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Resume

Ce mémoire propose une ¢tude théorique et numérique de la stabilité¢ longitudinale
d’un avion. Nous avons établi les équations fondamentales du mouvement pour un avion
suppos¢ rigide en utilisant les lois de la conservation de la mécanique. Elles sont écrites dans
le référentiel terrestre considéré comme fixe puis transformé dans le repere li¢ a I’avion et

explicite dans le repere de stabilité.

Nous avons énuméré ¢Egalement les criteres de stabilit¢ pour discuter les
caractéristiques importante de la stabilité statique et la commande d’un avion en état de vol
stabilisé. Cette partie est caractérisée par la mise en ceuvre d’un programme en langage
Matlab permettant de tracer la courbe du coefficient de moment de I’avion en fonction de

I’incidence pour évaluer la stabilité statique.

En plus, on a trait¢ la stabilit¢ dynamique des avions a travers les équations du
mouvement des petites perturbations en utilisant la transformé de Laplace. Il a été¢ montré que
I’avion présente des modes caractéristiques telque le phygoide et courte période (oscillation
en incidence) .De méme, les qualités de pilotage en terme des caractéristiques de la réponse a

été aussi abordé.

En fin, notre application est faite sur sept modeles d’avions réels ou les résultats
obtenus par nos programmes (Fortran et Matlab) sont comparés a un logiciel commercial

AAA (Advanced Aircraft Analysis)



Abstract

This memory proposes a theoretical and numerical study of the longitudinal stability
of an aircraft. We established the fundamental equations of the movement for a rigid aircraft
by using the laws of the mechanic conservation. They are written in the terrestrial reference
frame considered as fixed, then transformed in the reference related to the aircraft and explicit

in the reference of stability.

We also enumerated the criteria of stability to discuss the important characteristics t of
the static stability and the control of an aircraft in stabilizing in flight status. This part is
characterized by the implementation of a program in Matlab language making it possible to
plot the curve of the coefficient of moment of the aircraft according to the attack’s angle to

evaluate static stability.

Moreover, one treated the dynamic stability of the aircraft through the equations of the
movement of the small disturbances while using transformed of Laplace. It was shown that
the aircraft presents modes characteristic thus the phugoide and short period (incidence
oscillation). In the same way, piloting qualities in term of the characteristics of the answer

were also treated.

Finally, our application is made on seven models of real aircraft where the results
obtained by our programs (FORTRAN and Matlab) are compared with a commercial software

AAA (Advanced Aircraft Analysis)
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Cinr,, La variation du coefficient du moment de tangage d a la poussée

avec I'angle d’incidence

C

mTu

avec la vitesse

La variation du coefficient du moment de tangage d a la poussée

Cr Coefficient de poussée
Cr,, La variation du coefficient de poussée suivant 'axe X avec la vitesse
Cr,, La variation du coefficient de poussée suivant 'axe X avec 'angle

d’incidence
Cre s Composantes du coefficient de poussée suivant X, Y et Z
Cr,, La variation du coefficient de poussée suivant 'axe Z avec la vitesse

Cr,, La variation du coefficient de poussée suivant 'axe Z avec 'angle



Cy Coefficient de la force suivant 'axe de stabilité X

Cx, La variation du coefficient de la force suivant 'axe de stabilité X avec

Pangle d’incidence

Cy, La variation du coefficient de la force suivant 'axe de stabilité X avec

Iangle d’incidence

Cx, La variation du coefficient de la force suivant 'axe de stabilité X avec
la vitesse

c, Coefficient de la force suivant 'axe de stabilité Z

Cy, La variation du coefficient de la force suivant I'axe de stabilité Z avec

Iangle d’incidence

C La variation du coefficient de la force suivant 'axe de stabilité Z avec

Zq
Iangle d’incidence

Cz, La variation du coefficient de la force suivant I'axe de stabilité Z avec
la vitesse

dm Masse élémentaire

D, Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert longitudinale
D, Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de l'angle

d’incidence

D, Coefficient du numérateur de la fonction de transfert de la vitesse
D, Dénominateur des fonctions de transfert longitudinales

D, Diameétre de I'hélice

ds Surface élémentaire

dr Distance entre la projection de la ligne de poussée sur le plan

symétrique de l'avion et le centre de gravité

dv Volume élémentaire

e = 2.7183 La constante du logarithme népérien



e Le facteur d’efficacité d’'Oswald

E, Coefficient du dénominateur de la fonction de transfert longitudinale
f [’équivalent de la surface parasite

f() Fonction du temps

F Force par unité de surface

;ru

Force aérodynamique totale

Fa, »Fay, , Fa, Composantes de la force aérodynamique suivant XYZ

fa, » fAy ,fa, Valeurs perturbée de F,_ yFa, et Fy,

-

Fr Force de poussée totale

Fr.,Fr,,Fr, Composantes de la force de poussée suivant XYZ
fr,» ny ,fr, Valeurs perturbée de Fr,_, Fr, et Fr,

g Accélération gravitationnelle

9x,9y,9. Composantes de I'accélération gravitationnelle

G(s) Fonction de transfert de boucle ouverte

=

Vecteur du moment angulaire du rotor

hy , hy ,hy, Composantes de h suivant XYZ

i Angle de calage du canard
in Angle de calage de 'empennage horizontal
i,j,k Vecteurs unitaires suivant XYZ

Lix,1yy, 1, Moments d’inertie suivant XYZ

Ly, Iz, 1, Produits d’inertie suivant XYZ

Ig Moment d’inertie du rotor selon son axe de rotation




Le parameétre d'avancement de I’hélice

0(56

Gain en incidence a fréquence nulle de fonction de transfert



INTRODUCTION GENERALE

Le vol d’un avion et sa commande, ce sont les points les plus importants dans 1’étude
de la stabilité et le controle d’un avion. La stabilité est la tendance d’un avion de retourner a
sa position d’équilibre apres avoir été perturbé. La perturbation peut €tre générée par les

actions de pilote ou les phénomenes atmosphériques.

Deux conditions nécessaires pour que ’avion effectue son vol avec succes, I’avion
peut maintenir le vol d’équilibre et il est capable de manceuvrer a différents altitudes avec

différentes vitesses. Donc la stabilité est une propriété de I’état d’équilibre.

Pour discuter la stabilité on doit d’abord définir 1’état d’équilibre, si ’avion est en vol
uniforme, la résultante des forces de méme des moments autour du centre de gravité est nulle.

L’avion satisfait ces conditions est désigné par I’état d’équilibre ou le vol équilibré.

L’analyse de stabilité¢ est généralement divisée en stabilité statique et dynamique.la
stabilité statique est la tendance de l’avion de retourner a son état d’équilibre aprés une
perturbation. Tandis que la stabilit¢é dynamique s’intéresse au mouvement de retour de

I’avion apres sa perturbation.

Le but de notre travail est d’étudier la stabilité statique et dynamique du cas
longitudinal, par voie théorique en citant les critéres de stabilité et numériquement par le
calcul de la stabilité pour différents modeles réels des avions, ainsi que I’effet des autres
parametres sur la stabilité. Aussi on étudie la réponse de I’avion a la commande de la

gouverne de profondeur.
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Dans ce chapitre, les notions fondamentales concernant la mécanique du vol sont
rappelées afin d'éclairer les parametres fondamentaux de ce domaine. Pour cela, quelques
points généraux sont développés, en particulier ceux relatifs aux triedres et angles

aérodynamiques ainsi que celui relatif aux forces et les moments appliqués sur ’avion.

1.1 Triédres de références :

La nécessité de définir des systeémes de coordonnées appropri¢es découle de deux

considérations.

D'abord, il peut y avoir un systeme de coordonnées particulier dans lequel la position et la
vitesse des aéronefs « semblent raisonnable ». Pour les performances de l'avion, nous
avons besoin de la position et la vitesse a 1'égard de I’atmosphere, alors que pour la

navigation, ce qui nous concerne est la position et la vitesse par rapport a la Terre.

En second lieu, il existe des systeémes de coordonnées dans lequel les phénomenes d'intérét
sont les plus naturellement exprimés. La direction de la force propulsive d’un réacteur peut

souvent étre considérée fixe par rapport au fuselage d’aéronef.
Dans ce qui suit les systemes de coordonnées seront des triedres directs et orthogonaux.

1.1.1 Triédre terrestre (Ox’y’z’

La position dans I'espace d'un objet mobile est a priori définie dans un repére "fixe", c'est-
a-dire lié a la terre.

— L'origine O est fixe par rapport a la terre,
— Oz’ est orienté suivant la verticale descendante,
— Ox’ et Oy’ sont deux directions rectangulaires arbitrairement choisies dans le

plan horizontal.

Ce triedre qui apparait sur la figure 1.1 est appelé triedre normal terrestre. Il est en outre
commode de définir un triedre équivalent au triedre précédent et dont l'origine est lice a
l'avion (généralement, son centre de gravité) : ce triedre est dit triedre normal terrestre
porté par l'avion. Le champ de vitesse de la rafale (de vent) est souvent connu dans le
repere terrestre. Ce triedre se préte également bien a l'expression de 'effet de la pesanteur.
Il sera considéré comme un repére inertiel dans lequel les lois de Newton du mouvement

sont valides.
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1.1.2 Triédre avion (Oxyz)

Ce triedre est rigidement li¢ a 'appareil (considéré lui méme comme rigide).

— l'origine conventionnelle des axes, située dans le plan de symétrie de 1'avion et
qui peut étre le centre de gravité.

— L’axe Ox est orienté positivement de l'arriere vers I'avant de I'avion.

— l'axe Oz, normal a Okx, est orienté positivement vers le ventre de l'avion.

— laxe Oy compléte le triedre positif (il est donc orienté positivement vers la

droite du pilote).
Ce triedre qui apparait sur la figure 1.1est utilis€¢ pour exprimer les forces de propulsions.

Ce triedre se préte également a l'expression des moments.

Cluest

Figure 1.1 Triedre terrestre et triedre avion.
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1.1.3 Triédre stabilité (Oxy,z;)

Il s'agit d'un systéme particulier défini comme suit (voir figure 1.2)

Nous considérons l'appareil dans certaines conditions de vol de référence, généralement en

vol stabilisé de sorte que le vent relatif a une direction constante.

L'axe Xg est considéré comme la projection du vecteur vitesse de I’avion

dans le plan de symétrie avion.

Figure 1.2.a montre comment le systéme de stabilité est défini pour un avion dans un état
stable, sans dérapage initial. Figure 1.2.b montre comment le systéme de stabilité est défini

en cas d’un dérapage initial non nul.

Qo angle d'attaque (vol stabilisé)

). 4 Y1 lapente (vol stabilisé)

@] I'assiette (vol stabilise)

horizon

XY7Z = triedre avion (arbitrere)

Note: @, =1, + 0,
XY Z; = triedre stabilite

Figure 1.2.a Définition de triédre stabilité (Zéro Dérapage)
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Y, Y, ﬁ] angle de calage (vol stabilis€)

W W
Note 2: B; = arcsing— = Note 3:a; = arcsmvpl—césﬁ = U—]'

Figure 1.2.b Définition du triédre stabilité (Dérapage non nul)

Il faut noter que le systeme d’axes de stabilité est toujours un systéme fixé sur ’avion. Par
conséquent, les équations du mouvement (dans le chapitre 2) peuvent étre appliquées

directement au triédre stabilité.

1.1.4 Position du triédre avion par rapport au triedre normal terrestre porté par

l'avion :

Pour définir ’orientation d’un avion relative au triedre terrestre X Y’Z’ il suftit de définir
I’orientation de son triedre XYZ, la figure 1.1 montre les deux triedres de référence. La
figure 1.3 montre le triedre X Y’Z’ en translation parallelement a lui-méme jusqu'a ce que
son origine coincide avec le centre de masse (gravite) qui est le point P de I’avion. Ce
systtme qui a subit une translation a été renommé X;Y;Z;. L’orientation relative du
systtme XYZ par rapport au systéme X;Y Z; est définie a I’aide de trois rotations

successives définissants les trois angles d’Euler,

Premiére rotation : le systéeme de coordonnée X;Y;Z; subit une rotation autour de son
axe Z; d’un angle¥ qui port le nom d’azimut, I’angle est positive comme le montre la

figure 1.3. Aprés cette rotation le systéme est appelé X,Y2Z,.
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Deuxiéme rotation : le systéme de coordonnée X,Y,Z, subit une rotation autour de son
axe Y> d’un angle ® qui port le nom d’assiette longitudinal I’angle est positive comme le

montre la figure 1.3. Apres cette rotation le systeme est nommé X3Y3Z;3.

