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L+lp  qoSwbw

(CLpB + Cupp + Ci,r + Cuy 84+ Cug, O8)

IXX IXX
[ ((n+2 2 )
my + mp _ qooSWEW | (CM‘u + U_OCMO> + (CPMu + U_OCPMQ) u |
I I :
vy vy
\+ (CMa + CMPa) a+ CMéa +Cy,q + CMSE8E/ (3.3.8)
dy cos — xr sin
+6T( T b7 rsingr)

Iyy

Ny +np  qoSwhw
= (CNﬁB+CNpp+CNrr+CN56A+CN58R)

IZZ IZZ

Aprés le découplage des expressions de moment on peut écrire :

my +m
K AP wd + Mp u+ Mya + Mp \

Ly .
+Méa + Myq + Ms_ 6 + M7 6T
[y L
1 | Ixx |{ (lA + lP)/Ixx } (3'3'9)
1— 119%12 Ix_Z 1 (nA + nP)/Izz
xxlzz/ Ll,,
R LgB + Lyp + Ly + L5, 64 + Lis, Or
\ - {N,;ﬁ + Npp + N/r + N3, 8, + N(§R5R} J
Par inspection, nous pouvons voir que :
Lg = (Lg + Ngly; /Lix)D Ng = (Ng + Lgly,/1,,)D
Ly, = (Lp + Nplz/1Lx)D Ny = (Ny + Lyply,/1,,)D
Ly = (L + NeLy/L:)D Bt Np= Ny + Lol /1,,)D (3.3.10)
Ls, = (Lo, + Noyliz/Lex)D N5, = (Ns, + Ls, Lz /1,,)D
L’5R = (L‘SR + N5RIXZ/IxX)D NéR = (NSR + LSRIxz/Izz)D

1

AVG‘C D - 1_I£z/(lxxlzz)

Les équations (3.3.4) et (3.3.9) constituent maintenant le modéle linéaire souhaité qui
régit les taux angulaires des perturbations.

4.3. Découplage des équations du mouvement en vol stabilisé

Considérons le cas d’un vol de référence stabilisé qui consiste a un vol en palier avec
des angles d'inclinaison et de dérapage égaux a zéro. Supposons €galement que la
densité atmosphérique est constante. On peut montrer que les équations du
mouvement dans ce cas vont se découplées en deux ensembles indépendants
d'équations. Dans ces conditions les équations linéaires régissant la translation
s’écrivent sous la forme :
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u=—g0 + (fa, + fo)/m

v =—Ugr + g + (fa, + fr,)/m (3.3.11)

w = Ugq + (fa, + fr,)/m

En substituant les équations (3.3.7) dans ce qui précéde, on obtient les équations de

mouvement de translation données par :

u=-g0+X,u+Xpu+Xsa+ Xda + Xqq + X5.05 + X76T

v=gp+YsB+Yp+ (Y, —Upr+Ys,04 + Vs, 0r (3.3.12)

w=Zu+ZputZoa+Z a+ (Z; +Uo)q + Z5,6¢ + Z; 6T

En substituant les équations (3.3.9) dans les équations (3.3.4), on obtient les équations

de mouvement de rotation données par :

p = LgB + Lpp + Lyr + L, 84 + Lis, Op

q=Myu+Mpu+ Mya+ Mp a+ Mo-la + Myq + Ms_ 65 + M7 6T (3.3.13)

r = Ngf + Nyp + Nj7 + Ng, 64 + Ng, g

On constate que les équations (3.3.12), (3.3.13), et (3.3.5) peuvent maintenant étre

regroupées comme suit :

( u=—-go0+Xu+Xpu+X,a +Xéa + Xqq + X5.0 + X76T
w=Zu+ZputZea+Z a+ (Z; +Uo)q + Z5,6¢ + Z; 6T

q=Mu+Mpu+Mza+ Mp a+ Mo-la + Myq + Ms 65 + M7 6T

\_#=

~

(3.3.14)

J

Et

-~

v=gp+ VB +Yp+ (Y, —Upr+Ys5,64 + V5.0
p = LgB + Lpp + Lyr + L, 84 + L5, Or
7 = NgB + Npp + Nyr + Ng, 64 + Ns_ 6g

~

(3.3.15)

b =7 )

En définissant maintenant que a« =w/U, et [ =v/U,, on observe que ces deux
derniers ensembles sont découplés. Le premier ensemble (3.3.14), est appelé
équations linéaires longitudinales du mouvement, tandis que le second ensemble

(3.3.15), est appelé équations linéaires latérales-directionnelles du mouvement.
découplage n'est valable que pour des angles d'inclinaison et de dérapage nuls.

Le
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L'équation pour le taux d'altitude h est souvent conservée et regroupée avec I'ensemble

longitudinal. L'équation pour @ si nécessaire est regroupée avec l'ensemble latéral-
directionnel.

A la condition de référence choisie (vol stabilisé), les forces de portance (L,), de
trainée (D, ) et latérale (S,) ainsi que les composantes du moment aérodynamique : les
moments de roulis(L,,), de tangage (Mpo)et de lacet(N,o,) peuvent également étre
déterminés a partir des expressions (annexe c).

5. Modéle linéaire pour un avion élastique [20]

5.1. Linéarisation des équations de mouvement

Lors du développement d'une simulation d'un avion élastique, nous devons inclure
les équations de mouvement régissant les degrés de liberté élastiques dans le modéle
mathématique de la dynamique de I'avion.

En tenant compte des effets élastiques sur les forces et les moments sur les degrés
de liberté du corps rigide, les équations régissant le mouvement de translation et de
rotation de I'avion élastique sont respectivement les suivantes :

/(fAX +fp)/m= X,u+ Xquu + Xopa + Xdpa + Xq.9 + X5EF6E + X7,.6T \
n
+Z (Xm-ni + Xr'h,m-)
1=

n .
Fay + fo )/ =Yg B + Yo p + Yyt + Vs, 84+ Vs, O + z 1 (Yymi + Yﬁ_ni) (3.4.1)
1= L

(fay T fo)/m= Z,u+ Zquu +Zya+ Zépoc +Z4.9+ Z(;EF(SE + Zr, 0T

n .
N A /
i=1

a : ) )
(+ 1) le = LgoB+ Ly + Ly, + Ly 84+ Loy Sp+ Y (Laggi + L, m)

=1

(my + mp) /L, = My, u+ Mp, ,u+ My, a + MpaFa' + MdFa +Mg.q +
n : (3.4.2)
M65F5E + M7, 6T + 2i21 (Mm'nm + MAﬁim)

n
@ F10) le = Np, 4+ Npg + Ny + N, 84+ Noy 5+ > (Negani+ N, i) J

=1

Les équations du mouvement de translation sont complétes lorsque les équations
(3.4.1) sont incorporées aux équations (3.3.1).

Les équations (3.3.4) et (3.4.2) constituent le modéle linéaire souhaité qui régit les taux
angulaires des perturbations.
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Les eéquations régissant la dynamique des perturbations des degrés de liberté
élastiques sont :

) 2 _ i : 3.4.3
[ Mt O = i=1..,n (3.4.3) J
Avec :
ai ~ — ~ - - -
- Cal +E,,B+E ,a+E a+E p+E q+E;r
i

S

. (3.4.4)
+Ei595E + Ei§A5A + Eié‘RaR + Z(Em]n] + ELL]]T]])
j=1

Le dernier ajout a faire est l'incorporation des effets de la déformation élastique dans
les réponses dynamiques de l'avion. Cet effet local di a la déformation élastique est
décrit en termes de pente locale de la composante Z de la forme du i€éme mode
vz, (x).tel que :

() & 0vz,(x) (3.4.5)

Vy(X) =
Zi d0x

Le taux de tangage local qocq (x,t) a I'endroit x le long du fuselage peut étre exprimée
par :

n

ocal (5,) = 4(0) + ) v, (IO (3.4.6)

=1
La vitesse de lacet locale, ou rjycq (x, t), peut étre exprimée par :

n
et (68) = T(0) + ) ¥, (:(0) (3.4.7)
i=1
Les taux de tangage et de lacet locaux, sont des réponses supplémentaires
fréequemment incluses dans les modeéles d’avions élastiques.

6. Conclusion

Pour le cas rigide, on a développé des modéles pour les forces aérodynamiques

et propulsives agissantes sur l'avion. De méme, une présentation a été faite de
plusieurs concepts importants notamment la définition des repéres (stabilite,
fuselage), les dérivées de stabilité et de contréle et les coefficients d'efficacitée.
Dans le cas flexible, I'intégration des effets de la déformation élastique sur les forces
et les moments aérodynamiques dans la modélisation ainsi que la définition des
expressions des effets de la déformation élastique pour les forces généralisées et
leurs coefficients.

Finalement, les modeéles linéaires découplés (longitudinal et latéral-directionnel)
sont obtenus suite a l'intégration du bilan des forces et moments aux équations de
mouvement développées et l'application de la théorie des petites perturbations
autour d’un point d’équilibre.
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1. Introduction

Aprés avoir développé les modeéles linéaires découplés pour un avion supposé en
premierement rigide et en second cas en tenant compte de I'effet d’élasticité, I'objectif de
ce chapitre et de simuler la stabilité dynamique dans les deux cas en écrivant le systeme
sous la forme d’espace d’état.

2. Modélisation par représentation d’état

Il existe deux grandes catégories de systemes de contrdle en aéronautique : les
systemes de contréle linéaires, qui sont traités dans la majeure partie dans les ouvrages
scientifiques classiques et les systémes de contréles non-linéaires, qui sont beaucoup
plus complexes, nécessitant des algorithmes de contrble trés difficiles a exprimer
analytiquement, mais plus précis que les algorithmes linéaires. Toutefois, pour la plupart
des aéronefs plus particuliérement les avions civils, les méthodes de contréle linéaires
sont plus adéquates : elles sont plus simples, tout de méme efficaces et peuvent couvrir
la totalité de leur enveloppe de vol.

Pour s’y faire, la modélisation par représentation d’état est inévitable, car elle permet de
calculer, parmi différents points de I'enveloppe de vol.
La représentation d’état est une technique de modélisation mathématique abondamment
utilisée pour I'analyse d’équations différentielles ordinaires et se résume en un systeme
d’équations matricielles tel que :
X = Ax+ Bu
y = Cx + Du (4.1.1)
Dont la solution générale dans le domaine temporel s’exprime comme :
t
y(t) = Ce?tx(0) + J- CeAt=)Bn(s)ds +Dn(t), Vt=>0 (4.1.2)
0

En effet, 'application de cette technique, dans le cadre de la simulation d’'un avion,
implique nécessairement la linéarisation du modéle et le découplage longitudinal et
latéral-directionnel précédemment établi.

A partir de ces équations, il devient possible d’analyser le comportement des
aeéronefs selon les conditions de vol données. On peut caractériser, tel qu’illustré dans le
Tableau 4.1, les différents modes de mouvement d’'un aéronef selon la position de ses
plles, qui sont révélés via les valeurs propres des matrices d’état A.

Il est bien connu que la stabilité des systémes dynamiques est évaluée selon la
position de leurs pbles selon I'axe réel dans un plan complexe ; en effet, pour assurer la
stabilité, la partie réelle de tous les péles doit &tre négative. Les notions préliminaires de
la stabilité sont définies dans I’annexe B. Evidemment, il est préférable que les aéronefs
soient stables pour 'ensemble de leur enveloppe de vol ; mais encore, les qualités de vol
doivent correspondre aux critéres suggérés, qui assurent I'’équilibre entre 'amortissement
(relié a la stabilité) et le temps de réponse de 'aéronef (relié a la maniabilité). Dans le
cas ou on veut modifier le comportement d’'un aéronef, autrement dit ; lorsqu’on veut
modifier la position de ses pdles caractéristiques, un systeme de contrdle est requis.
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Tableau 4.1 : Caractéristiques des modes

Catégorie du | Nom du mode Nombre de | Types de pdles
mouvement poles
Longitudinal Phugoid 2 Oscillatoire
Période courte 2 Oscillatoire
Latéral Spiral 1 Réel
Roulis 1 Réel
Roulis hollandais 2 Oscillatoire

3. Modéles découplés en format espace d'état d’un avion rigide

En supposant les mémes conditions de vol de référence que précédemment, y
compris une densité atmosphérique constante, nous allons maintenant assembler les
modeéles de la dynamique longitudinale et latérale de I'avion sous la forme d’espace
d'état. C'est-a-dire que nous allons écrire le modéle dynamique sous la forme de

I'équation (4.1.1).

Ou:

x est un vecteur d'état sélectionné,

u est le vecteur des variables d'entrée de commande
y est le vecteur des variables de réponse

A, B, C et D ce sont les matrices a définir

Tout d'abord, pour le cas du vol longitudinal, les trois premiéres équations du mouvement

aprés avoir réarranger I'équation (3.3.14) deviennent :

: X (Zy+Zp) X Zq Uy + 2,
u=|(Xy+Xp, +—————|ut+| X, + a=g0+|Xg+X | ———|]a

XéZ5E XéZT
Xso +—— |6+ X 8T
ety —z )T\t o -7
a a
: 1
a= (U ~ )(Zuu + Zpu+ Zga + (Zg + Uo)q + Z5,65 + Z6T) (4.2.1)
7
a
=M, +M +M5‘(Zu+ZP”) +( M, + M, + M 2 i myem (Dotla
P\ Ty =z )R\ Pe T e Tz )T\ e e\ U=z ) |
T O P (Y P
% Ty, -z )F T Uy—2Z-
a a

Notez que les équations ci-dessus se simplifient considérablement lorsque Xd = Z& =
ce qui est souvent le cas.

0
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De méme, a partir des équations (3.3.14), nous avons les deux équations cinématiques :
9=q (4.2.2)
h=—-w+ Uy0( withw = Uya)

Le modéle longitudinal est donc constitué de ces cing équations différentielles.

Nous prenons le vecteur d’état x, le vecteur de réponse y et le vecteur d'entrée de

commande u dans le modéle de variable d'état comme étant :
u

X=y= g Et u={65}

q 6T
\n)
On choisit le vecteur d'état égal au vecteur de réponse x =y

Avec cette sélection de vecteurs d'état, de réponse et d'entrée, les quatre matrices du
modele a variables d'état pour la dynamique longitudinale sont les suivantes :

X, +X +X—‘5‘(Zu+ZP”) X, 4 g [ x, 4x (Dot
u A Up—Z, T U-2Z, T a\Up -2,
(Zu+zpu> ( Z, ) . <U0+Zq> .
0 0 0 1 0
M M Md(Zu + ZPu) M Iy MdZa 0 M u Uy + Zq 0
wt Mp, + Up-Z; at P“+U0—Zé a M, Up-Z,
0 —U, U, 0 0l
- X Zsp X-Zr \ 1
() (e
a a 10 0 0 O 0 0
<i> (Zr) 010001 oo]
B= Yoz, o2, , ¢c=lo o 1 0 of], D=|o o
OMZ OMZ 000 10 00
o’ %E a " 0 00 0 1 0 0
0 0

On passe maintenant a I'ensemble des équations de la direction latérale, les trois
premieres équations (3.3.15) donnent :

v=g¢+Ysf+Vyp+ (Y —Uy)r+Ys,0, + V5,68
p = LgB + Lpp + Lyr + Ly, 84 + L, g (4.2.3)
7 = NgB + Npp + Nyr + Ng, 64 + Ng, Og

Ou en termes d'angle de dérapage latéral, la premiére des équations ci-dessus peut aussi
étre écrite comme :

) g YB Yp (YT ) Y6A Y6R
=S o+ L+ Lpt+(L—1)r+-4s,+-25
p Uo¢+U0'B+U0p+ Uo r+U0 A+UO ® (4.2.4)
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En ajoutant les équations cinématiques ¢ = p ety = r, on obtient les cing équations qui
composent le modéle linéaire latéral-directionnel. Par conséquent, nous pouvons prendre
le vecteur d’état x, le vecteur de réponse y et le vecteur d'entrée u comme étant :

(B
|¢| 5
x=y=4p¥ Et u={52}

Avec ces sélections, les quatre matrices complétant le modéle pour la dynamique linéaire
latérale-directionnelle sont les suivantes :

'ﬁi&(ﬁ_l)o
Uy Uy Uy \Ug
A_001 0 0
Ly 0 L L 0
Ny 0 N N, 0
Lo 0 0 1 0
Ys Yso
T 10000 0 0
0 0 010 0 0 0 0
B:L’sAL’aR’ c=|o0 o 1 0 ol, D=0 o
NN 000 10 0 0
gA gR 000 0 1 0 0

4. Modeéles en format espace d'état d’'un avion élastique

Nous commencgons par le modéle pour les degrés de liberté du corps rigide, et qui s’écrit
sous la forme :

XR = ARXR + BRuR

Yr = CgXg + Drug (43.1)

Si les dérivées de stabilité dimensionnelle aéroélastiques sont ajoutées aux équations de
mouvement du corps rigide dans le modele a variables d'état ci-dessus, le nouveau
modéle prendra la forme suivante :

Xp = ApXp + Bruyp + Agpx

(432)
Ici x; est le vecteur des coordonnées et des taux de vibration modale inclus dans le
modele, ou :

(4.3.3)
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Les éléments de la matrice Az comprennent les dérivés de stabilité aéroélastique.