Troisiéme rotation : le systeme de coordonnée X3Y3Z; subit une rotation autour de son
axe X3 d’un angle ® qui port le nom de gite I’angle est positive comme le montre la figure

1.3. Apres cette rotation le systeme est devenu XYZ.

xr

X
H = [P]|y’ (1.1)
Z 7'
Le passage de systeme X’Y’Z’ au systéme XYZ en utilisant les angles ’EULER
suit cette relation :
X7 [cos¥ —sin¥ O][cos® 0 sing][l O 0 x'
[yl: sin cos¥ O 0 1 0 [|0 cosp —sing||y (1.2)
z 0 0 1Il—sin@ 0 cos@l 10 sing cos¢p 11y
cos¥ —sin¥ O0l[cos® 0 sing][l O 0
[P]=|sin¥  cos¥ O 0 1 0 [|0 cosp —sing (1.3)
0 0 1ll—sind 0 cosBll0 sing cos¢p

[P] : est la matrice de passage.

Figure 1.3 L’orientation de I’avion avec les angles d’Euler.
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1. 2 Les angles :

Pour repérer le déplacement de l'avion dans l'espace, il faut utiliser des angles

positionnant I'avion par rapport aux axes des triedres de référence.

La figure 1.5 montre les composantes de vitesse dans le repere avion.

Figure 1.5 La vitesse dans le systéme avion

1.2.1 L’angle d’incidence : a

L’angle d’incidence est défini comme I’angle entre la projection de la vitesse avion dans le
plan XZ (Vp) et I’axe longitudinal de I’avion. Il est compté positivement comme le montre

la figure 1.6

Figure 1.6. Définition de I’angle d’incidence
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1.2.2 L’angle de dérapage :

L’angle de dérapage est défini comme étant 1I’angle entre la projection de la vitesse d’avion
dans le plan XY (Vp;) et I’axe longitudinal de 1’avion. il est positive comme le montre la

figurel.7

-

Figure 1.7 Définition de ’angle de dérapage

1.2.3 L’angle d’assiette : 0

C’est I’angle defini entre ’axe longitudinal de I’avion et ’horizon géographique (attitude).

Il est compte positivement si le nez de I'avion est au-dessus de l'horizon, voire figure 1.8

—— i i o i whiss — —

X1 6

Z1

Z

Figurel.8 Définition de ’angle d’assiette
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1.2.4 La pente : vy

C’est ’angle entre la direction de la vitesse et 1’horizontale géographique, elle est nulle en
vol horizontal. Elle matérialise la trajectoire de lI'avion. La pente est positive si la vitesse

est au-dessus de 'horizontale.

_ - Elight Eﬂh XS
Horizontal e ' = _'_-__.__-_iE_::___ —— _r_g,..

X1

8 =a+y

Figure 1.9 Définition de la pente.

1.2.5 L’inclinaison : @

L’inclinaison est l'angle formé entre le plan des ailes et I'horizontale. 11 est repéré
dans l'avion a l'aide de 1'horizon artificiel ou de l'indicateur de virage. En vol a vue, on le
repere par l'inclinaison du capot moteur sur I'horizon. L'inclinaison a pour but principal de

permettre d'effectuer des virages plus ou moins serrés.

ALE

Z

Figure 1.10 Définition de I’angle d’inclinaison.
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1.3 Les forces et les moments appliqués sur 1’avion :

Les forces appliquées sur un avion en vol sont des forces aérodynamiques, de
poussée et gravitationnelles (voir figure 1.11). Les composantes des force notés Fay, Fay et
Fa,, Frx, Fry et Fr,, mg,, mg, et mg, pour les forces aérodynamiques, de propulsion et

gravitationnelle respectivement.

1.3.1 Les forces aérodynamiques :

Elles sont définies en termes de coefficients adimensionnels, pression dynamique

et surface de référence, comme suit :

Force axiale :

Farx = Cxqs (1.4)
Force de radiale :

Fyy = Cyqs (1.5)
Force normal :

Fy, = C,qs (1.6)

1.3.2 Les forces de poussée :

Elles sont définies par :

- - —

FT = FTX?+ﬁTyj+ﬁTZk (17)

1.3.3 Les forces gravitationnelles :

Ces forces gravitationnelles sont définis dans le repere terrestre, dans le repere avion elles

sont données par :
MG=M(G.T+g,j+g,k) (1.8)

1.3.4 Les moments aérodynamiques :

D’une maniere similaire, les moments appliqués sur un avion peuvent étre
décomposé en moment crée par la distribution de la charge aérodynamique et que la force

propulsive ne s’applique pas au centre de gravite.

10
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Les composantes des moments des forces a¢rodynamiques sont aussi données en
termes de coefficients adimensionnels, pression dynamique, surface de référence et une

longueur caractéristique, comme suit :

Moment de roulis :

Ly = Cgsl (1.9)
Moment de tangage :

My = Cpqsl (1.10)
Moment de lacet :

N, = C,qsl (1.11)

Pour les avions, S est la surface des ailes, la longueur caractéristique 1 qui est prise comme
I’envergure de I’aile pour les moments de roulis et de lacet, et comme la corde moyenne

pour le moment de tangage.

1.3.5 Les moments de poussée :

De méme, les moments crées pour la force propulsive sont exprimes par :

My = LT+ Myj + NpK (1.12)

Figure 1.11 Les forces et les moments agissent sur I’avion

11
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Dans ce chapitre les équations générales de mouvement sont développées pour un
avion rigide. Ces équations sont spécifiques aux conditions de vol d'état stabilis¢ et
perturbé respectivement. Avant que ces €quations puissent étre utilisées pour aider dans
l'analyse et la conception des avions, il est nécessaire de développer les modeles
mathématiques pour les forces, les moments aérodynamiques et la poussée qui agissent sur

un avion.

On assume que l'avion présenté dans la figure 2.1 est un corps continu qui contient des
¢léments de masse dm. Ces éléments de masse sont maintenus par les vecteurs 7 qui
relient l'origine de X'Y'Z’ a chaque ¢lément de masse. Dans le cas des avions rigides ces
¢léments de masse restent a une distance constante sauf les éléments de masse tournants s

(telles que les compresseurs, les turbines et les hélices).

Chaque ¢lément de masse est soumis a la force qui est définie par unité de volume (voir la

figure 2.1) on assume que le vecteur g est orienté le long de I'axe positif de Z’ de la terre.

Ces particules massiques sont situées a la surface de 1’avion et qui sont combines aux

forces aérodynamiques et aux forces de poussées par unité de surface.

_—
Les forces pygdv et Fds Sont les forces extérieures qui agissent sur I’avion.

X Fds dm
ds
dv
QABdV = §dm
[
v
XYZ Triedre avion (system rotatif) Y
X'Y'Z' Triedre terrestre (sys non-rotatif)
x*
A

Figure 2.1 Triedre terrestres et avion

12
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2-1 La dérivation des équations de mouvement :

L’application de la seconde loi de Newton en termes de la conservation de la quantité
de mouvement lin€aire et angulaire sous forme intégrale est nécessaire pour obtenir les

¢quations du mouvement :

jp d jp ’[S ( )

La masse totale de I'avion est définie par :

m=[ pydv (2.3)
On suppose que la masse totale de I’avion est constante avec le temps :

dm_

—r =0 (2.4)

Cette supposition est justifiée tant que le changement de masse est suffisamment petit sur
une période de temps (soixante secondes). Cette période de temps est typique de la durée
de temps pour laquelle les réponses d'avion sont évaluées. Si le changement de masse est
environ cing pourcent (5%) de la masse initiale apres une période de soixante secondes, la
supposition de la masse constante est considérée acceptable. Le tableau 2.1 montre le
changement de masse pendant une période de soixante secondes pour des avions et des
fusées.il est évident que 1’hypothese de masse constante soit raisonnable pour les avions

mais pas pour les fusées.

13
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Les Equations de Mouvement

Tableau 2.1 Exemples de variation de masse pendant soixante secondes (60 s) pour

des avions et missiles

Type Poids Poids Consommation | Variation de | Variation
(avion ou maximal maximal du carburant masse apres de masse
fusée) autorisé au De carburant | en croisiere soixante Apres
décollage secondes soixante
(Ibs) (Ibs) (Ibs/hr) secondes
(Ibs) en
pourcent
du poids
maximal
SST 675,000 291,000 90,000 1,500 0,22
Fighter 54,000 17,600 5,940 99 0.18
GA Twin 6,800 1,020 200 33 0.05
Saturn 5 6,500,000 4,500,000 _ 1,800,000 27.6
Delta 112,000 100,000 _ 19,300 16.2

L’autre hypothese est que la distribution de masse est également constante avec le
temps. Cette supposition implique que le centre de la gravité de 1'avion reste dans le méme

lieu pendant un intervalle de soixante secondes.

Il est plus commode d'utiliser les vecteurs 7 et .

On assume que le point P est le centre de masse de l'avion. Les trois vecteurs positions

sont liés par :

=1, 47 (2.5)
Si le point P est le centre de masse la relation suivante doit étre satisfaite :

[Fpaav =0 (2.6)

v
Par conséquent :
= ] 7 p,d (2.7)
=—|r % :

rp m ), Pa

14
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I1 est maintenant possible de récrire le c6té gauche de I’équation (2.1) comme :

dde7+*d—ddﬁ—d‘7” 2.8
dacdt ),” p +7)dv =G g™ = Mg (2.8)
Ou:

L drl,

b= (2.9)
C’est la définition de la vitesse de centre de masse d’avion :

Le coté droit de I’équation (2.1) peut maintenant s’écrit comme :
ijng+jﬁdS=m§+ﬁA+ﬁT (2.10)
4 s

Ou ﬁ'A représente le vecteur de force aérodynamique totale et ﬁ'Treprésente le vecteur de

force de poussée totale. L’équation (2.2) peut €tre exprimé par :

dV)P BN - -
mE=mg+FA+FT (2.11)

L’équation (2.11) désigne que le taux de variation de la quantité de mouvement est égale a

la somme de forces extérieures appliquées sur 1’avion.
L’équation de moment angulaire (2.2) a besoin d'étre encore développé.

Substitution de I’équation (2.5) dans 1’équation (2.6), on introduit 1’équation (2.6) et (2.1) :

d - dF - g — —
%LrXEpAdV=LrXFdS=MA+MT (2.12)

M 4 représente le vecteur de moment aérodynamique total et ﬁT représente le vecteur de
moment de poussée total.

L’équation (2.12) désigne le taux de variation du mouvement cinétique est €égale la somme

des moments extérieurs appliqués sur 1’avion.

L'équation (2.12) implique que l'intégrale de volume (coté gauche) est une fonction
dépendante du temps. En récrivant les équations (2.10) et (2.12) dans le systtme XYZ

(triedre avion) au lieu de X'Y'Z (triedre terrestre), voir la figure 2.1 ; l'intégrale de volume

15
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dans I’équation (2.12) ne sera plus dépendant du temps. De méme le systeme XYZ est un

systeme rotatif (non- inertiel). Cependant, en utilisant les relations pour un vecteur qui

est transformé d’un repére fixe a un repére en rotation :

dAd 64 oA
- = X

ac ot ¢

XYZ X°Y’Z’

ROTATIF FIXE

(2.13)

S
Le vecteur A représente vecteur quelconque qui doit étre transformé. Le vecteur w dans

I’équation (2.13) est le vecteur de rotation angulaire de systéme XYZ par rapport a X'Y'Z'.

Ce vecteur désigné également sous le nom de la vitesse angulaire de 1'avion par rapport a

la terre. La formule de transformation (2.13) sera maintenant appliquée dans les deux

¢quations (2.11) et (2.12). D'abord, pour I’équation (2.11) :

dVp )/
dt <6t+wXVP>

Ce qui conduit a :
m(Vp+5XI7p) =m§+ﬁA+ﬁT

En second lieu, pour le coté gauche d'équation (2.12) est :
dj”xﬁ d —j”xdﬁ d —j”d(?+_’x”) d
dt UT e PavV = vr dt de PA%Y = Urdt T WXT)PadY

=j?x{?+5x?+25x?+5x(JXF)}pAdv
v

Le faite de supposé que I’avion est rigide, ce qui permet d’écrire :

-

g Py =
r=1r=20

Et I’équation (2.12) sera :

j?x{axﬂax(axa}mdv=MA+MT
v

(2.14)

(2.15)

(2.16)

(2.17)

16
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On note que le vecteur @ (accélération angulaire de systeme XYZ par rapport a X’Y’Z’)=

(accélération angulaire de 1’avion par rapport a la terre) est une propriété du systeme XYZ

on peut faire sortir @ de I’intégral de volume. Cela effectue une indépendance du temps.