Si I'on incorpore maintenant les équations de mouvement régissant les degrés de liberté
élastiques dans le modéle ci-dessus, la forme de la représentation espace d'état devient
alors la suivante :

XR _ AR AER XR BR
(T lags Ag) WS T LB Uk
X, (4.3.4)

b =l el {3+ e
Ylocal CRE CE Dlocal

Notez que dans le modele ci-dessus, la matrice Ay refléte le couplage aérodynamique
élastique-rigide, tandis que la matrice Ay reflete le couplage aérodynamique rigide-
élastique.

Pour la dynamique longitudinale nous prenons le vecteur d’état x, le vecteur de réponse
y et le vecteur d'entrée de commande u dans le modéle espace d'état comme étant :

(- u(fps) )
a(rad)
6(rad)

q(rad/sec)

n
\ n(/sec) J

Avec cette sélection de vecteurs d'état, de réponse et d'entrée, les quatre matrices du
modéle a variables d'état sont les suivantes :

-~

Et u = {dy(rad)}

"
I
<
Il

Xyt Xp, Xot+Xp, —g Xq+Xp, X, + Xp, X +Xp.
n
Zy+Zp, Zg+Zp, 0 ) Zy + Zp, Zﬁ + Zp;,
UO UO U() UO
A= 0 0 0 1 0 0
Mu+MPu Ma+Mpa O Mq+MPq M77+MPT] MT]+MP7]
0 0 0 0 0 1
Eu+En, Za+Zs, 0 Eg+E (5,+8,)-? (57-] + EP.) — 2w
I ; ]
_XSH
Zsy
Uo
B = 0 C S I6 D= 06
Ms,,
0
Esyy
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5. Simulation
L’organigramme du programme de simulation est illustré par la figure D.1 joint en
annexe D.
I. Analyse de la dynamique d’un avion rigide :
1. Dynamique longitudinale et latérale-directionnelle d'un avion conventionnel :
a. Dynamique longitudinale

Nous allons considérer I'avion Navion, en vol stable et en palier (0, = y, = 0) au niveau
de la mer.

Le modéle d’espace d’état, utilisant les données de I'annexe D, est défini respectivement
par le vecteur état, réponse et I'entrée de la commande suivants :

u(fps)
o a(rad) _ (6e(rad)
X=Y=3 o(rad) Et u_{ch(lb)}
q(rad/sec)

La sélection du vecteur d'état, de réponse et d'entrée conduit a I'utilisation du logiciel
matlab pour le modéle linéaire d’espace d'état ce qui donne les quatre matrices du
modele la dynamique longitudinale :

© 0.04505 6.343 —322 0 0 001171

A = | —0.002099 —2.023 0 1| g_|-01599 o0

0 0 0 1 0 0

0.001906 —6.95 0 —2.98 ~11.05 0
10 0 0 0 0
o1 0 0 o o
C=1o 0 1 ol P=o o
0 0 0 1 0 0

Nous allons effectuer une conversion d'unités pour passer aux variables angulaires
des radians vers les degrés. Cette conversion rendra les quatre réponses physiques a
peu prés équivalentes en termes de signification technique. Par exemple, a des
conditions de vol données, un degré d'angle d'attaque correspond a une vitesse verticale
w d'environ 3 pieds par seconde. Donc la vitesse verticale w et I'angle d'attaque
correspondant sont du méme ordre de grandeur. D'autre part, un radian d'angle d'attaque
correspondrait a une vitesse verticale d'environ 150 pieds par seconde, donc avec les
unités d'origine, la vitesse et les angles ne seraient pas a peu prés équivalents. Cet
equilibre est nécessaire pour l'interprétation correcte des diagrammes de phasage des
vecteurs propres.
Définissons maintenant la matrice diagonale de conversion unitaire U telle que :

XNew = YNew = U Xo1a = UYouq

Ou les indices "Old" et "New" font référence aux unités utilisées pour les réponses et les
états.
Puisque nous convertissons des radians en degrés, nous avons :
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1
0
0

0

La nouvelle description du systéme d’espace d’état devient maintenant :

0

57.3
0

0

Simulation et résultats

0 0

0 0
573 0

0 573

XNew = U A Ut XNew T U Bu = AnewXNew T Bnewl
YNew = U C Ut XNew T U Du = I Xnew

En utilisant Matlab, on obtient :

—0.0450 0.1107

A _|—-0.1203 —-2.0227
New — 0 0
0.1092 —6.9498

e Analyse modale :

—0.5620

0
0

0

0

1.0000
1.0000

—2.9796

Les valeurs propres de A (et de Aney ) SONt les suivantes :

Al2 = —-2.5066 *+ 2.5914i /sec
A3,4 = —0.0171 £ 0.2131i /sec

Les

a une fréquence plus élevée (2.5914 rad/sec).

Les vecteurs propres droits correspondants de Aye,, sont les suivants :

0.0046 + 0.0308i
0.0616 + 0.3378i

vl =1 01744 + 0.1803i
—0.9045 + 0.0000i
—0.9310 + 0.0000i

»3 =) 00179 + 0.0004i

0.0498 + 0.3531i
—0.0761 + 0.0046i

v2 =

0.0046 — 0.0308i

0.0616 — 0.3378i
0.1744 — 0.1803i

—0.9045 — 0.0000i

—0.9310 — 0.0000i

0.0179 — 0.0004i
0.0498 — 0.3531i

—0.0761 — 0.0046i

Et . BNew =B

réponses modales consistent donc en deux modes oscillatoires stables, I'un
légerement amorti a basse fréquence (0.2131 rad/sec), et I'autre raisonnablement amorti

Tableau 4.2 : Amplitudes et phases des vecteurs propres.

vl v2 v3 v4
Réps | Amp Phs Amp Phs Amp Phs Amp Phs
u | 0.0312 | 81.5117 | 0.0312 | -81.5117 | 0.9310 | 180 0.9310 | -180
a | 0.3433 | 79.6575 | 0.3433 | -79.6575 | 0.0179 | 1.2110 | 0.0179 | -1.2110
@ | 0.2509 | 45.9533 | 0.2509 | -45.9533 | 0.3566 | 81.9652 | 0.3566 | -81.9652
q |0.9045 | 180 0.9045 | -180 0.0762 | 176.553 | 0.0762 | -176.553

Les schémas des diagrammes de phase des vecteurs vl et v3 sont présentés dans la
figure 4.1. Ou les vecteurs conjugués sont représentés qu’une seule fois et les réponses

a amplitude trés basses ne sont pas tracées.
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Figure a : vecteur propre vl Figure b : vecteur propre v3

Figure 4.1 : diagramme de déphasage entre les réponses

Le premier vecteur propre du mode haute fréquence contribue peu a la réponse
de la vitesse longitudinale u (avec une composante trop faible pour étre tracée), ce qui
indique que cette réponse modale se produit a une vitesse presque constante. Ce mode
peut étre décrit comme un mode a haute fréquence, bien amorti, impliquant des
oscillations du tangage, du taux de tangage et de I'angle d'attaque. Il s'agit principalement
d'oscillations du taux de tangage a vitesse presque constante. Un tel mode est appelé
« mode de mouvement a courte période ».

Inversement, le deuxiéme vecteur propre montre que le mode basse fréquence
contribue principalement aux réponses de la vitesse longitudinale et de l'angle de
tangage, u et 6. Il contribue de maniére négligeable a la réponse de I'angle d'attaque
(avec une composante trop faible pour étre représentée). C'est-a-dire que la réponse de
ce mode se produit a un angle d'attaque presque constant. Il y a peu de taux de tangage
dans la réponse modale également mais comme l'attitude en tangage est importante
dans la réponse, le faible taux de tangage est principalement di au fait que la fréquence
modale est basse. Par conséquent, ce mode peut étre décrit comme un mode a basse
fréquence, légérement amorti, impliquant des oscillations de vitesse et d'attitude a un
angle d'attaque approximativement constant. Un tel mode est appelé « mode de
mouvement phugoide ». Si la réponse du véhicule consistait en un mouvement
purement phugoide, nous voyons d'aprés le vecteur propre que l'oscillation de la vitesse
devancerait les oscillations de l'attitude d'environ 100 degrés. Ainsi, lorsque ['avion
accélere, il commence a se cabrer, ce qui ralentit a son tour I'avion, qui va alors piquer
et ainsi de suite. En conséquence, le véhicule échange de I'énergie cinétique contre de
I'énergie potentielle et vice versa a un angle d'attaque presque constant.

¢ Simulation de la réponse :

La perturbation de la gouverne de profondeur est spécifiée comme étant de -1 degré
pendant deux secondes et de +1 degré pendant deux secondes, puis restera nulle pour
le reste de la simulation. Nous choisirons At = 0,05 seconde, ce qui est un petit intervalle
de temps lorsqu'il s'agit de la réponse dynamique d'un avion rigide. Par conséquent, il y
aura 20 intervalles de temps par seconde, soit un total de 200 intervalles sur les 10
secondes de la simulation.
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Figure 4.2 : Entrée de commande et simulation des réponses

L'entrée de la gouverne de profondeur et la durée totale de simulation de 10
secondes a été intentionnellement maintenue faible pour garantir que les réponses
resteraient également faibles, et donc ne violeraient pas I'hypothése de petites
perturbations faites dans la dérivation des modeles linéaires.
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La remarque qu’on peut faire a l'issus de cette simulation est que I'angle d’attaque et
le taux de tangage tendent a se stabiliser dés la quatrieme seconde tandis que la vitesse
longitudinale et 'angle de tangage sont instable méme au-dela de la dixiéme seconde.

b. Dynamique latérale-directionnelle

Nous considérons a nouveau l'avion Navion, en vol stable et en palier (6, =y, =0); la

vitesse de vol de référence U, étant de 176 fps.
Le modéle d’espace d’état, utilisant les données de I'annexe D, est défini respectivement
par les vecteurs d’état, réponse et entrée de commande sont :

B(rad)
o ¢(rad) _ (6a(rad)
X=y= p(rad/sec) Et u= {52(rad)}
r(rad/sec)

La sélection du vecteur d'état, de réponse et d'entrée conduit a l'utilisation du logiciel
matlab pour le modéle linéaire d’espace d'état ce qui donne les quatre matrices du
modeéle la dynamique latérale-directionnelle :

02541 0.183 0 1 0 007073
A 0 0 1 0 B 0 0
~1597 0  -8395 2201 2896  2.546
4491 0  —03524 —0.7624 —0.2217 —4.594
10 0 0 0 0
o1 0 0 o o
C=1o0 0 1 ol P={0 o
o 0 0 1 0 0

¢ Analyse modale :

Les valeurs propres de A sont les suivantes :

Al = —8.4268/sec
A2,3 = —0.4878 + 2.3350i/sec
A4 = —0.0087/sec

Les réponses modales consistent donc en un mode oscillatoire stable Iégérement amorti
avec une fréquence de 2.335 rad/sec et deux modes stables du premier ordre.
Pour décrire les réponses modales on doit examiner les vecteurs propres de A qui sont :

0.0077 0.0370 + 0.3086i
) —0.1177 ) —0.2428 + 0.0775i
vl =1"9922 V2 =19 00626 — 0.6047i
0.0411 0.6847 + 0.0000i
0.0370 — 0.3086i —0.0284 +
b3 =4 —02428— 00775 ( _, _ ) —09844 +
—0.0626 + 0.6047i 0.0086 +

0.6847 — 0.0000i -0.1731 +
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Tableau 4.3 : Amplitudes et phases des vecteurs propres.

vl v2 v3 v4
Rép | Amp Phs Amp Phs | Amp Phs Amp | Phs
B 0.0077 0 0.3108 | 83.17 | 0.3108| -83.17 | 0.0284| 180
[0) 0.1177 180 0.2549 | 162.29| 0.2549| -162.29| 0.9844| 180
p 0.9922 0 0.6079 | -95.91 | 0.6079| 95.91 | 0.0086 0
T 0.0411 0 0.6847 0 0.6847 0 0.1731 180

Les schémas des diagrammes de phase des vecteurs propres sont présentés dans la
figure 4.3. Ou les vecteurs conjugués sont représentés qu’une seule fois et les réponses
a amplitude trés basses ne sont pas tracées.
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Figure c : vecteur propre v4
Figure 4.3 : diagramme de déphasage entre les réponses

On remarque qu’a partir du premier vecteur propre que ce mode stable de premier
ordre consiste presque entierement en un taux de roulis p, avec un petit angle
d'inclinaison ¢. L'angle de dérapage latéral g et la vitesse de lacet r sont pratiquement
nuls. Donc, ce mode pourrait étre décrit comme un mode stable de premier ordre de taux
de roulis appelé « mode roulis » qui est un paramétre important de la dynamique d'avion.
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Le deuxiéme mode est un mode oscillatoire Iégérement amorti qui contribue aux
quatre réponses. La vitesse de lacet et I'angle d'inclinaison sont déphasés de presque
180 degrés. Autrement dit, lorsque l'avion fait un mouvement de lacet vers la droite, il
s'incline également vers la gauche et vice versa. De plus, I'angle de dérapage est en
déphasage de I'angle d'inclinaison d'environ 90 degrés. Ainsi, le mouvement de l'avion,
lorsqu'il ne subit que cette réponse modale, consiste en un roulis et un lacet oscillatoires
déphaseés et légerement amortis. Ce mode est appelé « le roulis hollandais ». Ce mode
est essentiellement une nuisance en termes de dynamique de I'avion et doit étre stabiliser
et raisonnablement amorti pour que la tenue de route soit acceptable.

Le troisieme vecteur propre nous montre que ce mode lent de premier ordre est
presque entiérement constitué de I'angle d'inclinaison ¢, avec des petites contributions
de vitesse de roulis p, d'angle de dérapage B et de vitesse de lacet r. || semble qu'il
s'agisse principalement d'un mode de roulis. Par conséquent, ce mode est appelé
« mode spiral ». Parfois, ce mode est dynamiquement instable, mais il est facilement
stabilisé par le pilote ou le pilote automatique en contrélant I'angle d'inclinaison.

¢ Simulation de la réponse :

Cette fois on a introduit deux entrées de commande séparément ; la premiére pour
I'aileron et la deuxi€éme pour la gouverne de direction.

La perturbation dans les deux cas est spécifiee comme étant de 1 degré pendant deux secondes,
puis restera nulle pour le reste de la simulation. Nous choisirons At = 0,01 seconde. Par
conseéquent, il y aura 100 intervalles de temps par seconde, soit un total de 500 intervalles sur les
5 secondes de la simulation.
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Figure 4.4 : Entrée de commande de I'aileron et simulation des réponses
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Figure 4.5 : Entrée de commande de la gouverne de direction et simulation des
réponses
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2. Dynamique longitudinale d’un avion hypersonique :

Cette fois ci, on considére la dynamique longitudinale d'un avion trés différent du
Navion. Il est similaire dans son concept a un avion de recherche hypersonique X-43
HyperX de la NASA.

Les conditions de vol sont :

M= 8 et h= 80 000 ft. M : Mach
h : Altitude

Le modele d’espace d’état, utilisant les données des références [30], [31] et de I'annexe
D, est défini respectivement pour le vecteur état, réponse et entrée de commande qui
sont :

u(fps)
_ a(rad) _
X o (rad) Et u = {dy(rad)}
q(rad/sec)
L’utilisation du logiciel Matlab pour le modéle linéaire d’espace d'état donne :
r—0.0019 24.2840 —32.2 0.6168 —0.5562
A= —0.0000 —0.0631 0 1.0000 B = 0.0028
0 0 0 1.0000 0
L 0.0003 11.0230 0 —0.0816 —0.4794
1 0 0 O 0 0
_]10 1 0 O _10 0
C=1lo 0o 1 ol P=lo o
0 0 0 1 0 O

A Mach 8, les unités de Mach et de radians sont d'une importance technique a peu prés
égale, de sorte que la mise a I'échelle des unités doit étre effectuée.