Les équations (2.15) et (2.17) représentent les formes vectorielles des équations de
mouvement d'avion. Ces formes sont utiles pour aboutir rapidement aux résultats et aux
interprétations physiques. Cependant, ces formes ne peuvent pas étre employées pour
¢tudier le comportement de 1’avion au cours de temps. Pour accomplir ce dernier, il est

nécessaire d'écrire les formes vectorielles sous formes de composantes.

Avant que ceci puisse étre fait, il est nécessaire de définir les parametres de tous les
vecteurs qui apparaissent dans les équations (2.15) et (2.17), ces parametres sont définis

dans le tableau (2.2).

Les parametres 1, j et k sont définies comme des vecteurs unitaires le long des axes X, Y et
Z respectivement. Le sens positif et la signification physique de ces vecteurs sont indiqués

sur la figure (2.2).

Tableau 2.2 Définitions des vecteurs

Les variables Désignations

F,=F,i+ FayJ + Fa, k (2.18a) | les forces aérodynamiques
Fr=Fpi+ FryJ + Fr k (2.18b) | les forces de poussée

g =g+ gyj + gzl_é (2.18c) | la force gravitationnelle

M, = L,i+ M,J + Nk (2.18d) | les moments aérodynamiques

My = LyT+ M;j + Nk (2.18e¢) | les moments de poussée

@ = PT+ Q] + Rk (2.18f) | les composantes de la vitesse angulaire
Vp = Ui+ V] + Wk (2.18g) | les composantes de la vitesse linéaire
?=xl+y]+ zk (2.18h) | la distance ou vecteur position
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En substituant les équations (2.18), dans I’équation (2.15), qui écrite sous forme vectorielle

on obtient :

m(U —VR + WQ) = mg, + Fay + Fry (2.19a)
m(V + UR — WP) = mg, + Fay, + Fr, (2.19b)
m(W — UQ + VP) = mg, + F4, + Fr, (2.19¢)

En raison de l'intégrale I’équation (2.17) de volume qui est difficile a évaluer. Dans la
premiere étape, le coté gauche d'équation (2.17) avec la définition du produit vectoriel est

récrit comme suit:

j? <7 (& .3 )padv = ol (2.20)
v
Dans la deuxieme étape, les deux premiers termes d'équation (2.20) sont exprimeés par :

j(B(f P)pa dv = (iP +jQ + kR) j(x2 +Y2 4+ Z%)p, dv
v v

—j?(?fw_'))pAdv=— j(ix+jy+kz)(xP+yQ+zR)pAdv
v v
En combinant ces deux expressions, on obtient :
ilpj(yz +zz)pAdv—ijypA dv—ijsz dvl
%4 v v
+j[Qj(x2 +zz)pAdv—Pjypr dv—Rjysz dvl
%4 v v
+klRJ(xz+y2)pAdv—szprdv—szypAdvl (2.21)
%4 v v

Les intégrales de volume dans l'expression (2.21) désigné sous le nom des moments et des

produits d'inertie de I'avion.
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Les symboles communs utilisés pour cette quantité intégrale sont définies comme :

j(y2 +z%) pydv = I, jxy padv = I, szpAdv = I, (2.22a)
v v

4

j(x2 +2z2) ppdv =1, jyx padv = L, =L, jyszdv = I, (2.22b)
v v v

j(xz +y2) padv =1, jzx Padv =l = Iy, ijpAd‘l? = Izy = Iyz (2.22¢)
v v v

2’ (Earth-fixed)

les forces aérodynamiques et de poussé

\;&*-J%ﬁ'

and MT
MA

l'acceleration de gravité

L, and Ly

les moments aérodynamique et de poussée

les vitesses linéaires et angulaires

Figure 2.2 Les composantes des différents vecteurs dans un avion

A T’aide des équations (2.22) ’expression (2.21), elle peut étre écrite sous forme :
U(PLy — QI., — RI,) +J(Ql,, — PL, — RL,,) + k(RI,, — PL, — Ql,,) (2.23)
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Dans la troisieme étape, I’avant dernier terme de I’équation (2.20) devient :

j X 0(@0.7)pydV = j [(xT+ y7 + Zc)) X (Fi + Qj + ﬁc))(Px +Qy + Rz)|py dV =
v v

U1y PR + L,,(R? — Q?) — I,,PQ + (I, — L, )RQ| +
j[(lxx - IZZ)PR + Ixz(P2 - Rz) - InyR + IszQ] +

k[(Ly — L )PQ + L, (Q% — P®) + I,,QR — L, PR] (2.24)

En ce point, il est connu que la plupart des avions sont symétriques par rapport au plan

XZ, dans ce cas:

Iy =L, =0

La figure 2.3 présente quelques exemples des avions non symétriques.
La plupart des missiles ont deux plans de symétrie (approximativement) : le plan XZ et le

plan XY. Pour tels véhicules I, = 0 est ¢galement satisfait.

En utilisant les expressions (2.23) et (2.24), on trouve :

LxP = L,R—1L,PQ + (I, — 1, )RQ = Ly + Ly (2.25a)
LyQ + (Lyy — I, )PR + I,,(P? — R?) = M, + My (2.25b)
IR — L,P + (I, — Ly )PQ + L,QR = N,y + Ny (2.25¢)
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Figure 2.3 Exemple d’un avion non symétrique

Les équations (2.19) et (2.25) forment six équations différentielles de mouvement avec U,
V, W, P, Q et R comme variables dépendantes. Il n'est pas possible de résoudre ces

€quations pour les raisons suivantes :

1. Les forces aérodynamiques, de poussée et les moments {coté¢ droit des
¢quations (1.19) et (1.25)} varier avec le temps et avec les variables
dépendantes U, V, W, P, Q et R.

2. Les composants de force de gravité¢ dans I'équation (2.19) dépendent de

l'orientation de 1'avion relativement au systéme terrestre X'Y'Z'.

Pour cela, il faut passer par deux étapes ; la premiere est de déterminer 1’expression des

vitesses et la deuxieme de déterminer les composantes de gravité.
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2-2 Equation d’EULER

’

Etape 1 :

Notre objectif est d’établir les relations entre les composantes de vitesse U, V et W (dans le

repére XYZ) et les composantes de vitessex , y et z (dans le repére X’Y’Z’)
Puisque X;Y1Z; et XY Z’ sont parallele :

U=x Vi=y W=z (2.26)
Le passage se fait de la maniere suivante :

X]Y]Z] (angle lP, Z]:ZZ) —>X2Y222 (angle 6, Y2:Y3) —>X3Y3Z3 (angle (I), X3:X) —XYZ.

A I’aide de la figure (2.4), il est possible de vérifier ces relations :

U, cos¥ —sin¥ 0](U:

sVit=|sin¢ cos¥ 0|3V, (2.27)
74 L 0 0 11\W,
U, cosd 0 sinB(Us

{Vo = 0 1 0 [1Vs (2.28)
W, [—sin® 0 cosO1\W;
Us 1 0 0 U

V3¢ =10 cos¢p —sing {V} (2.29)
Wy 0 sing cos¢p I\W

On combinant toutes ces relations, on obtient :
U, x' cos¥ —sin®0][ cosf 0sinf][1 O 0 U
Vi p =4yt =|sin? cos¥ 0 0 1 0 [|Ocosp—sing|<{V (2.30)
W, 7 0 0 1ll-sinf0cosfl 10sing cosp | \W

La vitesse angulaire :

W=iP+jQ+kR=¥+6+¢ (2.31)
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Or:

¥ = W = k¥ (2.32)
6 =7,0=76 (2.33)
é=isd =id (2.34)
Donc

@ = k¥ + 30 + 1 (2.35)

En utilisant maintenant la transformation de 1I’équation (2.28) et (2.29):

k, = —izsind + kscos6 = —isin@ + cosO(jsing + kcos¢p) (2.36)
A partir de la transformation de I’équation (2.29) il peut avoir :

Jz = jcos¢p — ksing (2.37)
On remplacant les expressions (2.36) et (2.37) dans 1’équation (2.35) :

@ =i(—¥sing+ )+ j(Pcoshsing + 6 cosp) + k(¥cosbcosp — 6§ sing)  (2.38)

On comparant I’équation (2.38) et (2 .31), on obtient les équations cinématiques suivantes :

P =¢ —W¥sinb (2.390)
Q =60 cos¢ + ¥ coshsing (2.39b)
R= ¥ cos 6 cos ¢ — 6 sin ¢ (2.39¢)
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Fotation autour Z1

Figure 2.4 Relations vectorielles pour les vitesses linéaires et angulaires

,

Etape 2 :

Les composantes de force gravitationnelle:

Les trois composantes de la force gravitationnelle dans I’équation (2.19) (mgy, mgy, mg,)

peuvent Etre écrites a ’aide de la figure (2.2) sous la forme :
g =kig =g+ gy]+9:k (2.41)
En utilisant les angles d’Euler :

K;=K, Puisque k, a été¢ déja exprimé en termes des vecteurs unitaires par 1I’équation

(2.36), il découle :
(— gsin 8) + J(gsin @ cos 6) + k(gcos® cos 6) = g, + gy] + g,k (2.42)
On déduit que :
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gx = —gsin6
gy = gsin ® cos 6
gz = gcos® cos O

A présent, il est utile de passer en revue les équations du mouvement d'avion

ensembles d'équations :

— les équations de force.
— les équations de moments.

— les équations de cinématique.
Pour les équations de force dans le repére avion XYZ:
Force longitudinale :
m(U —VR +WQ) = —mgsinf + F,_+ Fr,
Force latérale :
m(V + UR — WP) = mgsin ® cos O + FAy + FTy
Force verticale :
m(W —-UQ + VP) =mgcos®cost +F, + Fr,
Pour les équations de moment dans le repere avion XYZ :
Moment de roulis :
LixP = LisR = 1, PQ + (I — Ly )RQ = Ly + Ly
Moment de tangage :
IyyQ + (x = I;;)PR + I, (P> — R?) = M, + My
Moment de lacet :

IR — L,P+ (I, — Ly )PQ + L,QR = N,y + Ny

(2.43a)

(2.43b)

(2.430)

.11y a trois

(2 .443)

(2.44b)

(2.44¢)

(2.45a)

(2.45b)

(2.45¢)
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Pour les équations cinématique :

Taux de roulis :

P=9—¥sin® (2.46a)
Taux de tangage :

Q = ©cos® + ¥ cos O sin ® (2.46b)
Taux de lacet :

R =¥ cos®cos® — O sin ® (2.460)

Les équations (2.44) et (2.45) désignés sous le nom des équations du mouvement

générales d’un avion.

De point de vue mathématique, les équations (2.44), (2.45) et (2.46) forment neuf

¢quations a neuf inconnus :
U, V,W,P,Q,R, ¥, 6, ®.

Par un processus de I'¢limination des variables, il est également possible de réduire ce

systeme a six équations différentielles a six variables :
U,V,W P,Q,R ouUV,W ¥,0,0.

Dans l'un ou l'autre cas, les solutions générales aux €quations peuvent étre obtenues

seulement par l'intégration numérique.

Cependant, du point de vue conception d'avion et qualités de manouvre, il y a deux
conditions de vol particulier pour lesquelles les solutions de ces équations sont d'intérét

fondamental :

— Condition d’un état de vol stabilisé.

— Condition d’un état de vol perturbé.
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2.3 Equations du mouvement d’un état de vol stabilisé :

Définition :

Il est défini par les conditions de vol lorsque toutes les variables du mouvement sont

constantes quelque soit le temps par rapport au repere avion.
Parmi les exemples du vol stabilisé, on distingue:

- Vol rectiligne (figure 2.5 exemple 1)

- Vol en virage (figure 2.5 exemple 2)

- Vol en ressource symétrique (figure 2.5 exemple 3)

Mathématiquement :
Vp=0ctw =0 (2.47)

Equation (2.47) signifie que la vitesse linéaire et angulaire (V)p et @ ) sont constant avec
le temps relativement au triedre avion XYZ. La figure 2.5 présente trois €tats de vol

stabilisé.

La définition du vol stabilisé (équilibré) s'applique seulement par une atmosphére de masse
volumique constante. Puisqu'en réalité elle varie avec l'altitude, seulement le vol a l'altitude
constante (exemple 2 sur le schéma 2.5) satisfait la définition du vol stabilis¢. La raison de
ceci est le fait que les forces aérodynamiques et les moments sont tous proportionnels a la

pression dynamique :

1

<7=§QV13

Puisque la masse volumique de I’air ne varie pas plus qu'environ cinq pourcent pendant un
intervalle de temps de trente a soixante secondes. Il est acceptable que les exemples 1 et 3

sur la figure 2.5 qualifient comme cas de vol stabilisé.

Les équations de forces d’un état de vol stabilisé s’écrivent:

m(—V1R1 + WlQl) = —-mg sin @1 + FAx1 + FTx1 (2 48a)
m(U1R1 - Wlpl) = mgSin (I)l CoS @1 + FAy1 + FTy1 (248b)
m(—=U,Q, + V,P;) = mgcos ®, cos O, + Fa, +Fr, (2.48¢)
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Les équations de moment sont :

—I;P1Qy + (I, — Ly )R1Qy = Lo, + Ly, (2.492)
(Ixx - Izz)PlRl + Ixz(P12 - R%) = 1‘4141 + 1WT1 (2.49b)
(Lyy — Lix)P1Qy + L;;Q1Ry = Ny, + Ny, (2.49¢)

L’indice 1 a été ajouté a toutes les variables de mouvement pour indiquer 1’état de vol

stabilisé.

Les équations cinématique sont :

Pl = d)l - lPl Sln @1 (2503)
Q; = O, cos®; + ¥, cos O, sin D, (2.50b)
R, = ¥, cos ®; cos d; — O, sin O, (2.500)

2.3.1 Equations de mouvement d’un vol rectiligne :

Le vol rectiligne est caractérisé par la condition @ = 0 par conséquent :

Les équations de force :

0=-mgsin®; + FAx1 + FTx1 (2 .51a)
0 =mgsin®; cos®; + Fy, +Fr, (2.51b)
0 =mgcos®,cos®; + FAZ1 + FT21 (2.51¢)

Les équations de moment :

0= LA1 + LT1 (2523)
0= MA1 + MT1 (252b)
0= NA1 + NT1 (252(:)
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2.3.2 Equations de mouvement d’un vol en virage :

Le vol en virage est caractérisé par le vecteur vitesse angulaire qui est verticale par rapport

au systéme X’Y’Z’ du repere terrestre:
@ =kY =k, ¥ (2.53)

L’équation montre que seul 1’angle de lacet peut varier dans ce type de vol et les deux

autre angles restent constant, les équations de la cinématique deviennent :

P, = —¥,sin 0O, (2.54a)
Ql = lPl COoS @1 Sin (I)l (254b)
R, = ¥, cos ®; cos D, (2.54¢)

Les équations de force et moment sont les mémes que les équations (2.48) et (2.49).

2.3.3 Equations de mouvement d’un vol en ressource symeétrique :

Ce type de vol est caractéris¢€ par les conditions suivantes :
6=kO®@, V,=P,=R;, =0 e ®;=0 (2.55)

Les équations de force et de moment deviennent :

mW,Q, = —mgsin®, + F, + Fr, (2.56a)
0 =F,, +Fr, (2.56b)
-mU;Q; = mgcos ®, cos®; + FAZ1 + FT21 (2.56¢)

Equation de moment :

0=Ly +Lp (2.57a)
0= M, + Mg, (2.57b)
0 =N, +Np, (2.57¢)

Equation de la cinématique se réduit a :

Q=0 (2.58)
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1. vol rectiligne

.

2.vol en virage

3.vol en ressource symeirigue

Figure 2.5 les types de vol stabilisé

2.4 Equations du mouvement d’un état de vol perturbé :

Définition :

Il est défini par les conditions de vol lorsque toutes les variables du mouvement sont

définies par rapport a 1’état de vol stabilisé.

Mathématiquement, cet état de vol est décrit en considérant que toutes les variables du
mouvement étant la somme de celles de l‘état de vol stabilisé et les quantités de

perturbations.

Selon la définition du vol perturbé, les substitutions suivantes sont appliquées a toutes les

variables de mouvement et a tous les forces et moments :
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Tableau 2.3 Forces, moments et variables de mouvement apreés la substitution des

perturbations

Les variables

Les équations

Les axes Suivant X Suivant Y Suivant Z

La vitesse linaire U=U, +u V=V, +v W=Ww,+w
La vitesse angulaire P=P +p Q=0,+q R=R,+r
Les angles d’Euler Y=y, 4y 0=0,+6 d=p,+¢

Les forces aérodynamiques

FAx = FAx + fo

FAy = FAy + fAy

FAZ = FAZ + fAZ

Les forces de poussée

FTx = FTx +fo

FTy = FTy +ny

FTZ = FTZ +sz

Les moments aérodynamiques

LA =LA1+IA

MA =MA1 + my

NA =NA1 + ny

Les moments de poussée

LT = LT1 +lA

MT = MT1 +mr

NT = NT1 +nT

La Mise en ceuvre de ces substitutions de perturbation dans les équations générale du

mouvement d'avion (2.44) et (2.45) donne :

Les forces :

mu— Wy +v)(Ry +1)+ W +w)(Q; + q)]

m[v— U +wWRy +71) — W, +w)(P; + p)l

= mgsin(¢; + ¢p)cos (¢; +0) + Fayq + fAy + Fry + ny

m [w— Uy +w(Q1 +q) — (Vy + v)(Py + p)]
=mgcos(¢p; + p)cos (¢1 + 0) + Fuzy + faz + Frzafrz

—mgsin(91 + 9) + FAxl + fo + FTxl + fo

(2.62a)

(2.62b)

(2.62¢)
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Les moments :

Ixxlj - Ixzf' - Ixz (Pl + p)(Ql + q) + (Izz - Iyy)(Rl + r)(Ql + q)
= LAl + lA + LTl + lT (2633)

Iyyq + (Ixx - Izz) (Pl + p)(Rl + T) + Ixz[(Pl + p)z_ (Rl + T)Z]
= MAl + mA + MTl + mT (263b)

L, 7 — L,p+ (Iyy — Ixx)(Pl +2)(Q1 +q) +1,,(Q1 + )R +7)
= NAl + Ny + NTl + nr (263(:)

On suppose des faibles angles de tangage 0 et de roulis ¢ et en utilisant les propriétés
des fonctions trigonométriques, on obtiendra les équations lin€aires du mouvement

perturbé ci-dessous:
m(i —Vir — Ryv + Wyq + Quw) = —mg0cosO; + fax + frx (2.64a)

m@ + U;r + Ryu — Wip + P,w)
= —mg0sing,sind; + mgepcosp,cosb; + fu, + fry (2.64b)

m(W - Ulq - Qlu + le + Plv)

= —mg0Ocos¢,sinf,cos —mgepsing,cos0; + f4, + fr, (2.64¢)
Lxp — Lez7 — L, (P1q + Q1 p) + (Izz - Iyy)(qu + Qi) =1l + 17 (2.65a)
Ly + (Iex — I;)(Pir + Ry p) + (I, (2P1p — 2Ry7) = my + my (2.65b)
Lzt = L + (Iyy = L) (P1q + Q1 0) + 1, (Qu7 + Riq) = ny + iy (2.65¢)

De méme, les équations cinématique s’€crivent:

Pi+p =(p;+¢)— (W, + ¥)sin(6, + 9) (2.66a)
Q;+q =6, + 0)cos(p; + )+ (W, + ¥)cos(8, + O)sin(Pp +, ¢) (2.66b)
Ri+7r={,+%¥)cos(6, + 0)cos(¢p; + ¢)—(6; + O)sin(¢p, + ¢P) (2.66¢)
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La plus part des problemes de dynamique d’avion sont décrits par des équations de

perturbations par rapport a celles d’un état de vol stabilisé pour lequel :

- La vitesse latérale initiale n’existe pas : V=0
- L’angle de roulis initial n’existe pas : ¢;=0

- Les vitesses angulaires initiales n’existent pas: P, = Q; = R, =¥; =0, = ¢,

Finalement, on obtient les équations suivantes :

m(u + W,q) = —mg6l cos®; + fy_+ fr, (2.66a)
m(v + Uyr —Wip) = mgp cos®y + f, + fr, (2.66Db)
mWw — Uyq) = —mgfsin®; + f,_+ fr, (2.660)
Ly — Ixz7 =1y + Ir (2.67a)
Iyyg =my +my (2.67b)
L7 = Lezp = g + g (2.67¢)
p=¢—1Psin®, (2.68a)
q=20 (2.68b)
r =1 cos O, (2.68¢)

Ces equations sont fondamentales pour la plupart des études de stabilit¢ dynamique de

I’avion, la réponce aux commandes et la commande de pilotage automatique.

2.5 L’effet de rotation des rotors :

La plupart des avions sont équipés des systémes de propulsion qui par leurs actions sur
I’hélice et les rotors engendrent des mouvements de rotation. De tels rotors de rotation
exercent des moments gyroscopiques sur le fuselage auquel ils sont attachés. La figure 2.8
montre un exemple d'un avion ou l'orientation de rotor relativement a l'avion peut étre

variée.
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l'axe de rotor

Figure 2.6 Exemple d’un avion avec un rotor variable

Dans beaucoup des avions, ces moments gyroscopiques tendent a étre négligé (les hélices

contrarotatives, les turbines qui tournent dans des directions opposées, etc.).

Des moments gyroscopiques dus aux rotors de rotation peuvent étre expliqués par une
addition simple a 1'équation de moment angulaire (2.12). Pour accomplir ceci, on suppose

qu'avion est équipé d'un ou plusieurs rotors en rotation avec un moment angulaire total :

=1
I
=

(2.69)

~
1]
[y

On assume que le rotor a un moment d'inertie autour de son propre axe de rotation et

tourne avec la vitesse angulaire aRi, I’équation (2 .69) peut étre écrit :

I
=

h=) Iy, @, (2.70)
i=1

Ou, sous forme des composantes :

h = h,T + hyj + h,k (2.71)
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Il est maintenant possible de récrire I’équation (2.12) comme suit :

dja dr dh . 272)

dat J, '
En supposant que tous les rotors en rotation dans l'avion fonctionnent a la vitesse

angulaire constante (or = 0), les équations de moment angulaire d'avion (2.25) deviennent:

LexP — ;R — Li,PQ + (I; — I, )RQ + Qh, —Rhy, = Ly + Ly (2.73a)
LyQ + (Iyx — I,;)PR + L,,(P? — R?) + Rh, — Ph, = M, + My (2.73b)
IR — L,P + (I, — Ly )PQ + L,QR + Ph,, — Qh,, = N; + Ny (2.73¢)
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Ce chapitre fournit une vue d'ensemble de I’a¢rodynamiques fondamental requis pour
comprendre et utiliser des modeles de force aérodynamique et de moment. Plusieurs
propriétés importantes des profils et des surfaces portantes sont présentées. La contribution
du fuselage au centre aérodynamique est discutée et quelques aspects fondamentaux des

caractéristiques de gouverne et de volet sont présentés.

3.1 Caractéristiques géométriques des profils :

Les parametres géométriques suivants, ont une grande influence sur les caractéristiques

aérodynamiques des profils :
— I’épaisseur relative maximale: (t/C)max

c’est le rapport entre I’épaisseur maximale et la corde de profil ; exprimé en pourcentage.
— la forme de la ligne moyenne : yc

Si la ligne moyenne est une ligne droite, le profil sera symétrique.

— la forme de bord d'attaque :Ay
— le rayon de bord d’attaque.
— I’angle de bord de fuite Org .

La figure 3.1 donne une interprétation géométrique pour ces parametres.
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3.2 Caractéristiques aérodynamiques des profils :

La figure 3.2 montre une représentation graphique typique de ces caractéristiques qui sont

d'importance primordiale dans 1'analyse des propriétés de stabilité et contrdle d'avion.

Y A

Rayon du bord d'attaque la corde

/  Laligne moyenne

c
-
015%c  O7° Ay
b
\_—_-—_—
Figure 3.1 Définition des paramétres géométriques du profil
+ + +

Note: Constant €=, implies that:
.fac =025

Figure 3.2 Représentation graphique des caractéristiques du profil
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Le tableau 3.1 résume l'effet principal des parametres géométriques sur les caractéristiques

aérodynamiques.

Puisque les surfaces portantes (telles que les ailes, I’empennage, les canards et des

pylones) peuvent étre considérées comme un arrangement des profils

I’envergure, les caractéristiques de base des profils

comportement des surfaces portantes.

le long de

ont un effet principal sur le

Il est important de se rendre compte de ces caractéristiques de profil qui ont le potentiel

d'étre des facteurs essentiels dans la stabilité et le controle d’avion.