La réponse de la vitesse longitudinale doit étre convertie de fps vers mach, donc la
matrice de conversion est :

00010 0 0 0
1o 1 o0 o
U=l 9 0o 1 o

0 0 0 1
Aprés la mise a I'échelle, les nouvelles matrices d’état et de commande sont :

—0.0019 0.0250 —0.0332 0.0006 —0.0006

Aoy = —0.0020 —0.0631 0 1.0000 | p _| 0.0028
ew 0 0 0 1.0000 New 0

0.3286 11.0230 0 —0.0816 —0.4794

¢ Analyse modale :
Les valeurs propres de A sont les suivantes :

Al = —3.3926 /sec
A2 = +3.2477 /sec
A3,4 = —0.0008 + 0.0020i /sec
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Et les vecteurs propres associés sont :

0.0008 —0.0006
0.2768 0.2773
vi=19" 02717 V2=1 02827
—0.9217 0.9182
—0.9962 — 0.0000i —0.9962 + 0.0000i
v3 = 0.0297 + 0.0000@ vh = 0.0297 — 0.0000@
0.0551 + 0.0603i 0.0551 — 0.0603i
—0.0002 + 0.0001i —0.0002 — 0.0001i
Tableau 4.4 : Amplitudes et phases des vecteurs propres.
vl v2 v3 v4
Réps | Amp Phs Amp Phs Amp Phs Amp Phs
u 0.0008 0 0.0006 180 0.9962 180 0.9962 -180

a 0.2768 0 0.2773 0 0.0297 | 0.0008 | 0.0297 -0.0008
6 0.2717 0 0.2827 0 0.0817 | 47.548 | 0.0817 -47.548
q 0.9217 180 0.9182 0 0.0002 | 160.416 | 0.0002 |-160.416

Le diagramme en phase pour les modes de mouvement est illustré dans la figure 4.5.
Ou les vecteurs conjugués ne sont représentés qu'une seule fois et les réponses a
amplitude trés basses ne sont pas tracées.

Figure a : vecteur propre vl Figure b : vecteur propre v2

Figure c : vecteur propre v3

Figure 4.6 : diagramme de déphasage entre les réponses
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Sur la base de ce diagramme en phase et de la valeur propre associée, le
troisieme (quatrieme) mode semble étre un mode phugoide plutét conventionnel. Il a une
faible fréequence d'oscillation qui est légérement amorti et se compose presque
entierement des oscillations de la vitesse longitudinale et d'angle de tangage. De plus, la
vitesse longitudinale est en déphasage sur l'attitude d'environ 130 degrés. Par
conséquent, ce mode peut étre caractérisé en termes de mouvement oscillatoire
légerement amorti qui est associé a un mode phugoide. Une chose surprenante a propos
de ce mode, cependant, est sa fréquence extrémement basse (0.0022 rad/sec contre
0.2131 rad/sec pour le Navion).

Bien que ce mode phugoide assez conventionnel soit présent, il n'y a pas de mode
oscillatoire a courte période. Il a été remplacé par deux modes non oscillatoires, et I'un
d'entre eux est trés instable. A partir des vecteurs propres, nous voyons que ces deux
derniers modes consistent presque entierement du taux de tangage, avec virtuellement
aucune composante de vitesse longitudinale. Ces deux derniers modes sont donc
similaires a un mode conventionnel a courte période, sauf qu'ils ne sont pas oscillatoires
et que I'un d'entre eux est trés instable.

e Simulation de la réponse :

Les réponses de l'avion pour une déviation horizontale de la gouverne 6, de -1
degré pendant 0,5 seconde, passant a +5 degrés par la suite, sont illustrées dans la
figure 4.6. Nous choisirons At = 0,05 seconde, ce qui est un petit intervalle de temps
lorsqu'il s'agit de la réponse dynamique d'un avion rigide. Par conséquent, il y aura 20
intervalles de temps par seconde, soit un total de 100 intervalles sur les 5 secondes
de la simulation.

Input Elevator Deflection Time History

T T T

Elevator Angle,deltaE(deg)

Time,t(sec)

114



Chapitre 04 |

Surge Velocity time history
2000

Simulation et résultats

-2000

-4000

-6000

Surge velocity,u(fps)

-8000

-10000

L L L
0 1 2 3

time, t(sec)

Attitude Angle Time History

25 |

05 |

Attitude Angle, Theta(deg)

Time,t(sec)

Angle-of-Attack,Alpha(deg)

Pitch rate,q(deg)

3

25 |

o

o
o

10 5 Angle-of-Attack Time History

time, t(sec)

5 Pitch rate Time History

L L I
0 1 2 3 4 5

Time,t(sec)

Figure 4.7 : Entrée de commande et simulation des réponses

La remarque qu’on peut faire suite a cette simulation est que toutes les réponses
divergent rapidement apres la quatrieme seconde favorisant ainsi I'instabilité de 'avion.

I1.

Analyse de la dynamique longitudinale d’un avion flexible :

Nous considérons a nouveau l'avion de recherche hypersonique X-43 HyperX de la
NASA. Les conditions de vol sont Mach= 8 a une altitude de 80 000 ft.
Le modéle état-variable a utiliser comprend un degré de liberté élastique, correspondant
au mode de flexion du corps le plus bas avec une fréquence de vibration de 18 rad/sec
et une masse généralisée de 40 slugs. Le modéle de I'annexe D est défini pour les
vecteurs d'état, de réponse et d'entrée de commande suivants :

(- u(fps) )
a(rad)
6(rad)

q(rad/sec)

n

\ n(/sec) J

Et u = {dy(rad)}

Les quatre premiers éléments du vecteur d'état sont des degrés de liberté du corps
rigide correspondant au mouvement de l'axe du fuselage de l'avion, et n est la
coordonnée généralisée associée au premier mode de vibration libre de la structure.
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L'entrée de commande est la déviation angulaire de la surface de commande de tangage
horizontale arriére.
Avec 0, = 0 et Xé = Z& = Z4 = 0, les matrices des variables d'état sont les suivantes :

'—0.0019 24.2840 —32.2000 0.6168 —0.2525 0.0118
—0.0000 —0.0631 0 1.0000 —0.0010 0.0000
A= 0 0 0 1.0000 0 0
0.0003 11.0230 0 —0.0816 0.1901  —0.0014
0 0 0 0 0 1.0000
[ 0.1523  4.7310 0 —37.0600 —241.4300 —0.9882 |
- —0.5562 10 0 0 00 0
—00028] 010 0 0 0] [o]
_ _lo o1 0 o ol _lol
B= —04794| C=1o0 0 0 1 0 0 D—|o|
000 0 10 0
2456000J [o 0 0 0O 1J [OJ

Le modele d’espace d'état est de la forme suivante :

X ARE AE XE BE H
E

y = [I¢] {))gi} + [0gx1] 6k

Cette partition est faite pour indiquer les sous-matrices correspondant aux degrés de
liberté du corps rigide et élastique et au couplage. De plus, les deux derniéres variables
d’états, associés au degré de liberté élastique, ne sont pas des quantités physiques
comme souhaité. Les variables d’états souhaités comprennent la perturbation en tangage

0 et le taux de tangage 6; mesurés au niveau du nez de l'avion, dus uniquement a la
déformation élastique. Ces variables d’états sont données par :

() £ v,(0)n(®)

05(t) 2 v;(0)n(t)

Ici, v,(0) (=1deg) est la pente dZ/dX., mesurée a la station du fuselage x = 0 (nez), de la
forme de mode associée au mode de vibration.

Pour cet avion hypersonique dans les conditions de vol choisies, les nouveaux vecteurs
de réponse, d'état et de commande sont les suivants :

(- u(fps)
a(rad)
6(rad)

X=y =1 O(rad /sec) > Et u = {6y (rad)}

Oz (rad)
kéE (rad/sec)/
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Ou les unités de la vitesse longitudinale sont converties en nombre de Mach et I'angle de
tangage et le taux de tangage élastiques en radians a travers la matrice U ci-jointe :

[0.0010 0 0
0

0
0

0.0175
0

|

|

Depuis matlab les matrices A et B de ce nouveau modéle a variables d'état, données
numériqguement, sont les suivantes :

SO rooo

0
0
s |
0
0
.0

0 175J

SO Co o
SO OO W
cooroo

[ —0.0019 0.0250  —0.0332  0.0006  —0.0149 0.0007 —0.0006
| —0.0020  —0.0631 0 1.0000  —0.0590 0.0003 | —0.0028
Ane, = 0 0 0 1.0000 0 0 |g. | o
ew 0.3286 11.0230 0  -00816  10.8927  —0.0802 | “New = |_0.4794
l 0 0 0 0 0 1.0000 | 0
2.5803 0.0826 0  —06468 —241.4300 —0.9882 4.2862

Analyse modale :
A partir de MATLAB, les six valeurs propres de A sont :

A1,2 = —0.4800 + 15.5284i /sec
A3 = —3.4080 /sec
A4 = +3.2350 /sec
A5,6 = —0.0009 + 0.0017i /sec

Et les vecteurs propres associés sont :

0.0001 — 0.0000i
| 0.0008 + 0.0027i
1 zi 0.0005 + 0.0027i

0.0001 + 0.0000i
0.0008 — 0.0027i

0.0005 — 0.0027i
—0.0429 — 0.0071i

—0.0020 + 0.0641i
0.9970 + 0.0000i

—0.0429 + 0.0071i
—0.0020 — 0.0641i
0.9970 — 0.0000i

-(58

r—0.0008 \ (—0.0006 \
02758 | | 02783 |
—0.2706 0.2837
V3=19 09223 } vd _4 0.9176 }
—0.0025 l—o.oozz J
\ 0.0085 —0.0073
¢ 0.9956 — 0.0000i ( 0.9956 + 0.0000i
—0.0402 + 0.0000i —0.0402 — 0.0000i
s5 = ] —0.0667 — 0.0501] 6 — i ~0.0667 + 0.0501i L
0.0001 — 0.0001i 0.0001 + 0.0001i
0.0106 — 0.0000i ) l\ 0.0106 + 0.0000i J

\ —0.0000

+0.0000
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Tableau 4.5 : Amplitudes et phases des vecteurs propres.

vl V2 v3 v4 v5 V6

Rép| Amp | Phs Amp | Phs Amp | Phs| Amp | Phs| Amp | Phs |Amp Phs

u | 0.0001 | -38.44 | 0.0001 | 38.44 | 0.0008 | 180| 0.0006 | 180 | 0.9956 0 0.9956 0

a | 0.0028 | 74.08 | 0.0028 | -74.08 | 0.2758 | 180| 0.2783 | O | 0.0402 | -179.99| 0.0402 | 179.99

6 | 0.0028 | 78.84 | 0.0028 | -78.84 | 0.2706 | 180| 0.2837 | O | 0.0834 | -143.07| 0.0834 | 143.07

é 0.0435 | 170.61 | 0.0435 | -170.61| 0.9223 0 | 09176 | 0O | 0.0002 |-25.21 | 0.0002 | 25.21

Og| 0.0642 | -91.77 | 0.0642 | 91.77 | 0.0025 | 180 | 0.0022 | 180 | 0.0106 | 0.0006 | 0.0106 | +0.0006

éE 0.9970 0 0.9970 0 0.0085 0 |0.0073 | 180 0 117.86 0 +117.86

Les diagrammes de phase de ces vecteurs propres sont présentés dans la figure 4.7.
Ou les vecteurs conjugués sont représentés qu’une seule fois et les réponses a amplitude
trés basses ne sont pas tracées.
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Figure a : vecteur propre v1 Figure b : vecteur propre v3
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Figure c : vecteur propre v4 Figure d : vecteur propre v5

Figure 4.8 : diagramme de déphasage entre les réponses
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Nous voyons que le premier mode est un mode oscillatoire Iégérement amorti dont
la réponse modale est dominée par le taux de déformation élastique en tangage au
niveau du nez. |l s'agit donc principalement d'un mode élastique. Mais contrairement a
un mode de vibration libre, ce mode contient a présent des degrés de liberté a la fois
élastiques et de corps rigide dans sa réponse. Cela est di au fait que I'aérodynamique
de l'avion assure le couplage entre tous les degrés de liberté. Notez également que la
fréquence amortie de 15.5284 rad/sec pour ce mode est considérablement inférieure a
la fréquence de vibration libre de 18 rad/sec. De plus, bien que I'amortissement soit faible
(€ = 0.002), il est supérieur a I'amortissement modal élastique de 0.02 inclus dans le
modéle de vibration libre. Cette réduction de la fréquence et l'augmentation de
I'amortissement sont également dues aux effets aérodynamiques.

Un mode phugoide oscillatoire a basse fréquence (le quatrieme mode) est présent,
et il y a deux valeurs propres réelles associées a des modes dominés par le taux de
tangage du corps rigide, dont l'un est trés instable. Ces trois modes sont donc
principalement des modes a corps rigide, mais deux d'entre eux contiennent également
une certaine déformation élastique dans leurs réponses. Mais le changement le plus
significatif dans les caractéristiques modales est peut-étre le fait que les amplitudes des
deux réels ont augmenté d'environ 15 pour cent, rendant le véhicule encore plus instable
dynamiquement en tangage.

Toutes ces modifications des caractéristiques modales sont dues aux effets
aéroélastiques qui n'ont pas été pris en compte dans I'étude rigide de I'avion. Bien qu'une
certaine séparation de fréquence existe entre le corps rigide et les modes de vibration
(3.4 rad/sec contre 18 rad/sec), l'inclusion du premier mode de vibration dans cette
analyse a conduit a des changements dans la dynamique de I'avion qui peuvent étre
significatifs.

e Simulation de la réponse :

Les effets élastiques sur la dynamique sont évalués plus en détail en considérant les
réponses temporelles a une commande. Les réponses de l'avion (sans tenir compte de
la vitesse longitudinale u) pour une déviation horizontale de la gouverne §, de -1 degré
pendant 0,5 seconde, passant a +5 degrés par la suite, sont illustrées dans la figure 4.8.
Notez que toutes les réponses sont tracées en degrés ou en degrés par seconde. Comme
le véhicule est trés instable et que les réponses divergent rapidement, seules les deux
premiéres secondes de chaque réponse sont représentées. Les aspects les plus fins des
réponses ne pouvaient pas étre visualisés avec précision, voire pas du tout, dans les
tracés des réponses sur des périodes plus longues.
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Figure 4.9 : Entrée de commande et simulation des réponses
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L'attitude de tangage du corps rigide 6 et I'angle d'attaque divergent rapidement.
Mais notez également que la déformation élastique en tangage du nez 6z diverge
également, atteignant environ 0,15 deg aprés deux secondes. Et rappelez-vous que
I'attitude totale en tangage au niveau du nez est la somme de celle du corps rigide et des
contributions élastiques, soit 6;,.4;(t) = 8(t) + 65(t). Lorsque l'angle d'attaque de I'avion
diverge, la charge aérodynamique sur l'avant de I'avion augmente. Et la déformation
élastique augmente également, augmentant ainsi la portance sur le nez, ce qui entraine
une instabilité accrue de l'avion en tangage.

Au cours de cette simulation de deux secondes, la contribution élastique au taux de
tangage au niveau du nez atteint environ 25 % de la déviation totale du taux de tangage.
Et les oscillations du mode élastique de 15 rad/sec sont également évidentes dans les
réponses élastiques a la déviation du tangage et du taux de tangage élastique.

Ces oscillations de I'avant du corps pourraient causer des difficultés car elles créent des
oscillations de pression a I'entrée du moteur.

6. Conclusion:

Pratiquement tous les avions conventionnels qui sont statiquement stables ont des
modes de mouvement longitudinaux similaires a ceux qui sont décrits pour le Navion.
Comme la fréquence d'oscillation est faible pour le mode phugoide, il est facilement
contrélé par le controle de l'altitude et l'attitude du pilote. Cependant, un phugoide
instable serait certainement une nuisance, provoquant une divergence de la vitesse ou
d'altitude par rapport aux valeurs souhaitées. Cependant pour le mode a courte période,
comme il s'agit d'un mode de fréquence beaucoup plus élevée, il est difficile pour le pilote
de le stabiliser dans le cas d’instabilité. C’est pour quoi des spécifications relatives aux
qualités de maniabilité sont élaborées pour servir de guide dans la conception de l'avion.
Ces spécifications définissent les caractéristiques dynamiques requises de l'avion
notamment les fréquences modales et I'amortissement, pour différentes classes
d'aéronefs et différentes phases de vol.

Encore une fois, tous les aéronefs conventionnels présentent des modes de
mouvement latéral similaires a ceux décrits pour I'avion Navion. C'est-a-dire que les
réponses modales consistent en un mode roulis hollandais oscillatoire légérement amorti,
un mode réel de roulis et un mode réel spirale. Cependant, il existe des exceptions a
cette caractérisation modale ; car il peut arriver que les modes roulis et spirale fusionnent
en un mode oscillatoire roulis-spirale. Il est toujours recommandé de procéder a une
analyse modale compléte pour évaluer la dynamique d'un avion.

Nous avons également remarqué que les caractéristiques modales naturelles d'un
avion peuvent étre considérablement modifiées en raison des effets élastiques. Dans tels
cas, il peut étre nécessaire d'utiliser un modeéle qui inclut de tels effets élastiques.
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CONCLUSION GENERALE

Dans ce travail de recherche, I'objectif principal visé est la simulation de la
stabilité dynamique d’un avion élastique. Cette simulation est faite sous I'environnement
matlab, ce qui nous a permis d’identifier les modes propres du mouvement longitudinal
de l'avion conventionnel d'aviation générale Navion. Cet avion a été utilisé car de
nombreux résultats de simulation et ses caractéristiques dynamiques sont facilement
disponibles [12]. En effet, deux modes son obtenus suite a I'analyse modale réalisée
apres obtention des valeurs et des vecteurs propres de la matrice d’état A. Le premier
mode oscillatoire @ haute pulsation (w= 3.6053 rad/sec) raisonnablement amorti ({=
0.6952) représente le mode a courte période et qui est caractérisé principalement par la
dominance du taux de tangage q , tandis que le deuxieme mode oscillatoire a basse
pulsation (w=0.2137rad/sec) faiblement amorti ((=0.0800) représente le mode phugoide
et qui est caractérisé par la dominance de la repense de la vitesse longitudinale u et de
I'angle de tangage 68 avec un déphasage d’environ 100 degrés.

L’entrée de commande lors d’'une perturbation de la gouverne de profondeur de -
1 degré pendant deux secondes et de +1 degré pendant les deux secondes suivantes
génere les réponses stables de l'angle d’attaque et du taux de tangage des la
cinquiéme seconde tandis que la vitesse longitudinale et 'angle de tangage restent
instables méme au-dela de la dixieme seconde.

Les mémes techniques utiliser dans la dynamique latérale-directionnelle du
Navion ont permis d’identifier a nouveau les modes propres du mouvement. lls existent
deux modes stables; le mode roulis qui consiste entierement en un taux de roulis p et le
mode spiral constitué de I'angle d'inclinaison ¢. L'autre mode est un mode oscillatoire
légerement amorti ((= 0.2045) qui contribue aux quatre réponses avec un déphasage
de presque 180 degrés entre la vitesse de lacet et I'angle d'inclinaison. De méme que
pour la dynamique longitudinale la simulation des réponses génere certains modes
convergents et d’autres divergents (Figures 4.4 et 4.5).

L’étude comparative sur le méme avion non conventionnel (X-43 HyperX), le
premier cas est supposé rigide et pour le second cas, on en ajoute I'effet de I'élasticité
vue la disponibilité des données nécessaires (géométriques, dynamiques et
structurales) issue des travaux de recherche du laboratoire Langley (NASA) [20] a
conduit aux résultats suivants :

- Les deux cas étudiés présentent une similarité dans les modes de mouvement car
tous les deux ont trois modes identiques. Deux d’entre eux sont réels dont I'un est
vraiment instable et le troisieme représente un mode phugoide a trés basse
pulsation ou fréquence (w = 0.002 rad/sec) qui est trés faiblement amorti.

- Le cas flexible se distingue par un quatrieme mode oscillatoire Iégérement amorti
dont la réponse modale est dominée par le taux de déformation élastique en
tangage au niveau du nez. Il s'agit d'un mode élastique.

Les réponses obtenues suite a I'entrée de commande d’une perturbation de -1
degré pendant 0,5 seconde, passant a +5 degrés par la suite de la gouverne
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horizontale montre clairement la contribution des effets élastiques sur les réponses. En
effet, la déformation élastique en tangage du nez 6y diverge rapidement, atteignant
environ 0,15 deg aprées deux secondes.

Enfin, étant donné que tous les avions réels sont flexibles, il faut finalement se
demander quand est ce que I'hnypothése d'un avion considéré comme rigide est-elle
appropriée ? Souvent, on ne peut répondre a cette question qu'apres avoir obtenu un
modéle d'avion flexible. Pour l'instant, nous pouvons affirmer que la flexibilité peut étre
un probleme important dans la dynamique de vol des avions a large envergure et des
avions non conventionnels, car les fréquences des modes élastiques de ces avions
sont relativement basses. Par conséquent, ces modes sont plus susceptibles de se
coupler avec les modes du corps rigide de l'avion et d'interagir avec les systémes de
contréle de vol.

Ce travail accompli ouvre beaucoup de perspectives afin de compléter et métriser
la dynamique de vol moderne, citons par exemple : lintégration du modéle de
turbulence et rafale ainsi que d’autres configurations d’avions (avions militaires hautes
performances , avions hypersoniques et les voilures tournantes) afin de développer une
plateforme de simulation compléte (modulaire, intégrale et interactive) en temps réel ou
non, linéaire ou non linéaire pour bien servir la recherche scientifique et I'industrie
aéronautique.

123



Références



[1]

[2]

[3]

[4]

[S]

[6]
[7]

[8]

[9]
[10]
[11]

[12]
[13]

[14]
[15]
[16]

[17]

REFERENCES

Kais Saafi, Amélioration de 'implémentation des volets dans un modéle
de dynamique et contrdle de vol de I'avion L1011-500, Maitrise en génie,
Ecole de technologie supérieure, Université du Québec, 2012.

G. Ghazi, Développement d'une plateforme de simulation et d'un pilote
automatique - Application aux CESSNA CITATION X et HAWKER
800XP, Maitrise des sciences appliquées, Université de Montréal, 2014.
K. Seywald, Impact of Aeroelasticity on Flight dynamics and handling
qualities of novel aircraft configurations, Technische Universitat Minchen,
2016.

C. Legros, Etude de la stabilité d’'un avion BWB (blended wing body) de

200 passagers, Maitrise des sciences appliquées, Université de Montréal,
2015.

C.P. Bourissou, Performances d'un avion souple. Application aux
gnoptéres hales, Ecole supérieure nationale de I'aéronautique et de
'espace en France, 1999.

Antonio Bernardo, Flight dynamics of flexible aircraft using general body
axes: a theoretical and computational study, SP-Brazil, 2014.

D. Arisoa, Modélisation physique des systémes mécaniques de base
fréquences et modes propres d’'une poutre en vibration transversale,
Université d’Antananarivo - Madagascar, 2015.

H. Zerrouki, Modélisation et analyse des phénoménes aéroélastiques
pour une aile d’avion en matériaux composites, Université de
Constantine, 2016.

K. Ro, J.B. Barlow, On the development of aircraft equations of motion,
ICAS- 96- 3.3 (R), Italy, 1996.

D.G. Salomon. Modélisation de la Mécanique du Vol de I'Avion

souple. Technical Report 438.134/92, Aérospatiale Division Avions, 1992.
J. L. Junkin, Y. Kim, Introduction to dynamics and control of flexible
structures, American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1993.
Nelson, R.C, Flight stability and automatic control, McGraw-Hill, 1989.
J. Roskam, Airplane flight dynamics and automatic flight

controls, DARc USA, 1998.

Cook, M.V, Flight dynamics principles, Engineering Cranfield university,
2007.

Etkin. B., Dynamics of flight stability and control, J. WILEY & SONS,
Aerospace studies university of Toronto, 1982.

S. Dilmi, Elaboration des lois de commande dédiées au guidage d'un
avion souple, Université de Blida-1, 2017.

Brian R. Perkin, Boeing aerospace company and Larry L. Erickson NASA
Ages research centar, FLEXSTAB - A computer program for the
prediction of loads and stability and control of flexible aircraft, 1976.

124



[18]
[19]

[20]
[21]

[22]

[23]

[24]

[25]
[26]
[27]
[28]
[29]

[30]

[31]

REFERENCES

C. Liauzun, N. Piet-Lahanier, AL14-00 - Aeroelasticity and structural
dynamics, ONERA Scientific information department, 2018.

M. R. Waszak, D. K. Schmidt, "Flight Dynamics of Aeroelastic Vehicles,"
AlAA J. AIRCRAFT, vol. 25, no. 6, 1988.

D. K. Schmidt, Modern Flight Dynamics, 1st ed., McGraw-Hill, 2011.

D. K. Schmidt, D. L. Raney, Modeling and simulation of flexible flight
vehicles, AIAA Journal of guidance, control and dynamics, vol. 24, no. 3,
2001

D. L. Raney, E. B. Jackson, C. S. Buttrill, W. M. Adams, The impact of
structural vibration on flying qualities of a supersonic transport, AIAA
Atmospheric flight mechanics, Montreal, Canada, 2001

D. L. Raney, E. B. Jackson, C. S. Buttrill, Simulation study of impact of
aeroelastic characteristics on flying qualities of a high speed civil
transport, NASA TP-211943, October 2002.

D. G. Mitchell, D. B. Doman, D. L. Key, D. H. Klyde, D. B. Leggett, D. J.
Moorhouse, D. H. Mason, D. L. Raney, D. K. Schmidt, Evolution,
revolution, and challenges of handling qualities, AIAA Journal of
guidance, control and dynamics, vol. 27, no. 1, 2004.

Waszak, Carey, Modeling and model simplification of aeroelastic vehicles:
An overview, Langley research center Hampton, Virginia, 1992.

Nestor Xiao Li, Modeling of flexible aircraft for 3D motion-based flight

simulators, University of Toronto, 2010.

Perkins, C. D, R. E. Rage, Airplane performance stability and control,
Wiley, NewYork, 1949.

Wolfgang G. LUBER, Structural Dynamic and Flutter Testing,
wgldynamics 81735 Munich, GERMANY,2018

Chegrani Ahmed, Coures dynamique de vol, Université de Blida, Alger,
2021.

Chavez F. R, D. K. Schmidt, An integrated analytical aeropropulsive

aeroelastic model for the dynamic analysis of hypersonic vehicles,
prepared for NASA under Grant NAG-1-1341, Aerospace research
center, Arizona state university, June 1992.

Chavez, F. R, D. K. Schmidt, An analytical model and dynamic analysis of
aeropropulsive/aeroelastic hypersonic vehicles, Jounal of guidance,
control, and dynamics, vol. 17, no. 6, Nov.-Dec. 1994

125



Annexe A



Annexe A

Notions sur la modélisation et la simulation de la dynamique de vol

On présente les notions et I'approche de la modélisation et de la simulation d’'une
facon générale ensuite on s’oriente vers la dynamique de vol via l'illustration d’'une
plateforme de simulation de la dynamique de vol pour un avion souple afin de
modélisée et simulée la stabilité dynamique d’'un avion élastique.

I. Modélisation et simulation

La modélisation d’'un systéme physique est une phase essentielle dans une
démarche scientifique qui vise I'analyse de son comportement et son contréle pour
améliorer ses performances. Elle permet d’avoir une représentation simplifiée d’'un
systéme ou d’'un phénoméne physique. Les équations différentielles ordinaires
(EDO) et les équations aux dérivées partielles (EDP) ont largement été exploitées
pour la modélisation de systémes physiques, le calcul numérique permet a
l'ingénieur d'effectuer des simulations numériques des phénomeénes physiques. Le
calcul occupe une place stratégique avec la conception assisté par ordinateur (CAO)
et les autres technologies de simulation (essais) dans le développement ou I'analyse
d'un produit complexe qui touche a différents domaines de la physique notamment
I'aéronautique (figure 1.1).

1 Commandes

Extérieur:
+ Dasign
= hatérlauy
sAszamblage Le rile de lingénieur estde prendr
. en eompte dans une démarch
. s cifrents phénamanes of G
o5 différenis phénoménes e . ;
contraintes pour coroevo rdes Cumbqslmn
gysiémes performanis complexes + Pousses
+ Acpustique

envirannementale

Figure 1.1 Domaines interdisciplinaires de la simulation en aéronautique.
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La recherche de la meilleure performance d'un dispositif dans lequel intervient
des parameétres techniques, structurels, dimensionnels et physiques est un
probléme difficile, cette recherche croissante de maitrise entraine une augmentation
de la complexité des modeles et la variété des cas a étudier, ce qui implique que le
calcul est indispensable lorsque I'on cherche a obtenir une solution optimisée pour
réduire les colts et les délais de fabrication.

Les outils de simulation virtuelle sont devenus indispensables a la gestion des
compromis et a la bonne prévision des performances.

1.1. La simulation et I'optimisation

Grace au calcul, méme simplifié, I'ingénieur peut tester plusieurs configurations
pour optimiser le comportement d'un modéle a une prestation donnée. Cela évite de
multiplier les prototypes et les essais de tests réels, les supports physiques ne
servent plus a chercher une solution, ils permettent de valider la complexité des
phénoménes qui apparaissent seuls ou conjugués nécessitant ['utilisation de
procédures de calcul puissantes combinant simulation numérique et outil
d'optimisation.

1. L'optimisation multidisciplinaire sert a optimiser la conception ou le processus
de pilotage de systémes complexes qui nécessitent I'utilisation de simulateurs
ou d'essais réels pour mesurer leurs performances (Figure 1.2).

2. Ces simulateurs peuvent étre de nature différente : des simulations numériques
traitements des phénoménes physiques ou des simulations événementielles
(traitements d'événements).

3. Les outils apportés permettront de remplacer les modélisations souvent lourdes
et complexes par des équations mathématiques simples et suffisamment
prédictives en vue de réduire les temps de calcul et gagner en réactivite.
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Design Requirements
Business Case & Objectives
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Figure 1.2 optimisation multidisciplinaire dans I'aéronautique.

1.2. Avantages et désavantages de la simulation

Les calculs de la simulation permettent de prédire le comportement de I'objet
étudié sans avoir a passer par la construction de prototypes ou la réalisation d'essais
réels, colteux ou difficiles a mettre en place ; ce qui est un avantage essentiel en
matiére de colts de production, notamment dans les domaines innovants.
Cependant, une simulation numérique est bien souvent colteuse en terme de temps
de calcul (une heure, une nuit, ..., une semaine).

L'application des méthodes d'optimisation nécessite de nombreuses simulations
numeériques (au mieux, des dizaines) lorsqu'il est possible d'utiliser un algorithme
d'optimisation déterministe performant, au pire, des milliers lorsque la recherche d'un
optimum global est effectuée grace a un algorithme évolutionniste et peut induire un
codt global des simulations prohibitif qui la met hors de portée d'un usage courant.

Elles peuvent aussi, dans une optique d'optimisation, aboutir a des économies
rationnelles de matériaux, a une amélioration de la qualité ou de la durée de vie des
produits et a une optimisation des processus de production.
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1.3. La modélisation mathématique et la simulation numérique
1.3.1. Concepts

la modélisation mathématique consiste a représenter une réalité physique en
un modeéle mathématique accessible a I'analyse et au calcul ;

Les modéles sont basés ici sur des équations aux dérivées partielles ;

la simulation numérique est le processus qui permet de calculer sur ordinateur
les solutions de ces modeles et de simuler la réalité physique.

1.3.2. Méthodologie
Plusieurs étapes sont nécessaires :

1.

2.

description des phénoménes physiques :

C’est le domaine des experts de la discipline concernée par les phénoménes
que I'on souhaite étudier (chimistes, physiciens, biologistes, etc.) (Figure 1.5).
Modeéle : C’est de comprendre et de modéliser des phénoménes pour traduire
la réalité

Expérience : C’est de simuler et de perturber pour en évaluer ses réponses.
Simulation : C’est d’expérimenter pour en évaluer les conséquences.