Tableau 3.1 Résume des principaux effets des paramétres géométriques du profil sur

les caractéristiques aérodynamiques des profils.

Paramétres géométriques du profil

Effet principal sur les caractéristiques
aérodynamiques autre que la trainée

— L’¢épaisseur relative maximale :
(t/C)mas

Coefficient de portance maximale,

Clmax

. . = _ Xac
Centre aérodynamique, X . = ~

— La forme de la ligne moyenne : y.

Angle d’incidence de portance
nulle,a,

coefficient de portance maximale,

Clmax

coefficient de moment de tangage

pour une portance nulle, ¢,

— le rayon de bord d’attaque et la
forme du bord d'attaque : Ay

coefficient de portance maximale,

Clmax

la fin de la partie linéaire de I’angle
d’incidence, o*

— L’angle de bord de fuite, ®rg.

. . = _ Xac
Centre aérodynamique, X . = ~

38




Chapitre 03 Concepts Aérodynamiques

Les propriétés du profil suivantes (bidimensionnelles) de la figure 3.2 auront un effet

significatif sur leur surface portante (tridimensionnelle).

la portance :

_ Angle d’incidence de portance nulle : «,

— Pente de coefficient de portance : ¢,
— coefficient de portance maximale : ¢, (en fonction de nombre de Reynolds Ry)
_ Angle d’incidence du coefficient de portance maximale : ac, .

_ L’incidence correspondant au coefficient de portance en fonction de I’incidence :

a*
La trainée :

_ Coefficient de portance pour un minimum de trainée ou coefficient de portance
design: ¢; design

coefficient de trainée minimale : ¢p . (en fonction de nombre de Reynolds Rx)

Moment de tangage :

— coefficient de moment pour une portance nulle : ¢y,

— le centre aérodynamique : x .

Est le point du profil pour lequel le moment de tangage est indépendant de I’angle

d’incidence.

La figure 3.3 montre la position du centre aérodynamique désigné par la notation

. — X
suivante : X, = %
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2)forces au centre aérodynamique
(A.C)

Figure 3.3 Deux méthodes pour définir les coefficients de force et de moment du

profil

Le tableau 3.2 donne une vue d'ensemble des valeurs numériques typiques lies a
certaines de ces caractéristiques aérodynamiques. On notera que la Pente de coefficient de
portance, C;, a typiquement une valeur approximative de 2m (6.3 par rad ou 0.110 par
degré). On note également que l'emplacement du centre aérodynamique du profil est
typiquement pres du quart de la corde : X, = 0.25. De méme la plupart de ces
caractéristiques sont également fonction du nombre de mach M. La dépendance du
nombre de mach avec la position de centre aérodynamique, X, et la pente de coefficient
de portance d’un profil est d'importance particuliere pour 1’étude de la stabilité et le

controle d'avion.

3.2.1 Centre aérodynamique du profil : X,

Définition :

Le centre a¢rodynamique d’un profil est le point du profil pour lequel le moment de

tangage est indépendant de I’angle d’incidence.

En d'autres termes X, = % est le point pour lequel : ¢, =0. Le centre aérodynamique
d’un profil ne devrait pas étre confondu avec le centre de pression.
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Tableau 3.2 Données expérimentales des profils NACA a faible vitesse pour un bord

d’attaque lisse (pour Ry =9 x 10°)

e e st e g e e e e S P P . S — " S ———— " o "
e e e e e e e e e ——]

(deg) (1/deg) (deg) (deg)
0006 0 0 0.108 0 250 9.0 0.92 9.0
0009 0 0 0.109 0.250 134 1.32 11.4
1408 0.8 ~-0.023 0.109 0.250 14.0 1.35 10.0
1410 -1.0 -0.020 0.108 0.247 14.3 1.50 11.0
1412 ~1.1 -0.025 0.108 0.252 15.2 1.58 12.0
2412 -2.0 -0.047 0.105 0.247 16.8 1.68 9.5
2415 -2.0 -0.045 0.106 0.246 16.4 1.63 10.0
2418 -2.3 -0.050 0.103 0.241 14.0 1.47 10.0
2421 -1.8 -0.040 0.103 0.241 16.0 1.47 8.0
2424 -1.8 —0.040 0.098 0.231 16.0 1.29 8.4
23012 -1.4 -0.014 0.107 0.247 18.0 1.79 12.0
23015 ~1.0 -0.007 0.107 0.243 18.0 1.72 10.0
23018 ~1.2 -0.005 0.104 0.243 16.0 1.60 11.8
23021 -1.2 0 0.103 0.238 15.0 1.50 10.3
+23024 -0.8 0 0.097 0.231 15.0 1.40 9.7
64-006 0 0 0.109 0.256 9.0 0.80 7.2
64-009 0 0 0.110 0.262 11.0 1.17 10.0
641-012 0 0 0.111 0.262 14.5 1.45 11.0
641-212 -13 -0.027 0.113 0.262 15.0 1.55 11.0
641412 -2.6 -0.065 0.112 0.267 15.0 1.67 8.0
64-206 -1.0 -0.040 0.110 0.253 12.0 1.03 8.0
64-209 -1.5 -0.040 0.107 0.261 13.0 1.40 8.9
64-210 -1.6 -0.040 0.110 0.258 14.0 1.45 10.8
64A010 0 0 0.110 0.253 12.0 1.23 10.0
64A210 -1.5 -0.040 0.105 0.251 13.0 1.44 10.0
64A410 -3.0 —0.080 0.100 0.254 15.0 1.61 10.0
641A212 2.0 -0.040 0.100 0.252 14.0 1.54 11.0
642A215 -2.0 -0.040 0.095 0.252 15.0 1.50 12.0
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Définition :
Le centre de pression d’un profil est le point d’application de la résultante des forces
aérodynamique. Et autour du quel le moment résultant des efforts aérodynamique

appliquées est nul.

La distribution de portance pour un profil cambré est la somme de deux types de

distribution :

1) la distribution de portance de base :

Qui dépend de la forme de la ligne moyenne. Cette distribution de portance de base a
une portance nette nulle mais un moment de tangage différent de zéro: ¢, < 0 pour des

profils @ cambrure positive.

2) la distribution de portance additionnelle:

Qui dépend linéairement de l'incidence .La portance nette d'un profil est due a cette

distribution de portance.

Le centre aérodynamique d'un profil peut également étre considéré comme centre de
distribution de portance additionnelle. Par conséquent, pour un profil symétrique le centre

de pression et le centre aérodynamique coincident.

La figure 3.3 présente deux méthodes utilisées pour déterminer les coefficients de force et
de moment qui agissent sur un profil. Dans ce qui suit la deuxieme méthode sera utilisée.
Exprimant les positions du centre de pression et du centre aérodynamique par rapport au
bord d'attaque du profil désignés respectivement par X, et X ,. On constate que pour des

petites incidences et pour une distribution de trainée négligeable par rapport au moment de

tangage :
alXep — X
Cmae = oty = ) - ) (3.1)
Par conséquent la position du centre de pression est donné par :
(Cmac C)
Xep = Xge ——— (3.2)

G
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Comme le coefficient du moment de tangage au centre aérodynamique ¢y, . est négatif
pour des profils cambré positivement, le centre de pression se trouve derriere le centre

aérodynamique. Ce qui résulte :

(3.3)

Cmac = Cmo

Le centre aérodynamique du profil symétrique présente un coefficient de moment nul :

Cmge = 0
Par conséquent X, = X,. Cette proprieté est une caracteristique des profils symétriques.

Les données du tableau 3.2 indiquent que la position du centre aérodynamique des profils
est approximativement au quart de la corde. En fait, I’épaisseur relative du profil et 'angle
du bord de fuite définissent la position du centre aérodynamique. La Figure 3.4 montre
I’effet de ces deux parametres sur la position du centre aérodynamique. Pour des profils

utilisés a faible vitesse, le centre aérodynamique est trés proche du quart de la corde.

» - T 1 T T 1
st ey, “}%%*
. ] ."'*:.\\ e,,?? 8%C
T o -
2 ~ \\:\\\ NG
e
SRR IN O
L4
:;e‘ 23 " NN -:\ NN N
(% obord) ~ SN N Y N
' \\
. NN
NN
\
“ .
)
o ‘ ] 12 18 30 24 1] 1]
Pre ,TRAILING-EDGE ANGLE (deg)

Figure3.4 Effet de ’angle du bord de fuite et d’épaisseur relative sur la position du

centre aérodynamique

43



Chapitre 03 Concepts Aérodynamiques

Pour des vitesses supersoniques, le centre aérodynamique pour des profils minces avec
épaisseur nul est situé¢ a la moiti¢ de la corde. Mais pour des profils épais, le centre

a¢rodynamique avance vers le bord d’attaque.

3.2.2 Pente du coefficient de portance du profil : C;,

Selon la théorie des profils minces, la pente de la courbe de portance augmente avec le

nombre de mach, en régime subsonique la variation avec le nombre de mach est:

Clap=o
CluM = —m (34)

Cette relation est établie par la transformation de Prandtl-Glauert. La figure 3.5 donne une
représentation graphique de I'équation (3.4). En régime supersonique la valeur théorique

maximale de la pente est :

= (3.5)

0 | - |

0 1.0 20
- ——— Mach Number, M

Figure 3.5 Effet du nombre de mach sur le centre aérodynamique et la pente du

coefficient de portance
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3.3 Caractéristiques géométriques des ailes :

Les ailes sont constituées des profils étudi€s précédemment. Les profils sont superposés le
long de I'envergure pour former les surfaces portantes telles que les ailes, les empennages,
les canards et les pylones. La forme en plan des surfaces portantes joue un role important
pour la détermination des caractéristiques aérodynamiques. Dans ce qui suit on suppose
que la plupart de ces surfaces peuvent étre rapprochés par une forme trapézoidale droite
comme celle qui est représenté sur la figure 3.6.

Les paramétres suivants sont importants dans 1’analyse de la stabilité et le contrdle de
I’avion:

— L’effilement :

c
1= (3.6)
Cr
— L’allongement :
Ao b? . 2b 3.7
S o1+ 3.7
— La surface d’une aile trapézoidale :
b
S = Ecr(l + 1) (3.8)
— La corde moyenne est :
_ 2 (14242 29
T3\ 7142 (39)
— La position latérale de la corde moyenne :
_ b(1+24) 3.10
Ye =61+ 2) (3.10)
— La position longitudinale de la corde moyenne :
b(1 +22)
Xz = mtan A g (3.11)
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— La fléeche

tan An = tan ALE -

|
: : Ni | :
: : | Mo |
r* : l |
I ¥mge
| |
L "" y |
b o
Figure 3.6 Paramétres géométriques d’une aile
Définitions :
b : Envergure de ’aile
¢ : Corde
¢ : Corde aérodynamique moyenne

¢, : Corde a la section centrale
¢; . Corde a I’extrémité
A : Effilement

A;g : Fleche au bord d’attaque
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Arg : Fleche au bord de fuite
m,n : Station adimensionnelles de la corde en fonction de ¢

Ymgc - Position selon I’envergure de la corde aérodynamique moyenne

Xmgc - Position longitudinale de la corde acrodynamique moyenne
n : Station adimensionnelle selon I’envergure
M;, Mo : Station adimensionnelle de I’envergure aux bords intérieurs et extérieurs de 1’aile

Am, Aq - Angles de fleche a une distance arbitraire de la corde

Swt : Surface mouillé

Pour une aile de forme générale, les intégrales suivantes peuvent étre employées pour

déterminer la longueur et la position de la corde aérodynamique moyenne :

— La corde aérodynamique moyenne:

_ 1 p+b/2

c=</,;, Ody (3.13)
— La position latérale de la corde moyenne :

ye=20""ye) ay (3.14)

— La position longitudinale de la corde moyenne :

L xe(y) dy (3.15)

Xe

Beaucoup de surfaces planes sont équipées des volets de bord de fuite et des

gouvernes.