Modélisation :

Il s’aqgit, a partir de la description qualitative des experts, d’établir un modéle

mathématique décrivant le comportement du phénomeéne physique (Figure 1.3).
On s’attache a déterminer les inconnues (variables) du probléme, par exemple la
vitesse d’écoulement d’un fluide, la température, etc., ainsi que les données du
probléme (les paramétres physiques par exemple) ou encore les contraintes, avant
d’écrire les équations (Figure 1.5).

Phénoméne Physique

\ 4
Différentiation Partiale

Equation Différentielle v Génie Electrique
Ordinaire " Equations

A
A 4

Différentielles Partiales

Série de Fourier

<&

y
A 4

A 4

Génie Mécanique

A A A A

Méthode Numérique | 3 Génie Civil

A 4

Calcul Vectoriel |} i Génie Biomédicale

A 4

Figure 1.3 Modélisation du phénoméne physique.
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Deux remarques a propos de ce modele :
e Lorsque le modele est trop complexe, on peut chercher a le simplifier
(comportements négligeables a certaines échelles, etc.) ;
e Dans la plupart des cas, on ne sait pas calculer une solution analytique
explicite, il faudra calculer une solution approchée par des techniques
numeériques.

3. analyse mathématique :

Bien qu’aucune solution théorique ne puisse étre trouveée, il est intéressant de
construire un cadre théorique propre a I'analyse mathématique du modéle. On sera
amené a considérer des questions relatives a I'existence, a l'unicité des solutions,
a leur stabilité ou a d’autres propriétés. Il est en particulier intéressant de savoir si
les solutions du probléme satisfont les propriétés physiques du modeéle (positivité
d’'une concentration, ...) et en introduisant la notion du probléme bien posé.

4. résolution numérique :

L’étude mathématique va servir a construire les bases de la résolution
numeérique du probléeme. Comme les ordinateurs ne peuvent traiter qu’'un nombre
fini d'inconnues, avec une précision donnée, on se raméne a un probléme en
dimension finie en discrétisant I'espace et le temps. Ceci aboutit a la résolution
d’'un systéme, linéaire ou non. C’est ici que les classes de méthodes de résolution
constructives apparaissent (différences finies, éléments finis, volumes finis,
méthodes spectrales, etc.) (Figure 1.4) et (Figure 1.5).

5. analyse numérique :

Une fois que le probléme discret est obtenu, se pose la question légitime de
savoir si la solution discréte est proche de la solution continue et en quel sens. Ceci
revient a savoir si cette solution discrete converge vers la solution du modéle
continu lorsque le nombre d’'inconnues augmente et s’il est possible de connaitre
la vitesse de convergence de la méthode.

6. mise en ceuvre :

Il s’agit d'implémenter la méthode numérique au moyen d’un ordinateur. Pour
cela, il est important de sélectionner soigneusement les structures de données et
les algorithmes qui constituent le programme de résolution. |l faudra prendre en
compte les contraintes de temps de calcul et de ressources mémoire pour obtenir
la solution la plus précise possible (Figure 1.5).

130



Annexe A

LaX

A
Kofds ™ N
4

[

Frobléme
Tridimensionnel

Prabléme
Bidimensionnel

Résalution
Analytique [exacte)

Rézolution du systéme PDE | = |

3
l Profbkme Unidimensicnnel ]

Solution
Oui Analytique

Mon

N

Résolution Numérique [Approchée)
2 Probléme appraché de Ritz
£ Méthode des éléments finis EFM
i1 ngthade des différences finies DFEM
& Méthode das valumes finis VEM
E Methode des ¢ ments de frontisre

vy

Figure 1.4-résolution mathématique du systéme.
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Figure 1.5-Construction d’'un modéle numérique a partir d’'un modéle physique.
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Loqiciels de simulation

De nombreux logiciels généraux sont disponibles sur le marché, le tableau1.1 ci-

dessous permet de définir la spécificité et les principaux fournisseurs.

Tableau1.1 : Logiciels de simulation
logiciel spécificité fournisseur
ANSYS Des logiciels spécialisé en simulation ANSYS, Inc
numeérique (Multidisciplinaire)
CATIA Un logiciel de conception assistée par Dassault Systémes
ordinateur (CAQ)
MCS Environnement de modélisation par MSC Software's
PATRAN éléments finis (Multidisciplinaire) Engineering
CEASIOM Outil de conception des aéronefs SE and Airinnova.
Switzerland
DATCOM Calcule la stabilité, le controle et les United States Air
caractéristiques des dérivées Force
aérodynamiques des aéronefs a voilure
fixe.
TORNADO Calcul des forces aérodynamiques Stockholm Institute

1.3.3. Cas d’une simulation numérique par éléments-finis (Figure 1.6) :

La méthode des éléments finis est la plus utilisée de toutes les

méthodes de discrétisation car :
= Elle peut traiter des problemes de géométrie complexe.
= Elle couvre de nombreux domaines de la physique.

= Les moyens informatiques actuels (puissance des calculateurs, outils de

visualisation) la rende facile a mettre en ceuvre.

= De nombreux logiciels généraux ou dédiés sont disponibles sur le marché :
Pdetool de MatLab, Abaqus, I-deas, Adina, Marc, Algor, Radioss, Ansys, Samcef,

Catia, Systus

Phénomeéne .| Modélisation Formulation de
physique Probléme
® |dentifier les phénomeénes physiques : mécanique, solide et /\

Géométrie et
condition
frontiéres

fluide, thermique, Electromagnétique, Chimique.

Equations
différentielles

® Choisir une théorie et des modeles de comportements :

élasticité, plasticité, diffusion, charge, fatigue, dynamique,
thermique. \/
® Choisir un solveur : ABAQUS, COMSON, CATIA, CREO. Formulation de

Probleme

Maillage Syftefme
algébrique

Analyse et < Solution P Résolution des
Visualisions Numérique - équations

® Modéliser le systeme selon la théorie.

® Modéliser I'environnement du systeme selon la théorie

® Calculer et en déduire les résultats : mécaniques, thermique,
fluide, électromagnétique.

®Valider ou diagnostiquer.

Nammergue

Figure 1.6 Simulation numérique par la méthode éléments—finis
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Modélisation et simulation de la dynamique de vol

Dans cette section, nous présentons la modélisation générale de la dynamique du
vol d'un avion élastique. Premiérement, les triedres de références qui sont utilisés pour
décrire le mouvement d'un aéronef sont définis dans I'annexe C. Puis I'architecture de
la plateforme de simulation ainsi que les différents modules qui la composent seront
présentés ci-dessous, La figure 1.7 illustre cette architecture. Cette derniére doit étre
modulaire afin de pouvoir I'adapter le plus facilement possible a d'autres avions, qui
pourront étre facilement modifiés.

Dans la suite, nous détaillons les modules de base nécessaires au développement
d’'une plateforme de simulation de la dynamique de vol plus réaliste :

Module de la dynamique structurelle :

Il régisse la déformation de la structure, Il doit exiger les forces et les moments

agissant sur la structure comme entrées, fournir les déplacements, les vitesses

et les accélérations correspondants comme sorties. La méthode des éléments

finis (Figure 1.6) est la plus adoptée dans I'étude du comportement structural.

Module de propulsion :

Ce module permet d'exprimer les contributions des moteurs en termes des

forces et des moments propulsifs en prenant en considération la position du

systéme propulsif intégré sur l'avion ainsi que sa consommation de carburant.

On note que la poussée d'un moteur dépend principalement de l'altitude, du

nombre de Mach et de la position de la manette des gaz. Pour simplifier les

calculs, la variation en fonction de la manette des gaz sera considérée comme

linéaire.

Module environnement :

Ce module comporte généralement un modéle d’atmosphére, un modeéle de

gravité et un modele de vent :

= Modéle d'atmosphére

Il produit des parameétres tels que le nombre de Reynolds nécessaire
pour calculer les forces et les moments aérodynamiques en tenant
compte des caractéristiques de I'atmosphere influant grandement sur le
comportement de l'avion durant le vol. En effet, suivant la position de
I'avion autour de la Terre, les conditions ambiantes (pression,
température, masse volumique, etc.) peuvent étre trés différentes. Il est
nécessaire d'établir un modeéle qui rend compte de ces variations. I
existe différents modeles d'atmosphere standard en fonction de I'étude
faite : ISA, COESA, USSA, etc.

» Un modele de gravité
Un modéle de gravite qui s'appuie sur le modele WGS84 énoncé en
annexe C, sera considéré pour calculer les forces gravitationnelles
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agissant sur l'avion. Les outils de Matlab et Simulink peuvent étre utilisés
pour définir un champ gravitationnel qui dépend de la position de I'avion
en fonction de la longitude, latitude et altitude. Il sera possible de faire
des essais de simulation a gravité fixe ou variable.
* Modéele de vent

Ce modele permet d’effectuer des simulations des rafales et des
turbulences. Les vents peuvent étre générés de maniere aléatoire ou
prévus en utilisant les outils de Matlab et Simulink. Trois types de vent
peuvent étre simulés séparément, permettant de valider la stabilité de
I'avion ou le pilote automatique une fois congu. On y retrouve dans
I'ordre :

- Le cisaillement de vent (Wind Shear) : |l s'agit d'un vent dont la
vitesse et la direction évoluent en fonction de l'altitude ou en
fonction de la position géographique. Ce phénomeéne peut étre
décrit par ses composantes horizontales et verticales. Il peut étre
trés dangereux surtout dans les phases d'approche ou de
décollage, ou le vent peut s'inverser au fur et a mesure que
I'avion effectue sa descente (ou sa montée), changeant ainsi un
vent favorable de face en un vent défavorable de dos.

- Le vent turbulent (Wind Turbulence) : Il s'agit d'un vent turbulent
et aléatoire qui peut varier en fonction de l'altitude et de la vitesse
de I'avion. Ce type de vent peut étre rencontre dans toutes les
phases de vol (montée, croisiére ou approche).

- Larafale (Wind Gust) : Ce type de vent est le plus simple de
tous, car il correspond a un changement soudain de la valeur du
vent qui sera considérée nulle au départ.

Module aérodynamique :

Il fournit les forces et les moments aérodynamiques en fonction des conditions
de vol, des attitudes du corps rigide et des déformations structurelles en
calculant les coefficients aérodynamiques de I'aéronef.

Module des équations de mouvement :

Ce bloc utilise le bilan des forces et des moments agissant sur I'aéronef pour
calculer l'accélération, la vitesse, l'attitude et la position du véhicule dans les
différents repéres de référence. Cela nécessitera une définition claire des
propriétés de masse de l'aéronef.

Module de contrdle et de commande :

Il s’agit des commandes de variations des surfaces de contréle (commandes de
vol) et du systéme de puissance (commande de propulsion) pour simuler un vol
contrélé (réponse de l'avion).
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Figure 1.7 Architecture de la plateforme de simulation de la dynamique de vol
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STABILITE STATIQUE ET DYNAMIQUE

Dans un premier temps, on présente les concepts de la stabilité pour mieux
comprendre puis en aborde les exigences des qualités de vol pour répondre aux
objectifs de ce mémoire.

La stabilité est une propriété de I'état d’équilibre. Afin qu’'un avion puisse rester
stable durant sa phase de vol, il est nécessaire que la résultante des forces et des
moments en son centre de gravité soient égales a zéro. La stabilité est la capacité d’'un
appareil a rester dans sa position ou d’y revenir, en développant des forces ou des
moments de rappels. Il existe deux types de stabilité pour un avion, la stabilité statique
et la dynamique.

1. Stabilité statique

L’exemple le plus souvent utilisé pour décrire ce concept est celui d’une balle sur
une surface. Cette balle se trouve dans un premier temps dans son état d’équilibre.
Elle est ensuite déplacée grace a des forces ou des moments. La balle peut alors
suivre plusieurs comportements :

e Stable statiquement : la balle a tendance a revenirimmédiatement a sa position

d’équilibre d’origine, comme le montre la figure (1.1.a).
¢ Instable statiquement : la balle a tendance a s’éloigner de sa position d’équilibre
d’origine, comme le montre la figure (1.1.b).

e Stabilité neutre : la balle se déplace mais elle ne posséde pas de moment, ce

qui fait qu’elle reste en équilibre. Contrairement aux deux états précédents, cet
état ne sert pas pour étudier la stabilité statique d’'un avion. La figure (1.1.c)
décrit ce comportement.

TENDENCY TO RETURN

TO EQUILIBRIUM TENDENCY TO CONTINUE
IN DISPLACEMENT DIRECTION EQUILIBRIUM ENCOUNTERED

AT ANY POINT OF DISPLACEMENT

\
/

p—

(

" EQUILIBRIUM

EQUILIBRIUM

(a) stable statiquement (b) instable statiquement (c) Stabilité neutre
Figure 1.1 : Comportement de stabilité

La stabilité statique est la tendance initiale d'un avion a revenir a sa position
d'équilibre aprés avoir été perturbé. En fait, s'’il existe un point d’équilibre stable, I'avion
devrait développer des forces et des moments qui vont le ramener dans sa position
initiale d’équilibre. La stabilité statique d’'un avion est divisée en deux catégories qui
respectent les trois directions de mouvement de I'appareil : le mouvement longitudinal,
le mouvement latéral et le mouvement directionnel.
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1.1 Stabilité statique longitudinale
Le comportement en tangage de I'appareil est défini par la stabilité longitudinale. Un
état stable signifie qu’en cas de faible variation de 'angle d’attaque «, il se produira de
faibles variations du moment de tangage qui rameneront I'appareil vers la position
d’équilibre. Ceci est possible uniqguement dans le cas ou le coefficient de moment Cm
décroit avec I'angle d’attaque en passant par un état d’équilibre (Cm=0), comme le
montre la figure (3.4). Dans le cas contraire (pente positive), I'appareil s’éloignerait
constamment de sa position d’équilibre.
Ainsi, la stabilité statique longitudinale est vérifiée par rapport a la dérivée du
coefficient du moment de tangage en fonction de la variation de I'angle d’attaque
(Cma). Ce coefficient donne la premiére condition de stabilité statique, illustrée par
I'équation (1.1).

o (1.1)

g = > < 0

Ja
Le critére retenu par les différentes réglementations pour garantir une stabilité statique

longitudinale est la marge statique (MS), définie a I'’équation (1.2).
(xac - xcg) (1 2)

MS =
MAC

Pitching moment coefficient (Mach 0.8)

02

015F S .

Cas1: .
01F a < Qgq ~

c Le Cm > O fait
005F augmenter I"angle
d’attaque jusqu’au

: E Point
point d’équilibre d’équilibre
0 <
005} L(’Crn<0fmr‘\\ Cas 2 : R
diminuer I'angle . a > Qg

d’attaque jusqu’au

Cm

point d’équilibre

01} 4
0.15}F -
'02 L 1 L 1 L L 1 1 A
0 05 1 156 2 25 3 35 4 45 5
A0oA [deg]

Figure 1.2 : Moment de tangage en fonction de I'angle d'attaque

Nous allons maintenant exprimer cette marge statique en fonction du Cma. Tout
d’abord, il nous faut exprimer le Cm. L’équation (1.3) indique I'expression du coefficient
du moment de tangage Cm en fonction du coefficient du moment de tangage a angle
d’attaque nul CmO généré par l'aile, de la distance entre le centre de gravité et le centre
aérodynamique (xcg—xac) et de la corde moyenne aérodynamique MAC.

(Xcg — Xac) (1.3)

Cn = Cpy + Cp % MAC
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Il faut maintenant définir Cma.
_ 0Cm _ acmo % (xcg — Xac) Cy axcg _ ) 0Xgc (1.4)

C = — * * *
Ma  Jq da oa MAC MAC o0a MAC O«

Con €t xcgsont des valeurs constantes et ne dépendant pas de l'angle d’attaque.

xq, Varie en fonction de I'angle d'attaque mais ces variations restent négligeables.

(xcg - xac) (xcg - xac) (1 5)
fme =0 G Ty T 0T e T

On reconnait facilement la formulation de la marge statique dans I'équation (1.5).
Cm, = —Cp, *MS (1.6)

Ainsi, on doit avoir Cma<0 pour assurer la stabilité statique longitudinale et que le est
toujours positif jusqu’a I'angle d’attaque de décrochage, on peut en déduire que la
marge statique doit toujours étre positive. De plus, la réglementation FAA exige une
marge statique supérieure a 5% pour assurer un retour plus rapide vers la position
d’équilibre.