Les stations intérieures et extérieures des ailerons et des gouvernes sont identifiées par des
stations adimensionnelles selon I’envergure 7n; et 1, respectivement. De tels ailerons ou

gouvernes affectent une surface appelé la surface mouilléS,, £
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D’une manicre générale :

Suy =Sz - (1= D - 1) (316)

En utilisant les coefficients adimensionnels pour les forces :

Coefficient de portance :

C, = % (3.17)
Coefficient de trainée :
D
Cp = % (3.18)
Coefficient de la force latérale :
Fy,
C, = % (3.19)
Les coefficients adimensionnels pour les moments :
Coefficient du moment de roulis :
L,
C = qﬁ (3.20)
Coefficient du moment de tangage :
Cn = _KA_ (3.21)
qSc
Coefficient du moment de lacet :
Ny
C, = qﬁ (3.22)

Il est important d'identifier toujours les géométries utilisées en présentant et en discutant
des caractéristiques aérodynamiques. Pour les coefficients de moment, la position du

centre aérodynamique de moment doit €galement étre identifiée.

3.4 Caractéristiques aérodynamiques des ailes :

Dans cette section, une discussion est présentée de ces caractéristiques aérodynamiques
des ailes qui sont important dans I’étude de la stabilit¢ et le controle d'avion. Ces

caractéristiques sont :

48



Chapitre 03 Concepts Aérodynamiques

— La pente du coefficient de portance : C;

— Centre aérodynamique : X,

— Angle d’incidence de portance nulle : «,

— Coefficient du moment par rapport au centre aérodynamique : Gy,

— Angle induit par les tourbillons : ¢ et le taux de variation avec l'incidence : de/da

— Effet du fuselage sur la position du centre aérodynamique de I’aile.

Toutes les caractéristiques discutées s'appliquent a une variété de surfaces portantes

comme : ailes, empennages horizontaux, canards, empennages verticaux, pylones, etc...

Pour distinguer les caractéristiques aérodynamiques d'une surface portantes a I’autre, les

indices employés sont:

[
s > S

: pour les ailes.

: pour ’empennage horizontal.
: pour pylone.

: pour canard.

: pour ’empennage vertical.

: pour réservoirs.

3.4.1 Pente du coefficient de portance d’aile :

La pente du coefficient de portance en subsonique qui dépend principalement des

parametres suivants :

L’allongement.
La fleche.
L’effilement.
Nombre de Mach.

La pente du coefficient de portance du profil.

La figure 3.7 montre comment la pente du coefficient de portance des ailes varie avec le

nombre de mach, la fléche et I'allongement.

Dans le régime subsonique au transsonique, la prédiction des caractéristiques des ailes est

trés difficile.
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— (;, augmente avec I’augmentation d’effilement.
— (;, diminue avec I"augmentation de la fléche.

— (;, augmente avec I’augmentation du nombre de mach.

En régime subsonique, la variation de la pente du coefficient de portance avec le nombre

de Mach suit la transformation de Prandtl-Glauert de I’équation (3.3).

Dans le régime supersonique :

— (}, augmente avec I’augmentation d’effilement.
— (y,tend a suivre la transformation supersonique Equation (3.5) de Prandtl-Glauert.

par contre, la fleche n'influe pas dans ce régime.

Pour estimer les valeurs de la pente de la courbe de portance d’une surface portante, il est

préférable de faire une comparaison avec la figure 3.7.
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Figure 3.7 Effet du nombre de mach et la géométrie de la surface plane
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3.4.2 Centre aérodynamique d’aile:

Définition : le centre aérodynamique de ’aile est défini comme étant le point pour lequel le

coefficient du moment de tangage est invariant avec l'incidence : Cp, = 0.

On assumera que le centre aérodynamique de I’aile est situé sur sa corde géométrique
moyenne (mgc). Pour des ailes avec une fleche modére et un allongement modéré a élevé
le centre aérodynamique est souvent pres de 25% de la corde.

Pour une aile, la pente du coefficient du moment de tangage est :

Cma = CLa(Xref - Xac)% = CLa(Xref - Xac) (3.23)

La définition geométrique des paramétres Xy, Xq. est donnée sur la figure 3.8. Cette
derniere montre également une construction géométrique simple qui peut étre utilisé

pour déterminer la position de la corde géométrique moyenne (mgc).
Le centre aérodynamique d'une aile est fonction des parametres suivants :

— L’allongement.

— La fléche.

— L’effilement.

— La pente du coefficient de portance de I’aile

— Nombre de Mach.

La figure 3.9 montre un exemple de la variation de la position du centre aérodynamique
qui change avec la géométrie des ailes. En tenant compte des effets de compressibilité, le
centre aérodynamique des ailes varie de 25% a environ 30% de la corde moyenne. Dans le
régime transsonique le centre aérodynamique tend a se déplacer vers l'arriere. Pour des
ailes trés minces, aux régimes supersoniques, le centre aérodynamique se place proche de

50% de la corde.
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Figure 3.8 Coordonnées utilisées pour localisé le centre aérodynamique d’une aile

’ )_(ac:

c

Aerodynamic Center

fraction of

Aspect Ratio, A

0.400 | | | _
Ilh= 35 M = .15
A
fe/4
I 160 50
0.300} ///y 30
i . e 20
J |20
— 0
0.200 , ,
0 2 4 6 8 10

Figure 3.9 Effet de la géométrie de I’aile sur le centre aérodynamique en subsonique
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La figure 3.10 montre un exemple de la variation de la position du centre aérodynamique

en fonction du nombre de mach pour une aile donnée en précisant I’effilement et la fleche.

Pour une position donnée du centre de gravité, I’équation (3.23) stipule que la variation du
coefficient de moment de tangage avec l'incidence soit fortement influencée par
I'emplacement du centre aérodynamique. Ceci va y avoir une influence importante sur la

controlabilité d'avion.
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Figure 3.10 Effet de la géométrie de I’aile sur le centre aérodynamique en

supersonique
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3.4.3 Angle d’incidence de portance nulle de 1’aile :

L’angle d'incidence d'une aile est défini arbitrairement a I’emplanture.

Pour trouver 1’angle de portance nulle de I’aile, il est nécessaire de considérer le vrillage de
I’aile, la corde de I’aile et le profil qui sont variable le long de I’envergure.

Les caractéristiques de I’aile le long de I’envergure sont définies par rapport a
I’emplanture.

a,, est 'angle d’incidence au niveau de la corde a I’emplanture de 1’aile pour lequel la

L
portance totale de 1’aile est nulle.

Le vrillage désigné par 1’angle e (y) pour des profils le long de I’envergure est également
défini par rapport a la corde de I’emplanture. Si le profil présente un angle de portance
nulle a (), il est possible d’écrire I’angle d’incidence au niveau de la corde d’emplanture

pour lequel le profile développera une portance nulle

“r/l=0(3’) = ao(y) —er(y) (3.24)

Pour ’aile entiere, la valeur de I’angle d’incidence de portance nulle le long de I’envergure

est :
b/2
1
w5, =3 | cOMNeo) = ertlay (3:25)
—b/2

Cette €équation s’applique seulement aux ailes sans fléche, la présence des volets et leurs
déflexions peuvent causer un décalage significatif dans I'incidence de portance nulle des

ailes.
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NOTE: Twist angles as Tip chord, y=b/2
shown are negative!

Intermediate chord, y=y

Root chord, y=0

Figure 3.11 Définition du vrillage d’aile

3.4.4 Coefficient du moment par rapport au centre aérodynamique :

Le moment de tangage par rapport au centre aérodynamique d'une aile a des conséquences
significatives pour 1’équilibrage d'un avion, dans la sous-section 3.2.1, on a vu que les
profils cambrés tendent d’avoir des moments de tangage négatifs par rapport a leurs
centres aérodynamiques (voir le tableau 3.2). Une aile est composé des profils de cambrure
positive peut avoir également un coefficient de moment de tangage négatif par rapport au

centre aérodynamique : Gy, ..

Il est noté que la valeur du coefficient du moment par rapport au centre aérodynamique

d'une aile est la méme que le coefficient de moment de tangage pour une portance nulle,

CmO

Pour une aile en fléche, la valeur du coefficient du moment par rapport au centre
aérodynamique est fonction de la fleche, la distribution du vrillage et la variation de
I’incidence de portance nulle. Le coefficient de moment par rapport au centre

aérodynamique le long de I’envergure est donné par:

56



Chapitre 03 Concepts Aérodynamiques

b/2
1
Cimae = 57 j [Ciny . ()] dy
~b/2
b/2
[ a0, +er0) - @O0 0) dy (3.26)
—b/2

La figure 3.12 montre la géométrie utilisée pour le calcul du Coefficient du moment par

rapport au centre aérodynamique.

Root

Figure 3.12 géométrie utilisée pour le calcule de C;;,

3.4.5 Angle induit par les tourbillons et taux de pression dynamique :

Dans le cas subsonique :

La déflexion de I’écoulement vers le bas derriere ’aile est une conséquence des
tourbillons de sillage de 1’aile (voir la figure 3.13). Une nappe tourbillonnaire est attachée
derriere 1’aile portante. Cette nappe tourbillonnaire est guidée vers le bas par les
tourbillons liés et les tourbillons marginaux, ces deux derniers déterminent le systéme

tourbillonnaire global de I’aile.
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Généralement la nappe tourbillonnaire ne sera pas plane bien que la courbure
autour de la partie centrale soit tres petite pour les ailes a grandes envergures. Ceci est vrai
pour des ailes avec un allongement ¢élevé et une faible fleche. Les ailes qui ont un angle de
fuite considérable produit une nappe tourbillonnaire cambrée vers le haut proche du plan

de symétrie.

Les tourbillons marginaux n’engendrent pas un déplacement vertical de méme
grandeur que la partie centrale de la nappe tourbillonnaire. Quand le systeme des
tourbillons se déplace en aval, les tourbillons marginaux tendent a se déplacer a I’intérieur.
Aussi, avec l'augmentation de la distance derriere l’aile la vorticit¢ la nappe
tourbillonnaire du bord de fuite sera transférée en tourbillons marginaux. Ce transfere de
vorticité et le mouvement intérieur des tourbillons marginaux résulte que le centre de
gravité latéral de la vorticité reste fixe le long de 1’envergure. Quand toutes les vorticités de
la nappe tourbillonnaire ont été transféré a des tourbillons marginaux, le systéme
tourbillonnaire est considéré comme entierement enroulé. Dans un fluide non visqueux ce
systeme tourbillonnaire sera étendu a I’infinie. Cette maniere d’expliquer le systeme

tourbillonnaire est compatible aux lois des tourbillons formulé par Helmholtz.

La distribution de la déflexion descendante de I’écoulement d’air dépend de la
distribution de portance le long de I’envergure. Cependant, quand I’enroulement est
complet, les angles induits de toutes les surfaces planes (empennage, canard...etc.) de

méme portance et efficacité sont identiques.

Comme montre la figure 3.13 la forme de la nappe tourbillonnaire aura un effet
significatif sur I’angle induit, exprime par l’empennage horizontal placé dans un
¢coulement derriere une aile. La position de ’empennage (horizontal et vertical) est donc

trés importante.
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Figure 3.13 La géométrie utilisée pour le calcul de I’angle induit

Le gradient de ’angle induit au bord de fuite d’aile est égal a I'unité. Sa valeur a une

distance infiniment en aval de 1’aile est donnée par :

2C,, /TA.

La figure 3.14 donne un exemple sur la variation du gradient de I’angle induit pour des

positions d’empennage et valeurs d’allongement différentes.

Dans le cas subsonique la déflexion d’écoulement varie avec le nombre de mach, le

gradient de ’angle induit est donné par la relation suivante :

(dg/da)M —

(3.27)

(dE/da)Mzo /(1 — MZ)

La figure 3.15 montre la variation de gradient induit en fonction du nombre de mach.
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_ Vertical distance of horizontal tail 0.25t, above/below the wing zero lift ling

b/2
_ Longitudinal distance of 0.25¢, toward the horizontal tail 0.25¢, location
B b/2

Figure 3.14 L’effet de ’allongement de I’aile et 1a position de I’empennage horizontal

sur le gradient de I’angle induit
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Figure 3.15 Variation du gradient de I’angle induit avec le nombre de mach

Rapport de pression dynamique :

Les forces aérodynamiques appliquées sur les surfaces portantes sont proportionnelles a la
pression dynamique locale de I’écoulement. La pression dynamique de référence
(I’écoulement libre) utilisée dans le calcul des forces et des moments aérodynamique sur

I’avion entier est basée sur la vitesse réelle de 1’avion :

La pression dynamique dans le sillage de ’aile est réduite suite aux pertes d’énergie de
I’écoulement sous forme de frottements et de trainée. Cependant, si une surface arriere est
placée dans le sillage d’hélice (dépendant de la puissance du moteur) il est possible que la
pression dynamique soit plus grande que celle de I’écoulement libre. La variation de la
pression dynamique locale est exprimée en termes de rapport entre les pressions
dynamique. Par exemple, dans le cas des empennages horizontal et vertical ces rapports

sont exprimeés respectivement comme :

M =qn/q et ny, =qy/q .
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Dans le cas transsonique : Aucune méthode précise n'est disponible pour estimer les

caractéristiques de déflexion des filets d’air vers le bas.

Quand les évaluations sont disponibles pour la pente de la courbe portance d'aile dans la
région transsonique, une approximation de premier ordre pour estimer le gradient de

I’angle induit est d'utiliser la relation suivante :

(d¢/ da)M = (%/44) Cla (3.28)

M=0 Cpam=0o

Dans le cas supersonique : Aux vitesses supersoniques la déflexion des filets d’air vers

le bas est causée par deux facteurs. Premierement, la région derriere le bord de fuite ou se
déroule I’onde de choc. Ou l'onde de détente tordue par le systéme de tourbillon d'aile
semblable a celui qui se produit aux vitesses subsoniques. En raison de la variation de la
charge (portance) le long de I'envergure, une nappe tourbillonnaire est enroulée permettant

une augmentation de déflexion des filets d’air vers le bas.

En second lieu, un changement de sens d'¢coulement se produit dans la région de flux entre

le choc de bord d'attaque ou les ondes de détente (voir la figure 3.16).

/ EXPANSION

EXPANSION

N Tune o

iTY

M =2739 m_.
N\  DISCONTINU T

EXPANSION

EXPANSION—A  \

Figure 3. 16 La distribution de choc sur un profil sous forme de losange dans un

écoulement supersonique
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3.4.6 Contribution du fuselage a la position du centre aérodynamique :

La fonction fondamentale de fuselage est de fournir de I’espace pour I’équipage du vol et
la charge utile comme les passagers et les frets. La forme optimale du volume intérieur
pour une trainée minimale est un corps pour lequel la longueur est plus grande que la

largeur et la hauteur.

Pour les formes de fuselage utilisées dans la conception des avions, la largeur et la hauteur
sont sur le méme ordre de grandeur et dans la plupart des concepts le profil circulaire est

le plus utilisé.

Les caractéristiques aérodynamiques des corps longs et minces ont ¢été étudiées par Max
Munk (1920). Munk a été intéressé par les caractéristiques du moment de tangage des
coques du dirigeable. Dans ses ¢études, il a négligé la viscosité et a traité I’écoulement
autour du corps comme étant un fluide parfait. En utilisant les équations de la quantité de
mouvement et d’énergie, il a montré que le taux de variation du moment de tangage avec
I’angle d’incidence par radian pour un corps de révolution est proportionnel au volume du

corps et la pression dynamique :

dM 1
o = fn <volume,§pV ) (3.29)

Multhopp a continué ces études en tenant compte de 1’écoulement induit le long de

fuselage dii aux ailes pour des corps avec des profils arbitraire. Un résumé de la méthode

de Multhopp pour Gy, et Gy, di au fuselage est présenté comme :

Cmo = 36537 j w? (ao,, +if) dx (3.30)

Cmo = 36537 w?(ao,, +if) Ax (3.31)
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Ou:

k, — k; Est le facteur de correction pour un taux de finesse donné.

S est la surface de référence da Iaile.

c La corde aérodynamique moyenne de I’aile.

Wy La largeur moyenne des sections de fuselage.

@, L’angle de portance nulle relativement a la ligne de référence du fuselage.

if L’angle que fait la ligne de cambrure de fuselage avec la ligne de référence

de fuselage. Il est défini comme étant négatif pour l'abattement de nez et le fléchissement

haut arriére.

Ax  La longueur des incréments de fuselage.

La Figure 3.17 présente la division du fuselage en segments pour le calcul de C,,,, et elle

definit la largeur Wy pour des formes en coupe de fuselage. Le facteur de correction

(k, — k;) est donné dans la figure 3.18.

L’incidence locale le long du fuselage est considérablement affectée par un écoulement

créé par l'aile, comme a ét¢ illustré sur la figure 3.19 la variation du coefficient de moment

de tangage avec I’angle d’incidence est donné par :

1 i de
Cmyp = 57 ez 2 —d deg™*
Maf 36.555]0 T e (deg™)

Ce qui peut étre rapproché de :

X=lf
1 oe
Cnyr = or e Z 2 —ZA
mar = 3655¢ Ly da
x=0
Ou:
S est la surface de référence da I’aile.
c La corde aérodynamique moyenne de I’aile.

(3.32)

(3.33)
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Le fuselage peut étre ¢galement divisé en segments et I’angle d’incidence local
de chaque section, qui se compose de 1’angle d’incidence géométrique de la section plus
I’angle induit local di a la déflection de 1’écoulement vers le haut ou vers le bas pour
chaque segment, peut étre estimé. La variation de 1’angle de 1’écoulement local avec
I’angle d’incidence, de,/0a change le long de fuselage et peut étre estimé d’aprés la
figure 3.20 .Pour des positions en aval de 1’aile, le champ d’écoulement défléchi vers le
haut crée des angles d’incidences plus grands ; donc de,/da > 1 . D’autre part, une
station derriere ’aile est la région de déflexion du systeme de vortex de I’aile vers le bas et
I’angle d’incidence local est réduit. Pour la région derriére I’aile, de, /da vari linéairement
de 0a (1 — dg,/0a) a ’empennage.

La région entre le bord d'attaque et le bord de fuite d'aile est considérée inchangée par

'écoulement de l'aile. La figure 3.21 détermine I’application de 1’équation (3.33).

de,/0a =0

Fuselage is divided
into increments

N\
" <[ [T

"'IAxi|"—

' Fuselage
Fuselage /
Reference
Line 7 . ] i (+)
if("’) l — —

Fuselage Camber Line

Figure 3.17 La procédure pour calculer C,,; du au fuselage
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Downwash

Trailing Vortex
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Upwash Region
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|
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Figure 3.18 L’écoulement autour d’un avion
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Figure 3.19 Le facteur de correction
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Figure 3.20 La variation de I’angle induit local le long du fuselage

Segments 1 - 4 Segments 6 - 11
X de
ge“ is obtained from 28“ = l—‘ [ - 71']
@ figure & h
>
B ]
W,i 112{3| 4] 5 C
i
faxp XA
Segment 5
E Section between the wing
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o figure by the wing wake

Figure 3.21 Procédure pour calculer C,, dii au fuselage
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3.5 Angle d’incidence et efficacité des gouvernes :

La controlabilité des avions dépend de l'efficacité de portance et moment des gouvernes.
La plupart des gouvernes sont congues comme les ailerons (avec un espace ouvert ou
fermé) voir la figure 3.22. Les configurations des espaces fermées ont une plus grande
efficacité que des configurations des espaces ouvertes.

On note que la déflexion de gouverne est positive si le bord de fuite est en bas.

Figure 3.22 Exemple d’une gouverne

e ocC
L'efficacit¢ de portance d'une gouverne est indiquée par Cj; = 6_<Sl pour un profil

ocC . , .
et C Ls = a_SL’ pour une aile. Pour le profil d'aile, ¢;; dépend principalement des

parametres suivants :
— Rapport des cordes de gouverne : ¢/ c
— rapport d'épaisseur du profil : t/c
— Déflexion de la gouverne : o

— le nombre de mach

La figure 3.23 montre la variation de I'efficacit¢ de portance €, avec I’¢paisseur

relative et le rapport des cordes de la gouverne. On voit que le rapport des cordes a

68



Chapitre 03 Concepts Aérodynamiques

l'influence primaire tandis que 1'épaisseur relative a seulement l'influence secondaire sur

l'efficacité de portance. Les facteurs agissant sur C} s ©t Cyg sont:

-La fleche.
-Les stations intérieures et extérieures d’envergure d’une gouverne : 1; et 1 .

Les deux derniers parametres sont définis dans la figure 3.6. La figure 3.24 montre un
graphe typique du coefficient de portance C; en fonction de I’angle d’incidence o, pour
différents valeurs de I’angle de déflexion de la gouverne.

CL5 =

(66L (3.34)

65 )a=constant

Cette quantité peut étre considérée comme le changement dans le coefficient de portance

dG au braquage de la gouverne a une incidence constante.

(6“) (3.35)
ads = | =< .
o a6 Cp=constant

C’est la variation de I’angle d’incidence due au fléchissement de la gouverne a un

coefficient de portance constant. Tant que o < a* on prend :

_ Cis

as =
) CLu

(3.36)

La figure 3.25 montre la variation de I’angle d’incidence due au fléchissementag
avec le rapport de corde de la gouverne cs/c . On voit qu’une gouverne avec une corde
de 30% a une efficacit¢ de 50% de toute la surface plane mobile. C’est pour cette raison
que les gouvernes articulées ont été utilisées dans beaucoup d’avion: selon 'unité de

longueur de la corde elles sont trés adaptées.

Pour une gouverne tridimensionnelle avec une tres faible fleche, une bonne approximation

pour as est donné par:

b/2

1
s =3 j/ as(y)c(y) dy (3.37)
-b/2

69



Chapitre 03 Concepts Aérodynamiques

Pour la variation avec le nombre de mach dans un écoulement subsonique, la

transformation de Prandtl-Glauert peut étre utilisée :

. = Cis = . = CLs o
v S Viomr Low = T2

6 —

4 % 2

.04

s %éf/ .%2

t/c
)y _=
4 /A,// .

(c25) theory /4 R

3 a8

(per rad) I G\ & }
+

Figure 3.23 Effet d’épaisseur relative et la corde relative de la gouverne sur
Pefficacité de portance
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d=-10° o, = Aa
ACL & 10
[CL = constant
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I [
I c [
e »!
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o = constant — g
Figure 3.24 Effet de I’angle d’incidence et le fléchissement de gouverne sur le
coefficient de portance
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Figure 3.25 Effet de la corde relative de gouverne sur as
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Le but de ce chapitre est de présenter des approches a la modélisation des forces et des
moments aérodynamiques et de poussée pour les deux types de vol suivants :

1-vol perturbé
2-vol stabilisé

Les forces et les moments aérodynamiques et de poussée, sur un avion peuvent étre

déterminés par deux manieres :

M¢éthodes expérimentales (essais de vol ou test en soufflerie).

M¢éthodes numérique et les méthodes empiriques.

Les méthodes expérimentales permettent la prévision précise du comportement complet de
l'avion sur un éventail de conditions de vol, mais 1’inconvénient est qu'elles sont couteuses
et prennent beaucoup du temps, pour ces raisons les méthodes expérimentales sont
employées principalement dans la recherche et dans la vérification des conceptions avant
de faire voler un aéronef. Dans la plupart des études préliminaire, on utilise les méthodes

théoriques (ou méthodes empiriques).

Dans ce chapitre, des modéles mathématiques relativement simples sont développés pour
les forces et les moments aérodynamiques et de poussée a I’aide d'une combinaison des
méthodes théoriques et empiriques. Dans cette méthode, on assume que l’avion est
construit de plusieurs composants, les forces et les moments total qui agissent sur l'avion
est la somme des forces et des moments qui agissent sur chaque composant. Par exemple,

la force aérodynamique est écrite sous la forme :

FAavion = FAaile + FAfuselage + FAemp.horz. + FAemp.vert. + etc. (41)

Des effets d'interférence sont expliqués en utilisant les méthodes empiriques. Le nombre de
composants qui devraient étre utilisés dépend de la configuration d'avion et du niveau de
l'exactitude désiré. Dans les présentations qui suivent, l'accent est mis pour gagner une
compréhension physique des mécanismes fondamentaux qui font agir des forces et des

moments sur des avions.
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4.1 Forces et moments d’un état de vol stabilisé :

Puisque les avions diffeérent les uns des autres dans la configuration, la forme et la

taille, il n'est pas faisable de développer un modéle mathématique des forces et des

moments, qui s’applique a tous les avions. L'approche adoptée ici est pour identifier les

forces et les moments a modeler, également les variables de mouvement, que 1’expérience

a montrée qu’elles ont un effet significatif sur les forces et les moments. Pour les forces et

les moments aérodynamiques, ceci est fait sous forme d’un tableau telle que le tableau 4.1 :

Tableau 4.1 La dépendance des forces et des moments aérodynamiques en état de vol

stabilisé avec les variables de commande

Variable o B O, O, o,
Ay, Traipée négligeablg Négligeable | Négligeable | Négligeable
induite pour [ petit pour &, petit | pour §, petit | pour &, petit

Ay négligeable force latérale | zéro Z€ro force latérale

: pour o petit | due a B due a &,
Az, Portance due | négligeable Négligeable | Portance due | négligeable
aa pour [ petit ad,

L A moment de | moment de | moment de | zéro moment  de
roulis di au |roulisdGaf |roulisdiad, roulis di a §,
dérapage
affecté par a

M A, Le moment | négligeable Négligeable | Le moment | négligeable
de tangage di | pour P petit de tangage di
aa ad,

N, s, moment de | le moment | Moment de | zéro Le moment

lacet dG au
dérapage
affecté par a

lacet diia

lacet diia 6,

de lacet diu a
5,
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Dans le tableau 4.1 il est supposé que tous les vitesses angulaires de 1’¢tat de vol
stabilis¢é P;, Q;, R; sont nulles. En d’autres termes, ’état de vol stabilisé est un vol
rectiligne. Le cas ou l’effet de Py, Q;, R; non nul (état de vol stabilisé curviligne) sur les

forces et les moments aérodynamiques est discuté dans le chapitre suivant.