1.2. Stabilité statique latérale
Le comportement en tangage de I'appareil est défini par la stabilité longitudinale, le
comportement en roulis est défini par la stabilité latérale. L’angle diédre de l'aile est le
parametre le plus important pour obtenir une stabilité latérale. Ainsi, la stabilité statique
latérale est vérifiée par rapport a la dérivée du coefficient du moment de roulis Cl par
rapport a la variation de I'angle de dérapage S. Celle-ci doit étre négative afin d’assurer
la stabilité latérale de I'appareil. Il est également possible de vérifier que la dérivée du
coefficient du moment de roulis par rapport a la variation de I'angle de dérapage soit
négative.
aC,

(1.7)
B _£<

C, 0

1.3. Stabilité statique directionnelle

Finalement, le comportement en lacet de l'appareil est défini par la stabilité
directionnelle. Il s’agit d’'une stabilité suivant 'axe Z et concerne la capacité de
'appareil a retourner a ses conditions d’équilibre aprés avoir subi une perturbation en
lacet Y. La stabilité statique directionnelle est vérifiée par rapport a la dérivée du
coefficient du moment de lacet Cn par rapport a la variation de I'angle de dérapage .
Celle-ci doit étre positive afin d’assurer la stabilité directionnelle de 'appareil.

(1.8)

ac
S0

Cnﬁ= 3B
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2. Stabilité dynamique

Aprés avoir présenté la stabilité statique d’'un avion, il est nécessaire de s’intéresser a
sa stabilité dynamique car une stabilité statique ne signifie pas qu’il y aura également
une stabilité dynamique. En conséquence, la stabilité dynamique représente la partie
principale d’'une étude de stabilité puisqu’elle montre la réponse d’'un avion a une
perturbation en tenant compte du mouvement de I'appareil en fonction du temps. Cette
étude de stabilité dynamique permet de voir s’il existe une résistance aux
déplacements et s’il y a une perte d’énergie (« positive damping ») durant ce
processus. Dans le cas d'une perte d’énergie, le systéme est dit dynamiquement
stable. L’appareil peut alors revenir dans sa position initiale soit en présentant des
oscillations amorties, soit de maniére plus monotone sans oscillations. Dans le cas ou
lavion récupére de [I'énergie (« negative damping »), le systéme est dit
dynamiquement instable. Comme pour la stabilité statique, il existe difféerents cas de
figure : la stabilité dynamique neutre dans le cas ou il y a des oscillations non amorties
d’amplitude constante, le cas d’oscillations forcées ainsi que le cas ou I'amplitude des
oscillations augmente constamment au cours du temps. En considérant A comme
'amplitude de mouvement et t le temps, on obtient la figure (1.3) qui montre 'ensemble
des possibilités.

ot ot t
> e

Mouvement de stabilité | Mouvement de | Mouvement de stabilité

dynamique positive non | stabilit¢ dynamique | dynamique neutre non

oscillatoire (convergence) | négative non | oscillatoire

oscillatoire

(divergence)

A

t { t

Mouvement de stabilité | Mouvement de | Mouvement de stabilité
dynamique positive | stabilité¢ dynamique | dynamique négative
oscillatoire (amorti) neutre  oscillatoire | oscillatoire (divergence)

(non-amorti)

Figure 1.3 Exemples de quelques mouvements de stabilité
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Pour arriver a I'analyse des réponses temporelles, il faut d’abord étudier le mouvement
de l'avion. Celui-ci est décrit par un systeme des équations non linéaires. Ces
équations sont généralement linéarisées du fait de l'utilisation de petits déplacements
avec de petites variations d’angles. Les équations de mouvement linéarisées pour un
systeme meécanique Masse-Ressort-Amortisseur sont représentées par I'équation
(1.9) avec M, la matrice de masse, C, la matrice d’'amortissement structurel, K, la
matrice de rigidité, x le vecteur de déplacement nodal et finalement f, le vecteur des
forces aérodynamiques appliquées au systeme :

Mx + Cx + Kx = f(t) (1.9)

En utilisant un modele aérodynamique incompressible linéaire, il est possible de
réécrire le vecteur f en fonction du vecteur de déplacement nodal x ainsi que de la
pression dynamique de I'écoulement libre g« :

f=qo*xAxx (1.10)

Dans [l'équation (1.10), la matrice A représenté la matrice des -coefficients
aérodynamiques du systéme. Les valeurs propres de la matrice A définissent la
stabilité dynamique du mouvement. Afin de trouver les valeurs propres de la matrice
A, il faut résoudre I'équation (1.11) aussi bien pour les mouvements longitudinaux que
latéraux. Chacun des mouvements est défini par sa propre matrice A.

det|Al —A| =0 (1.11)

Dans ce cas, la matrice identité | est de dimension 4x4 en terme de ligne et colonne.
En résolvant I'équation (1.11) pour les deux mouvements, on obtient des polynémes
caractéristiques dépendant uniquement des différentes valeurs propres. L'équation
(1.12) correspond a la fois au mouvement longitudinal et au mouvement latéral. Dans
cette équation, les ai représentent les coefficients.
M+a3+a, 2 +az;A+a, =0 (1.12)

L’avion est dit dynamiquement stable si toutes les valeurs propres Ai possédent une
partie réelle négative. Si une seule des valeurs propres posséde une partie réelle
positive, alors I'avion sera dynamiquement instable. En général, 'équation (1.12) est
factorisée afin de faire apparaitre les différentes modes des mouvements. Le
mouvement longitudinal, I'équation (1.13), possede deux modes : Courte période et
phugoide, alors que le mouvement latéral, I'équation (1.14), posséde trois modes :
roulis, spiral et roulis hollandais. Ces différents modes seront expliqués en détail dans
les prochains paragraphes.

(22 + 2 % Eqpwgpd + wEy) - (A% + 28,pwppd + wip) = 0 (1.13)

1+ Cspiral YA+ ¢l )(/12 + 2§prwprt + w%R) =0 (1.14)

Dans les équations précédentes, ¢ et w représentent respectivement le taux
d’amortissement et la fréquence naturelle non amortie. Pour les modes roulis et spiral,

140



Annexe B

puisque la valeur propre ne possede seulement qu’une partie réelle, les calculs de
stabilité sont respectivement basées sur le calcul du temps d’amortissement du roulis
équation (1.15) et le temps pour réduire de moitié 'amplitude équation (1.16).

1 (1.15)
Tzroll - Croll
. _ In2 (1.16)
1/ZSpiraI - Cspiral

Avant de parler plus en détails des conditions de stabilité des différents modes, il est
nécessaire de présenter chacun de ces modes afin de savoir quel est son influence
sur le comportement de I'avion. Dans un premier temps, seront présentés les modes
longitudinaux, puis ensuite les modes latéraux.

2.2. Modes longitudinaux

2.2.1. Courte période
Le mode courte période se caractérise par un mode oscillatoire rapide et fortement
amorti. Dans ce mode, l'altitude et la direction de vol restent constants et I'angle
d’attaque connait des variations. Une oscillation est créée du fait de la dérivée du
coefficient du moment de tangage par rapport a la variation de I'angle d’attaque, qui
assure I'équilibre statique longitudinal, qui a tendance a ramener l'avion vers sa
position initiale. La figure (1.4) illustre ce mode :

Figure 1.4 : Mouvement associé au mode Short Period

2.2.2. Phugoide

Le mode phugoide se caractérise par une faible fréquence d’oscillation ainsi que par
un faible amortissement. Dans ce mode, I'angle d’attaque reste constant alors que la
vitesse, I'angle de tangage et l'altitude de vol de I'avion varient largement. Dans un
premier temps, 'augmentation du coefficient de portance crée un effet de sustentation
qui fait augmenter la pente de I'appareil. L’'augmentation de cette pente ralentit I'avion,
ce qui conduit a la diminution de la portance. Du coup, la pente de I'appareil diminue
également. La figure (1.5) explique ce phénoméne.
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Figure 1.5 : Mouvement associé au mode Phugoid.
2.2.3. Le parameétre de control d’anticipation CAP

Le parametre de control d’anticipation (CAP) n’est pas un mode a proprement parler
mais il s’agit toutefois d’'un critére important pour la vérification de la stabilité
longitudinale. Il est basé sur la capacité du pilote a percevoir et anticiper les
accélérations en tangage et vertical. Il est fonction de la fréquence naturelle du mode
période courte par rapport a la sensibilité a I'accélération (« acceleration sensitivity »)
nza, comme le montre I'équation (1.17) :

w2 1.17
cAP = =2 (117)
nZD(
La sensibilité a 'accélération est définie de la maniére suivante :
_ —Uy (1.18)
nza - g,ZW
Ou
—p*S*Uy* (Cy, + Cp) (1.19)
Zy =
2+*m

2.3. Modes latéraux
2.3.1. Roulis hollandais
Le mode roulis hollandais se caractérise par un léger amortissement et une faible
fréquence d’oscillation. Dans ce mode, il y a apparition de variations des angles et des
vitesses de roulis et de lacet. Le phénoméne de dérapage entraine une vitesse de
roulis p da a l'effet diédre qui entraine lui-méme une vitesse de lacet. Les avions
possédant des ailes avec une forte fleche et une forme d’aile en diédre sont plus
susceptibles d’étre soumis a ce mode. La figure (3.8) illustre ce phénomeéne.
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Figure 1.6 : Mouvement associé au mode Dutch Roll.

2.3.2. Roulis
Le mode roulis est un mode non oscillant qui possede un fort facteur d’amortissement.
Il se produit aprés I'apparition d’'une perturbation latérale, qui peut étre due a une action
sur le manche ou encore a des vents latéraux. Durant ce mode, il y a variation de
'angle d’inclinaison ¢. Méme si elles existent, les variations de I'angle de dérapage et
de lacet ne seront pas prises en compte, car trés faibles, dans le calcul du mode de
roulis. La figure (1.7) illustre ce phénomeéne.

g Disturbing rolling moment
Restoring rolling moment

Port wing Starboard wing
Reduction in incidence Reduction in incidence

Figure 1.7 : Mouvement associé au mode Roll.
2.3.3. Spiral
Le mode spiral est comme le mode de roulis qui est un mode non oscillant. C’est un
mode qui converge ou diverge trés lentement, ce qui fait de lui le mode le moins
important dans les calculs de stabilité. |l est caractérisé par une variation de I'angle
d’inclinaison et de lacet lorsque I'avion est incliné. Il se produit alors un dérapage de
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'avion au niveau du virage. Ce dérapage peut étre annulé par 'effet diédre. La figure
(1.8) illustre ce phénoméne.

Steadily increasing roll angle
Fin lift Sideslip Vi 9 9

force disturbance \\\\
¢ S ® - = ) A
crN] ﬁ\]“ N\] '
4

Yawing moment
duetofin Im/
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Ein lift foroe > I
in lift force ,ﬂ\»\
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Figure 1.8 : Mouvement associé au mode Spiral.

3. Etude du mouvement de I’avion
Dans I'étude du mouvement de I'avion décrite par un systéme, on peut distinguer
divers types de problémes :

Stabilité — commandes fixes : Dans ce type de problémes, on étudie le
mouvement de l'avion consécutif a une perturbation, les commandes étant
maintenues en position, c’est-a-dire pour un vecteur de commande constant.
En raison de la non-linéarité du systéme mentionné précédemment, il n’existe
en général pas de solution analytique. Toutefois, pour des mouvements de
faible amplitude, les équations du mouvement peuvent étre linéarisées, ce qui
permet d’obtenir des solutions analytiques.

Stabilité — commandes libres : Dans ce cas également, on étudie le
mouvement de I'avion consécutif a une perturbation, mais cette fois les
commandes sont libres de se déplacer sous I'effet des couples
aérodynamiques qui s’appliquent sur elles. Les variables de commande ne
sont donc plus spécifiées, mais sont elles-mémes liées aux variables d’état du
systeme (orientation, vitesse, vitesse angulaire) par I'entremise des équations
décrivant le mouvement des commandes, qui s’ajoutent donc au systéme de
base.

Stabilité — commandes automatiques : C’est encore une fois le mouvement
de l'avion consécutif a une perturbation que I'on étudie, mais lorsque celui-ci
est sous le contréle d’'un systéme de pilotage automatique qui actionne les
commandes en fonction de I'évolution des variables d’état et éventuellement
de commandes extérieures telles que données par un systéme de navigation.
Réponse aux commandes : On étudie dans ce cas le mouvement de I'avion
consécutif a 'actionnement d’'une commande selon une loi de variation dans
le temps spécifiée, généralement un échelon de commande.

Réponse a la turbulence atmosphérique : L'étude du mouvement de I'avion
et des forces qui s’exercent sur lui en raison de turbulences atmosphériques est
extrémement importante, tant du point de vue de la conception que du point de
vue opérationnel. Les équations du mouvement se modifient simplement par
I'ajout du vent atmosphérique, fluctuant en raison de la turbulence, au vecteur
vitesse de I'avion par rapport a I'atmosphére (u,v,w).
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4. Théorie des petites perturbations
Dans la théorie des petites perturbations on considére des mouvements de faible

amplitude autour d’un état d’équilibre ou ce qu’on appelle un vol stationnaire « steady
flight condition » ('avion est en vol non accéléré a une altitude constante et selon une
trajectoire rectiligne). Toutes les variables dans les équations de mouvement sont
remplacées par une valeur de référence plus une perturbation. Dans ces conditions,
les équations du mouvement peuvent se linéariser. L’expérience a montré que cette
théorie simplifiée donne de bons résultats, notamment pour 'analyse de la stabilité des
états d’équilibre et de la réponse aux commandes.

5. Exigences des qualités de vol

Lors de la conception d’'un avion, il est nécessaire de connaitre quels niveaux de
stabilité et de contréle sont souhaitables pour que le pilote puisse garder son avion sar
et pilotable. C’est pourquoi les qualités de vol sont basées avant tout sur les
impressions des pilotes. Cependant, afin d'uniformiser I'ensemble de ces
recommandations, les instances nationales comme internationales, a I'image de la
JAR ou de la FAA, ont publié une liste de spécifications qui traitent des qualités de vol.
Ces recommandations servent aux agences de régulation afin de décider si un avion
peut obtenir une certification. Ces exigences des qualités de vol dépendent du type
d’appareil, tableau (1.1) ainsi que de la phase de vol, tableau (1.2).

Tableau 1.1 : Classification du type d’appareil

Classe | Petits avions légers

Classe Il Avions de poids moyen, avec une
manceuvrabilité faible a moyenne

Classe lll Avions lourds de grandes

dimensions, avec une
manceuvrabilité faible a moyenne
Classe IV Avions avec une grande
mancoeuvrabilité

Tableau 1.2 : Classification du type de phase de vol
Catégorie Phase de vol

Combat aérien

A Reconnaissance

Acrobaties
Montée

B Croisiére

Descente

Décollage

C Approche

Atterrissage
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Les recommandations de vol sont chacune divisées en trois niveaux. Chaque niveau
indique le niveau plus ou moins important de travail que doit fournir le pilote afin
d’assurer un vol sécuritaire et sir. Ces différents niveaux sont présentés dans le
tableau suivant :

Tableau 1.3 : Classification des niveaux de vol.

Niveau 1

Les qualités de vol sont
adéquates avec la mission de la
phase de vol

Niveau 2

Les qualités de vol sont
adéquates pour accomplir la
mission de la phase de vol, mais
avec une augmentation de la
charge du pilote et une
dégradation de I'efficacité de la
mission.

Niveau 3

Dégradation des qualités de vol,
mais l'avion peut etre controlé,
I'efficacité de la mission, et une
grande ou limitation de la charge
du pilote

Cependant, ces différents niveaux sont assez imprécis car ils n'indiquent pas avec
précision les problémes rencontrés par le pilote. Cela provient notamment du fait que
ces niveaux sont assez subjectifs et peuvent varier d’'un pilote a l'autre. C’est pourquoi
une autre échelle de notation basée sur I'opinion des pilotes a été développée par
Cooper et Harper en 1969. Cette échelle est appelée la Cooper-Harper, tableau (1.4).
Cette échelle donne une évaluation du pilote, allant de 1 a 10, sur la qualité de vol.
Cependant, il existe une équivalence entre I'échelle Cooper-Harper et exigences des
qualités de vol, comme le montre le tableau (1.5).

Tableau 1.4: Cooper-Harper rating scale

Adéquation Caractéristique Charge du pilote Note
pour la s de I'avion d’évaluation
sélection de la du Pilote
tache
Satisfaisante Excellente Trés basse 1
Satisfaisante bonne Basse
Satisfaisante mauvaise Exigences de 3
compensation du pilote
sont minimales
Non Déficiences Exigences de 4
satisfaisante mineures compensation du pilote
sont modérées
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Non Déficiences Exigences de 5
satisfaisante Modérés compensation du pilote
sont
Non Déficiences Exigences de 6
satisfaisante Tolérées compensation du pilote
sont extensives
Non acceptable Déficiences Performances adéquates 7
Majeures sont ne sont pas atteintes
Non acceptable Déficiences Exigences de 8
Majeures compensation du pilote
sont considérables pour
le contréle
Non acceptable Déficiences Exigences de 9
Majeures compensation du pilote
sont intenses pour le
contréle
Catastrophique Déficiences Perte de contréle 10
Majeures probable

Tableau 1.5 : Equivalence de I'échelle de notation Cooper-Harper et les exigences
des qualités de vol

Level of flying qualities Level 1 Level 2 | Level 3 |Be|ow Level 3
Cooper-Harper rating scale| 1 I 2 I 3 4 I 5 I 6 I 7 I 8 I 9

Le principal défaut de ces échelles est d’étre trés subjectif puisqu’aucune valeur n’est
donnée pour les niveaux de stabilité. Pour remédier a ce probléme, Cook a répertorié
'ensemble des recommandations chiffrées imposées par les différentes agences
(FAA, JAR, MIL,...) dans des tableaux et cela pour chaque mode de stabilité et pour
chaque niveau de stabilité.
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Notions de base de la mécanique du vol et de 'aérodynamique

Dans cette annexe, on présente les triedres de référence, les variables dont
dépendent les forces et les moments aérodynamiques et en finalise par un résumé
des dérivés de stabilité afin de modélisé et simulé la dynamique de vol.

I. Triédres de référence et notations
On présente les différents systémes d'axes et notations qui permettent de décrire et
quantifier le mouvement de I'avion.

1. Systémes d'axes en aéronautique
En mécanique du vol, on distingue deux types de repéres : les repéres tournants (ou
relatifs) et les repéres inertiels (ou absolus).

1.1.Repéres tournants liés a I'avion
e Repére avion : Ry,(0,Xx;,V5 Zp) repére fixe a l'avion que l'on suppose
indéformable.
» Origine O : confondue avec le centre de gravité de l'avion.
»= Axe xb : défini dans le plan longitudinal de I'avion et oriente vers l'avant.
Généralement, le nez de I'avion peut étre pris comme référence.
= Axe yb : normal au plan longitudinal et orienté vers la droite de I'avion.
*= Axe zb : défini dans le plan longitudinal et orienté vers le bas tout en étant
orthogonal aux deux autres.

e Repére de stabilité : (0,x,, vy, z,): repere lie a la projection sur le plan
longitudinal du vecteur vitesse de I'avion par rapport a I'air. Il est défini tel que :
= Origine O : confondue avec le centre de gravité de l'avion.
= AXe X, : colinéaire a la projection sur le plan longitudinal du vecteur vitesse

de l'avion par rapport a l'air.
= Axe y,: colinéaire et de méme sens que le vecteur yb.
= Axe z; : oriente vers le bas tout en étant orthogonal aux deux autres.

e Repére du vent :R,,(0,x,, V., Z,) : repére lie au vecteur vitesse de l'avion par
rapport a l'air. Il est défini tel que :
= Origine O : confondue avec le centre de gravité de l'avion.
= AXxe x,,: colinéaire a la projection sur le plan horizontal du vecteur vitesse
de l'avion par rapport a l'air.
= Axey, : orthogonal au vecteur xw et zw et oriente vers la droite.
= Axe z, : colinéaire et de méme sens que zs.
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La Figure 1.1 illustre les trois repéres tournantsk,,, R, et R,,

Plan longitudinal

Figure 1.1 Représentation des repéres Ry, R; et R,
Ou V,, représente le vecteur vitesse de I'air par rapport a l'avion.

1.2.Repéres inertiels lies a la Terre
Le but de la mécanique du vol étant de traiter du mouvement de l'avion par rapport
a la Terre, il est nécessaire de définir des repéres lies a la Terre.

e Repére terrestre NED: (N, X,eq,Vned » Zned ) : Fepére local lie a la position initiale
de l'avion. Son origine est fixe par rapport a la Terre qui est supposée plate et
immobile. Il est défini tel que :
= Origine N : confondue avec la position initiale de I'avion a altitude nulle.
=  Axe X, : Oriente vers le Nord géographique.
= AXe y,eq : Oriente vers I'Est géographique.
= Axe z,4 : Oriente vers le centre de la Terre.

o Repére terrestre ECEF : Rocor (T, Xecef » Yecef » Zecef )- Fepere fixe lie a la Terre
supposée immobile. Il est défini tel que :
= Origine T : confondu avec le centre de la Terre.
=  AXe Xgeef: Oriente vers lintersection entre I'équateur et le méridien de

Greenwich.
= AXe yqcef - Orthogonal au précédent dans le plan équatorial.
= AXe Z : Oriente vers le Nord géographique.
La Figure 1.2 illustre les repéres Ry eq €t Reces-
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Méridien de
Greenwich

plan SQUATORL - - - -

Figure 1.2 Représentation des repéres ECEF et NED

Ou L, et L, représentent respectivement la longitude et la latitude géocentrique initiale
de l'avion.

2. Notations

Les systémes d'axes étant établis, nous définissons maintenant les notations qui
permettent de décrire le comportement relatif a chacun des reperes présentés.

Notations relatives au repére avion R, :
La Figure 1.3 illustre les différentes variables selon les axes de référence :
<

Figure 1.3 Notations des variables dans le repére avion
e Vitesses en translation :
= u,: vitesse de l'avion par rapport au NED selon I'axe (O ; x,).
= v, vitesse de l'avion par rapport au NED selon l'axe (O ;y,).
* w,: vitesse de l'avion par rapport au NED selon l'axe (O ; z,).
= 1y, vitesse du vent par rapport au NED selon I'axe (O ; x;).
= 1, Vitesse du vent par rapport au NED selon I'axe (O ;y,).
wy,: vitesse du vent par rapport au NED selon I'axe (O ; z,).
e Vitesses angulaires :
= p:taux de roulis ou vitesse de rotation autour I'axe (O ; x;,).
q : taux de tangage ou vitesse de rotation autour I'axe (O ; y,).
r : taux de lacet ou vitesse de rotation autour I'axe (O ; z,).

A partir de I'équation du triangle des vitesses :

avion avion

t
ned vent + VrYg(rj] (1 ‘1)
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Nous définissons la vitesse de l'avion par rapport au vent selon les axes du repére
avion :

5‘5&?” lp = Vr?gcijon lp — V,Y:Qt lp = uxp + vy, + wz, (1.2)
Et sa norme V5 (True Air Speed) :
Vias = IVERM 1| = /(s — uw)? + Wy — v)% + (W — wy,)? (1.3)

Notations relatives au repére NED R, o4 :

Selon Euler, toute rotation peut étre décomposée comme la combinaison de trois
rotations successives autour d'un repére. La Figure 1.4 illustre les différents angles qui
caractérisent |'attitude de I'avion dans le repére NED.

Xp
“A’E?Kp

Figure 1.4 Représentation de I'attitude de I'avion dans le repére NED

Les différentes notations relatives au repére NED sont listées ci-dessous :
e \Vitesses en translation

= 1, :vitesse de l'avion par rapport au NED selon I'axe (O; Xpeq ).

= Ve vitesse de l'avion par rapport au NED selon I'axe (O; yneq )-

= 1, vitesse de l'avion par rapport au NED selon I'axe (O; zyeq ).
e \Vitesses angulaires :

= ¢: taux de roulis ou vitesse de rotation autour I'axe (O ; x;).

= 0 :taux de tangage ou vitesse de rotation autour I'axe (O;y,).

= 1) : taux de lacet ou vitesse de rotation autour I'axe (O; Zneq )-

e Positions en translation :
= x, :position de l'avion par rapport au NED selon lI'axe (O; Xpeq )-
= y,: position de I'avion par rapport au NED selon l'axe (O; Yneq )-
= z,: position de 'avion par rapport au NED selon I'axe (O; Zpeq ).
e Positions angulaires :
= ¢ :angle de gite (ou angle de roulis), rotation autour I'axe (O; x;,).
= @: assiette (ou angle de tangage), rotation autour I'axe (O; y;).
= ) : Cap (angle entre I'axe longitudinal de I'avion et le nord géographique).
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Le repére NED faisant I'approximation d'une Terre plate, nous définissons la vitesse
de l'avion par rapport au sol :

Ve = |VE+VE+ V2

(1.4)

La vitesse au sol de I'avion :
(1.5)

Et la vitesse verticale :
(1.6)

Notations relatives au repére ECEF R

Le repére ECEF sera utile pour la localisation de I'avion autour de la Terre en termes
de longitude, latitude et altitude. Ainsi, seules ces trois informations seront utilisées
pour décrire le comportement dynamique de I'avion.
¢ Positions angulaires :

* L, : Longitude de I'avion par rapport au plan équatorial (-90° / +90°).

= L, :Latitude de I'avion par rapport au méridien de Greenwich(-180° / +180°).

e Position en translation :
= h: altitude de I'avion par rapport au sol.
Pour finir, il est facile de voir la relation entre le repére NED et le repére ECEF
concernant l'altitude :
h=—z, (1.7)
h=-V, (1.8)

3. Relations de passages entre les différents repéres

Matrices de rotation entre R, R; et R,

Considérons un vecteur X quelconque et X|; = [x;,v;, z;]7 qui est projeté dans le repére
R;oui={b,s,w} En notant que le passage du repére stabilité au repére avion
s'effectue par l'intermédiaire d'une rotation d'un angle a autour de I'axe y,(figure 1.4),
il est possible d'exprimer X|;en fonction de X|, a partir de la matrice de passage deR,
vers R, tel que :

X|s = [Rps]Xlp (1.9)
Ou:
cos(a) 0 sin(a) (1.10)
[Rps] = 0 1 0

—sin(a) 0 cos(a)
De fagon identique, il est possible d'exprimer X|, en fonction de X|, a partir de la
matrice de passage inverse[R; ] tel que :
X[, = [Rs,b]xls (1.11)

Ou:
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cos(a) O —sin(a)] (1.12)

[Rs,b]z[ 0 1 0
sin(e) 0 cos(a)

Nous retrouvons un résultat bien connu des matrices de rotation qui nous permet
d'écrire que :

[Rp,s] = [Rs,b]_1 = [Rs,b]T (1.13)
En faisant la méme étude mais cette fois-ci entre le repere du vent et le repére de
stabilité, nous obtenons la matrice de passage du repére du vent vers le repére de
stabilité comme étant :

cos(B) —sin(B) O (1.14)
[Rw,s] = [Sin(ﬁ) cos(B) 0]
0 0 1

En combinant les équations (1.12) et (4.14), nous pouvons des lors exprimer un
vecteur de R, dans R, par l'intermédiaire de R, comme illustre par I'équation (1.15) :

Rwsl  [Rsb] (1.15)
Xlw = Xls = le

Considérons par exemple le vecteur vitesse de l'avion par rapport a l'air dont
I'expression dans le repére du vent est la suivante :

, Vias | (1.16)
avion —
vent |w - 0
0

En utilisant (1.14), nous pouvons écrire que :

| | Vias c0s() (1.17)
Vient |s = [Rws]Vient lw = | Vias sin(B)
0

Puis en utilisant (1.12), nous obtenons I'expression de la vitesse dans le repéere avion
comme suit :

_ _ Vias cos(a)cos(B) u (1.18)
VESE 1o = RopVERP = | Vusin®) = o]
Viassin(a)cos(B) w

De ce dernier résultat, se déduisent les relations entre I'angle d'incidence («), I'angle
de dérapage () et la vitesse vraie de l'avion :

% = tan(a) © a = arctan (%) (1.19)
o o w (1.20)
7= sin(B) © B = arcsin (Vms)

Matrices de rotation entre R, et R4

Pour passer du repére avion au repére NED en se basant sur les angles d'Euler
(Figure1.4). Cependant, la rotation se faisant autour de trois axes et a cause de la non-
commutativité du produit matricielle, il est nécessaire de suivre un ordre de rotation.
Par convention, le passage se fait par l'intermédiaire de :

(i) une rotation d'un angle ¥ autour de lI'axe z,¢q ,

(ii) une rotation d'un angle 8 par rapport au plan (N; X,eq ; Vneq ) @Utour de l'axe y,,

(iii) une rotation d'un angle ¢ autour de I'axe x,,.

Soit :
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[Rp, ned ] = [Ry][Ro][Rg] (1.21)
Ou encore :
cos(yp) —sin(y) O][ cos(8) 0 sin(8)][1 0 0
[Rpnea] = [sin(t/;) cos(y) 0] [ 0 1 0 ] [0 cos(¢p) — Sin(¢)]
0 0 1lLl=sin(8) 0 cos(6)I110 sin(¢p) cos(¢p)

(2.25)
Soit en développant (2.25) :

cW)c(0) —s@)c(@) +cW)s(O)s(@) s@)s(@) + c(P)c($)s(6)

[Ronea] = [s@)c(®)  c(@)c(P) +s(@)s@)s@) —c@)s(P) +s(0)s@)c()
—s(6) c(0)s(¢) c(@)c(¢p)
(1.22)

ou c(+) = cos(+) et s(+) = sin(:) .
Ici aussi, le passage inverse peut se faire en utilisant la transposée de la matrice de
rotation obtenue en (1.22). Soit :

[Rned,b] = [Rb,ned]T (1.23)

En navigation, il est souvent nécessaire de connaitre les relations entre les vitesses

de rotation (p,q,r) et(¢,6,9). En se référant a la figure 1.2 et a la co_nvention
définissant I'ordre des rotations des angles d'Euler, et en notant que [Ro][; ¢ 0]T=

[0 g ol" . nous pouvons écrire :

. : o 1 0 (1.24)
[qlz o+ Ral" |+ [Ro]"[Ro]" | O = | + (R][RgD" |

En développant le systéme (1.24), nous obtenons les équations de passage
suivantes :

p= d) - 1,0 sin(@)' (1.25)
q = 6 cos(¢) + Y cos(8) sin(¢) (1.26)
' ' (1.27)

r = —0sin(¢) + Pcos(8)cos(¢)

De méme, les relations de passage inverse se déduisent en inversant I'équation (1.22),
ce qui nous donne le systéme (1.22).
‘ (1.23)

p—¢

q
T

! |
0| = [([Re][Rg]"]™ [”;9” = [Ro][Ry]

0

Puis en développant (1.23) et en isolant les vitesses angulaires, nous obtenons les
relations de passages inverses (1.24) a (1.26).

¢ = p + gsin(¢) tan(6) + r cos(¢) tan(0)

r

(1.24)
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(1.25)
(1.26)

é = q cos(¢) — rsin(¢)
-~ sin(@) cos(¢)
¥=q cos(0) tr cos(8)

Comme nous pouvons le voir sur I'équation (1.26), il existe une singularité pour
0= ig . Pour cela, nous supposerons que l'angle de tangage de l'avion restera en

valeur absolue bien inférieure a % Dans le cas contraire, I'utilisation du quaternion
serait plus judicieuse.

Relations de passage entre R,oq €t Reces

Pour visualiser I'emplacement de l'avion autour de la terre, il est nécessaire de
connaitre sa longitude et sa latitude. Contrairement aux deux études précédentes, les
équations qui vont suivre n'aboutiront pas a une matrice de rotation entre deux
repéres, mais plus a un processus permettant d'interpréter un mouvement dans le
repere NED en termes de coordonnées dans le repére ECEF. A cet effet, il nous faut
définir une représentation géométrique du globe terrestre. A titre d’exemple, le modele
de Terre WGS84 (World Geodetic System). Outre la courbure de la Terre, ce modéle
permet de prendre en compte son aplatissement au niveau des pdles comme illustré
sur la Figure 1.5

P _V“‘f ]

(a) Vue en 3 dimensions (b) Vue projetée selon le plan(T, Xecef » Yecef )
Figure 1.5 Représentation du modéle WGS84

Le tableau ci-dessous indique les différents parameétres physiques qui définissent le
modéle WGS84.
Tableau 1.1 Données sur le modéle WGS84

Données Valeurs Descriptions
Demi-grand axe [m] 6,378,137 Distance du centre a I'équateur.
Demi-petit axe [m] 6,356,752.314,245 Distance du centre aux péles.
Facteur d'aplatissement | 1/298.267,223,563 Caractérise I'aplatissement des
(fa) poles.
Req[m] 6,378,137 Rayon équatorial

En supposant des déplacements suffisamment petits (Ax,,Ay,, AL,, AL,) autour d'une
position initiale (xeo,yeo,L%,La0 , il est possible de négliger la variation du rayon de

courbure et ainsi obtenir les équations aux variations suivantes :

Ax,
AL, = arctan (—)
Ru

(1.27)
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A 1.28
AL, = arctan< Ye > ( )

Rycos(Lg,)

Ou Ry, représente le rayon d'un cercle dont la courbure approxime localement celle de
I'ellipsoide autour de la position initiale de I'avion, soit :

1-2fa — f2) (1.29)
1- (Zfa - faz)Sin(Lao)z

RM:RN

Et Ry représente la distance entre la position initiale de I'avion et l'intersection entre la

normale a l'ellipsoide et I'axe vertical du repére ECEF, soit :

R
RN = °q

J 1— @2f, — f2)sin(La,)?

(1.30)

Ainsi, a partir d'une position initiale en latitude et longitude, il est possible d'interpréter
un déplacement effectué dans le repére NED a partir des formules ci-dessous :
Lo =Lg, + AL, (1.31)
L, = Lo, + AL, (1.32)

Il. Variables dont dépendent les forces et les moments aérodynamiques

1. Atmosphére Standard

Comme pour le modele géométrique de la Terre, il existe différents modeles
d'atmosphére standard en fonction de I'étude faite : ISA, COESA, USSA, etc.
Cependant, pour des altitudes inferieures a 65,617 pi (limite de la basse stratosphére),
tous ces modeles sont équivalents et affirment que la pression (P), la température (T)
et la densité volumique de l'air (p) sont fonction de l'altitude (h) et des conditions
ambiantes au niveau de la mer.
Les équations qui régissent I'évolution des propriétés de I'atmosphére sont divisées
en deux systemes d’équations :
e Pour des altitudes (h) inférieures ou égales a 36,089 pieds :
T = (1—6.875 x 107°h)T, (1.33)
P = (1-6.875x 107°h)>2561p }h < 36,089pi
p = (1—6.875 x 1076h)*2561 ),

. Pour des altitudes (h) supérieures a 36,089 pieds :
T = 0.75189T, (1.34)

P = 0.2254¢(*806x107°(36.089-)p 1p > 36,089pi
p = 0.29977¢“806x1075(36,089-h)) 5

Toutes les données indicées par 0 sont des constantes physiques au niveau de la mer,
dont les valeurs sont définies fixes comme étant :

T, = 288.15K(15°C), P, = 1.01325 X 10°N/m? et p, = 1.255kg/m?3.

Connaissant la température (T), nous pouvons en déduire la vitesse du son (a) et le
nombre de Mach (M) comme suit :

a =./yRT (1.35)
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Vies VIZFVZF W2 (1.36)
M = =
a a

Ou: R =1287.058]-Kg1-Klety=14

2. Les vitesses:

e Vitesse sol V, : c’est la vitesse absolue de 'avion par rapport a un repére lié a
la terre. Elle peut étre obtenue a partir de mesures d’accélération a bord
(centrale a inertie) ou par le systtme GPS. Du point de vue du pilotage et de
'étude du comportement de l'avion, cette vitesse a peu d’intérét. Elle est
essentiellement utilisée pour la navigation.

e Vitesse aérodynamique V, (TAS : True Air Speed) : c’est la vitesse de l'avion
dans la masse dair. La difféerence entre la vitesse sol et la vitesse
aérodynamique provient de la présence du vent V,, :

Ve =V, +V,

e Nombre de Mach : c’est le rapport entre la vitesse aérodynamique et la vitesse
du son a.

o Vitesse conventionnelle I, (CAS : Calibrated Air Speed) : elle correspond a une
différence de pressions convertie en vitesse dans les conditions de
I'atmosphére standard a Z; = 0.

3. Variables d’état

Le modele aérodynamique a pour objet de représenter I'évolution des six composantes
adimensionnées (Cy, Cy, C,, C;, Cpy, C,) en fonction de la position, de la géométrie et du
mouvement de 'avion ainsi que de certaines caractéristiques de I'air dans lequel il se
déplace.

Position de I’avion : les coefficients aérodynamiques de I'avion dépendent de
sa position dans I'espace par l'intermédiaire des angles d’incidence «a et de
dérapage . Lorsque l'avion est a proximité immeédiat du sol, ces coefficients
sont en outre influencés par les effets de sol qui dépendent de la hauteur h du
centre de gravité par rapport a la piste, de I'angle de gite ¢ et de la pente y de
la trajectoire par rapport a la masse d’air.

Géométrie de I'avion : les coefficients aérodynamiques de I'avion dépendent
évidemment de sa géométrie. Celle-ci est susceptible d’évoluer au cours du vol
en raison :

a- des mouvements de certains éléments mobiles commandés par le pilote,
a savoir :

» les braquages des becs Opes €t volets §,gets COrrespondant aux
différentes configurations de l'aile. Ainsi le pilote peut par exemple
augmenter la portance de l'aile en Basse Vitesse ou adapter la géométrie
de l'aile aux conditions de vol,

= |a position des trains d’atterrissage et des trappes de trains, notée
respectivement Sy,in €t Sirappes-

= |es braquages des aérofreins, notés J,r , qui permettent de réduire la
portance et d’augmenter la pente de descente ou d’améliorer les capacités
de freinage en augmentant les charges sur les trains d’atterrissage,
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* les braquages des commandes de vol en roulis(6,), en tangage (6,) eten

lacet (6,),

= |a position du plan horizontal (iH) (figure 1.6) qui permet de maintenir la
gouverne de profondeur au neutre (§, = 0) tout en maintenant I'avion en
équilibre,

Voilure
principale

Plan horizontal

Gouverne de
profondeur

Figure 1.6 Calage du plan horizontal.

b- Déformations de l'avion dues a sa souplesse : ces déformations
dépendent de I'accélération (gravité, facteur de charge ). Le facteur de
charge est le rapport entre le poids apparent (gravité et forces d’inerties)
et le poids réel de l'avion.

On peut aussi citer dans cette rubrique les modifications involontaires de la

géométrie de l'avion (braquages intempestifs, perte de certains éléments...)

qui font I'objet de traitements spécifiques (cas de pannes).
e Mouvement de I'avion : les coefficients aérodynamiques de I'avion dépendent
du mouvement de I'avion par l'intermédiaire :

= Nombre de Mach et du module V, de la vitesse du centre de gravité par
rapport a I'air. Ces deux parametres sont liés par la température T et donc
par l'altitude Z,, de I'avion ;

= Vitesse angulaire de l'avion par rapport a lair, caractérisée par les

variations d’incidence «a et de dérapage £.
= Vitesse angulaire Qg, /g, du repére avion R, par rapport au repere sol Ry;

= Variations d’incidence ayn: €t de dérapage Byent dues au vent.

e Poussée brute de I’avion : La modification de I'écoulement autour de I'avion
ainsi que la déformation de celui-ci sous l'effet des forces de propulsion
entrainent une variation des coefficients aérodynamiques, qui dépend de la
poussée brute F;; ou plus directement du taux de compression .

e Caractéristique de l'air : Les coefficients aérodynamiques de [Iavion
dépendent de la viscosité de l'air a travers le nombre de Reynolds car on ne
fait pas I'hypothése que l'air est un fluide parfait ; ainsi méme si la viscosité de
I'air est trés faible, elle n'est pas nulle. Le nombre de Reynolds Re est également
fonction de la température T et de la pression statique P de I'atmosphére via p
et donc de l'altitude Z,, de I'avion.

e Etat de la piste : Le coefficient de trainée aérodynamique de I'avion dépend de
'état de la piste. Par exemple, lorsque la piste est mouillée a cause des
projections d’eau, on o
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. Les dérivées de stabilité
Tableau C.2 Résumé de la portance, de la trainée et du moment de tangage de 'avion

a=0=iy=0 Angle d’attaque, a Déflexion de la gouverne de | Incidence de la
(B = 6z = 0 pour la trainée) profondeur, &g queue iy
Portance, C;, CLa (lW —ap,) + Crayy + Cla, qS,€ CLy, X5 ASy CLy, 45y
CLquS ( (a’ow iw)_a’oH) = CLs, 95y
Trainée, C) Aw 2€1,Crp,, CryCry, Ayey — — — 20, —
' Cp. + (CZ +C? qS ) w_ew oy TWEW oS a q 2_qS
Po " mAyey W T M Ay " mAwew CiyCi,, Anen 454¢) Lo 0 mApey M Lan ”AHqu H
qS
Lsu A ey P
gﬂoment de tangage CMac,, T CMop T Clyy, (iw — @0y ) DX acyyer CLaWA)_(Acw&F —CLaHasAYAch_SH _CLaHAYACHq_SH
m de , v —o | —C, EAXac,qS =—C,. AXpc,qS
—Clq, (% (@oy, — lw) — @0, )AX 4, ASH Loy ©22ACH T Loy~ ACH T H
Tableau C.3 Résumé de la force latérale, des moments de roulis et de lacet et de la trainée de I'avion
Coefficient Angle de glissement latéral, B Déflexion du gouvernail, 65 Déflexion de l'aileron, 64
Force latérale, C, Cs;, qSv Cs, BsaS, = Cs; aSv ~ 0
Moment de roulis, C;,_, Cup +Co, qS LI iy, qSV €, B, by Lg,,
v # W by bW v by Equation (3.1.23)
Moment de |acet, CN _CS,BVAXACVqSV _655VAXACVqSV NSAWind
Equation (3.1.41)
Trainée, C, 2Cs, — — 2Cs, — ~ 0
Thyey ST i L 957 = Coy e, BV
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Tableau C.4 Dérivées dimensionnelles des forces aérodynamiques et propulsives

Dérivée partielle (+=X, Y, or Z)

Dérivée dimensionnelle

aFA or P. ZC'O
T |O (C.u + UO ) oo Sw
Equations (3.1.89) et (3.1.99)
aFA or P. 1
aW |0 U_OC'aqoo 'SW
Equations (3.1.112) et (3.1.116)
aFA or P. 1
Equations (3.1.126) et (3.1.135)
0F, or p, | C 905w
dg ° Equation (3.1.146) ou (3.1.154)
0F,,  0Fp, . Cy, oo Sw
dp lo ( ap lo~0) Equation (3.1.167)
aFA or P. | C.rqooSW
ar ° Equation (3.1.184) ou (3.1.191)
0F o p. | C.éqooSW
oa Equation (3.1.208) ou (3.1.215)

Tableau C.5 Dérivées dimensionnelles des moments aérodynamiques et propulsifs

Dérivée partielle (¢ =L,M,orN) Dérivée dimensionnelle
a-A or P ZC-O —
“ou lo «,+ U_O)qooSW(CW or by,)
Equation (3.1.97) ou (3.1.107)
a1\/IA or P -
“ow lo U_OCMaqooSWCW
Equation (3.1.114) ou (3.1.123)
a-A or P 1
£ lo U_o (Cp, +2C By)q,Swbw
Equation (3.1.130) ou (3.1.138)
OMy or p | Cm 9o SwCw
aq ° Equation (3.1.151) ou (3.1.159)
0Ly orp | C1, 9., Swbw
aop ° Equation (3.1.174) ou (3.1.176)
ONgorp CquooSWbW
ar o Equation (3.1.186) ou (3.1.200)
OLgorp | CquooSWbW
or ° Equation (3.1.189) ou (3.1.200)
OMy or p lo Cym- G, Swlw
Jda Equation (3.1.210) ou (3.1.218)
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{ pebut

T

vibration de
structure

Donnges: - Configuration de avion

- Conditions de val de ['avian Modes propres (Base modale réduste)

Caleul de K. M

- Masse et moments d'inertie
- Coefficients adrodynanques

La simulation lingaire

Deénvees dimensionnelles de stalnlite et de contrdle
fatrices d'état et de contrdle

|
' ¥

Lanalyse longitudinale L'analyse latérale-directionnelle

*

- Calcule des caractéristiques
Dynamigques de stabilite:
[modes, fréquences propres

| FAATLAR I

et amorties, pericde ...
- Réponse dynamigue

Figure D.1 Organigramme du programme de simulation.
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Annexe D

NAVION

Figure D.2 : Croquis de l'avion d'aviation générale Navion

Conditions nominales de vol :

h(ft) = 0; M, = 0.158; Vg, = 176ft/sec
W = 2750lbs

C at 29.5%MAC

I, = 1048 slug ft?2

I, = 3000 slug ft?

I, = 3530 slug ft?2

I,,=0

Géométrie de référence

S = 184ft?
c = 5.7ft
b = 33.4ft
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Annexe D

Tableau D.1 : Conditions de vol et coefficients aérodynamiques du Navion

Sw, ftz 184 CLTrim 04’1 CSB( rad ) _0-564‘
bft 33.4 Cbiim 0.05 Cs,, (/rad) 0

Cu, It 5.7 €, (/rad) 4.44 Css (/rad) 0.157
h, ft 0 Cyp . (sec) 0 c K d —0.074
Mo 0158 [ 0 e 0.0389
a, fps 1,117 3 Cy,(sec) —Vu.

Pon, S1/£63 0.002378| Cta, (/rad) 8'3?3 C:(Sec) 0.0102
V,, fps 176 f Cp, Lg/rad) 3 Cyy, (rad) 0.1342
qeopsf 36.8ps Dy Cy, (/rad) 0.0118
@y, deg 0.6 Cps, 0 9
Uy, fps 176 Cy (/rad) —0.683 CNB(rad) 0.0701
W, fps 0 co (sec) —0.0706 Cn, (sec) —0.0055
Yo deg 0 " Cy (sec) —0.0119

0 Cy. (sec) Nr
®,, deg Mg —0.161 Ch,, (rad) —0.00346
My _
Cuy (Jrad) _0(_:)87 Cns, (/ rad) 0.0717

Note : Toutes les données pour les axes de stabilité.

Tableau D.2 : Dérivées de stabilité dimensionnelles du Navion

X, Ko, —0.0451 7, —44.7757
X, 6.348 Ys, 0
X5y 0 Ys, 12.461

Zy, -|Z- Zpu —0.3697 Lp —15.982
Zsa —32586.1279 L;, —8.402

K - . li

M, + My, 0 l’,r 2.193

M, Ls, 28.984

o ~8.795 :

M& —0.9090 Ly, 2.548

M, —2.0767 Ng 4.495

Ms, ~11.189 Ny —0.3498
N ~0.7605
N, ~0.2218
N ~4597

Note : Toutes les données pour les axes de stabilité.
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Annexe D

X-43 HyperX
-\-T--—- 'I' -'__.-' t l
H"’-_h_ External noesle
SCRAMjeL engine oy

SNEEY

Figure D.3 : L'avion de recherche hypersonique X-43 HyperX

Tableau D.3 : Configuration et conditions de vol du X-43 HyperX

L 150ft
w 80,0001b
I'yy 5.0 x 10°sl — ft2
Xeg 90ftaft
Vv (Up) 7,770fps
W, 0
Yo 0

M 200sl
wand 18rad/sec, 0.02
v'(0) ldeg
h 80,000ft
M, 8
a 970.8fps
Pe 8.45 x 10~ °sl/ft3




Annexe D

Tableau D.4 : Dérivées dimensionnelles du corps rigide et aéroélastiques

X, + Xy, —1.936e — 3 X, +Xp, —0.2525
Xq + Xp, 24.284 X +Xp. 0.0118
Xq + Xp, 0.6168 Z,+ an —8.006
Xs —0.5562 7 +7p 0.0457
Zy + Zp, —0.0162 Ty 0.1901
Zo +Zp, —490.3 My + My, _1.40e — 3
Zq+Zp, 2331 M7']+Mp 0'1523
Zs —21.46 5 45, '
My + Mp, 3.385¢ — 4 5.+ E, 4731
Mo, + Mp, 11.023 5 45, —37.06
M, + My, —0.0816 I 82.57
M —0.4794 c iz —0.2682
“n . ~Pn 245.6
[T}

Note : Toutes les données sont données en axes référencés par le fuselage.
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