Le tableau 4.1 liste les forces et les moments aérodynamiques et trois types de
surfaces de controles : §,, &, etd,. La majorité des avions ont plus de trois types de

surface de controle.

Chaque case dans le tableau 4.1 représente une cause et un rapport d’effet, qui
seront appliquées aux avions conventionnels la plupart du temps. Un tel avion
conventionnel, il y a indépendance entre les variables latéraux directionnels et les forces et
les moments longitudinaux. Comme il est souvent le cas dans 1’aéronautique il y a

certainement des exceptions. Quelques exemples :

I- Dans l'avion de chasse avec des fuselages trés minces il peut y avoir des forces
latérales, des moments de roulis et des moments de tangage significatifs dus au
dérapage en raison de ’asymétrie de vortex du nez de l'avion. En fait, quelques
configurations ont méme une force latérale, un moment de roulis et un moment de

lacet a dérapage nul.

2- Siun avion est équipé d’un empennage vertical et une gouverne de direction (1’axe
d’articulation) avec une fléche importante, il peut y avoir un moment de tangage
significatif dii au braquage de la gouverne de direction. Un tel moment serait
¢galement non-linéaire parce que c'est indépendant du signe de la déflexion de la

gouverne de direction.

3- Si un avion n'est pas symétrique suivant son plan XZ, les effets significatifs de

dépendance peuvent prévaloir.

On supposera que les modeles aérodynamiques de force et de moment d'avion se
comportent plus ou moins comme indiqué par le tableau 4.1. En d'autres termes, on
supposera généralement 1’indépendance entre les variables directionnelles latérales et les

forces et les moments longitudinaux.
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Les forces et les moments de poussée qui agissent sur un avion dépendent de la

valeur de la poussée installée, T; de chaque moteur. La poussée installée, est fonction de :

L’altitude

— Nombre de mach

— Température et humidité
— Réglage de poussée

— Le dosage

Dans ce qui suit la valeur de la poussée installée de chaque moteur T; est supposée connue.

4.1.1 Forces et moments aérodynamiques longitudinaux :

La figure 4.1 illustre les forces et les moments aérodynamiques longitudinaux qui
s’exercent sur un avion dans 1’état de vol stabilisé. Dans le repere stabilité, les forces et les

moments sont écrie comme suit :

FAxls = _D
FAle =—L 4.2)
MAls =My

Dans le développement des modeles pour la trainée, la portance et le moment de
tangage, les indices 1 et s seront abandonnés. Ceci peut étre fait sans ambiguité parce qu'on

traite seulement des effets d'état de vol d'équilibre en un systeme d'axe de stabilité.
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4.1.2 Trainée totale de ’avion :

La trainée adimensionnelle de I’avion est :

D =CpqS 4.3)
Cp : est le coefficient de trainée totale.

Le coefficient de trainée de 1’¢état stabilise dépend des facteurs suivants :

— La surface mouillée de I’avion.

— Le coefficient de frottement superficiel moyen de I’avion.
— L’angle d’incidence.

— La pression dynamique.

— Braquage des gouvernes.

— Le nombre de Mach.

— Le nombre de Reynolds.

Pour un avion équipé d’une gouverne de profondeur et d’un empennage horizontal
a calage variable, le coefficient de trainée est exprimé a 1’aide de la série de Taylor du

premier ordre.
CD = CDO + CDDCa + CDihih + CD5356 (44)

Les coefficients et les dérivées dans 1’équation (4.4) sont évalués a un nombre de
Mach et un nombre de Reynolds constant. Les termes dans 1’équation (4.4) ont les

significations suivantes :

Cp, :

, - estlavaleur de Cp poura =i, =6, = 0.

Cp,: est le changement de la trainée de I'avion dii au changement de I’angle

d’incidence.

C Dy, - est le changement de la trainée de ’avion dii au changement de I’angle de calage du

stabilisateur. Pour @« = §, =0

Cp

5, - €St le changement de la trainée de I’avion dii au changement d’angle du gouvernail

de profondeur. Pour a =i, =0
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Figure 4.1 Les forces aérodynamiques et le moment de tangage de I’état de vol

stabilisé dans le triédre stabilité

Linearized drag polar ﬂ/ Actual drag polar

? : 4 Range of linearity

0.1 q J
I la pente
/;: i, =68.=0
LY -

Figure 4.2 Interprétation graphique des termes de I’équation (4.4)
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La figure 4.2 montre une interprétation graphique de Cp, etCp,. Noter que les
valeurs numérique de Cp, et Cp dépend de I’état stabilis¢ lui-méme, pour la majorité des

applications de la stabilité et de control, il est acceptable de négliger le changement de la

trainée dii aux déflexions des gouvernes. Généralement, on adopte :
CDih = CDSg =0 (45)

Dans les problemes de performance ou I’équilibre de trainée est important,

I’équation (4.5) ne devrait pas étre employée.

Pour les applications de performance, on défini un autre coefficient de trainée de
I’avion pour une portance nulle, une déflection de gouverne nulle et un calage nul du
stabilisateur noté C_DO a ne pas confondre avec Cp, de I’équation (4.4). Done, la forme

parabolique standard de la polaire de trainée d’un avion sera écrite :

¢

_ 4.6

Ou:C po ©st la valeur du coefficient de train€e pour une portance nulle.
A est ’allongement de I’aile.
e  est le facteur d’efficacité d’Oswald.
Il est fréquemment acceptable d’écrire C Do COMME suit :
Cp, = f/S (4.7)

Ou : f est I’équivalent de la surface parasite, qui est lui-méme dépend de la surface

totale mouillée S, et du coefficient de frottement superficiel Cr .

La dérivée Cp, est facilement estimée par la différentiation de I’équation (4.6) :

Cp, = (2€,,C,,)/ (mAe) (4.8)

Une méthode pour estimer C; , est discutée dans la section suivante.

78



Chapitre 04 Forces et Moments Aérodynamiques et de Poussée

Les figure 4.3 et 4.4 présentent des exemples graphiques de la variation du
coefficient de trainée et de la dérivée de ce coefficient par rapport a I’angle d’incidence,
avec le nombre de Mach pour plusieurs avions .Le model de 1’état de vol stabilisé pour la

force aérodynamique suivant I’axe des X du repere stabilité est :

Fay, = =D =~Cp3S = - (CDO + Cpa + Cp, i + CDae‘Se) qs (4.9)

4.1.3 Portance totale de ’avion :

La portance adimensionnelle de 1’avion est donnée par :
L=1C_CgS (4.10)

Ou : C; est le coefficient de portance total de 1’avion.

Le coefticient de portance de 1’état stabilisé dépend des facteurs suivants :
— L’angle d’incidence.
— braquage de(s) gouverne(s).
— La pression dynamique.
— Le nombre de Mach.

— Le nombre de Reynolds.

Pour un avion équipé d’une gouverne de profondeur et d’un empennage horizontal
a calage variable, le coefficient de portance est exprimé a 1’aide de la série de Taylor du

premier ordre.
CL = CLO + CLDCa + CLihih + CL5e5e (411)

Les coefficients et les dérivées dans I’équation (4.11) sont évalués a un nombre de
Mach et un nombre de Reynolds constant. Les termes dans 1’équation (4.11) ont les

significations suivantes :

Cy, : est la valeur de C;, poura =i, =4, = 0.
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Cp, - est le changement de la portance de l’avion di au changement de I’angle

d’incidence.

C,. : estle changement de la portance de ’avion dii au changement de I’angle de calage
th

du stabilisateur. Pour @ = 6, = 0

C.. : est le changement de la portance de I’avion dii au changement de l’angle du

Se

gouvernail de profondeur. Poura = i, = 0

Par la suite, on montrera comment le coefficient et les dérivés dans Equation (4.11)
peuvent tre estimés en utilisant le concept d’assemblage des composants d'avion. Pour que
le développement soit simple, on utilise comme exemple un avion conventionnel
(empennage horizontale arriére). La figure 4.5 donne la définition des parametres
géométriques utilisés.

Supposons que les forces de trainée agissant sur l’aile-fuselage et ’empennage
horizontal sont négligeables. La portance totale qui agisse sur I’avion est donc :
L~Lys+Lycose=Lyr+Ly (4.12)

Ceci peut étre écrit sous forme adimensionnelle :
CLQS = CwaqS + Cth}'LSh (413)

Noter que la pression dynamique a I’empennage horizontal g, est différente de
celle a laile-fuselage g. Les raisons de cette différence peuvent étre que I’empennage
horizontal est affecté par le souffle d’hélice, par les effets d'échappement des réacteurs et
par les effets de la couche limite de fuselage. La différence dans la pression dynamique est

explique en introduisant le taux de pression dynamique

M =0qn/q (4.14)
On note que :
qn = 0.50Vy;
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Chapitre 04
16 i
C, varie de .0la.l5 I |
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Figure 4.3 La variation de Cp avec le nombre de Mach pour plusieurs avions

Cp, varie de 0 a 2.0
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Figure 4.4 La variation de Cp  avec le nombre de Mach pour plusieurs avions
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’ wa
L'axe de la corde

Figure 4.5 Les force et les moments appliqué sur I’avion

L’équation (4.13) peut étre récrite comme :

Sh
CL = CLWf + CLhT,h? (415)

Le coefficient de portance de ’aile-fuselage peut étre exprime par :
CLWf = CLOWf + CLqua (416)

La pente de portance de I’aile-fuselage est différente de celle de ’aile seul a cause
de I’effet d’interférence entre 1’aile et le fuselage. Pour les avions avec un rapport de

I’envergure sur le diametre de fuselage égale a six ou plus, il est acceptable de suppose

que: CLqu = CLuW
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On observe de la figure 4.5 que I’angle d’incidence de I’avion differe de celui de laile :
ay, =a+i, (4.17)
L’angle de calage de I’aile i,, est déterminé par des facteurs comme la trainée de croisiere.
Le coefficient de portance de I’empennage horizontal est déterminé de :
Crp, = CLoh + CLah“h + CLahTeSe (4.18)
Ou: C, on = 0 pour les empennages avec des profiles symétriques. Il faut noter que la
plupart des avions ont des empennages cambrés négativement, donc C;, on est négatif

ay, : est 'angle d’incidence de ’empennage horizontal.

ap=a+i, —¢ (4.19)
Ou : iy, est 'angle de calage de ’empennage horizontal.

Dans la plupart des avions a hautes performances cet angle est controlable par le pilote. 11

est défini positivement le bord de fuite vers le bas.

¢ : est I’angle moyen induit par I’aile sur ’empennage souvent exprimé comme :

E=¢& + Z—;a (4.20)

Ou: g, est I’angle induit a une incidence de 1’avion nulle.
7, Est I'efficacité de ’angle de la gouverne.
6. Est I’angle de déflection de la gouverne.
Par la substitution des équations (4.16) jusqu’a (4.20) dans I’équation (4.15) :

Sh de i
C, = CLOWf + CLan“ + CLahnh? [a — <£0 + aa) +ip + 7.0, ] + CLoh (4.21)
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En comparant cette €équation avec 1’équation (4.11), on trouve les coefficients

suivants:

Cr, = CLon - CLahnhS?heo + CLoh = CLon (4.22)
Cuo = Cryyy, + Cuy T S?h (1- Z—Z) (4.23)
CLih L‘,Chrlhs_;'I (4.24)
Cray = Cuy 2T (425)

Cy, est la pente de la courbe de la portance totale de I’avion, elle est d'importance

majeure pour la stabilité, le controle et la réponse a la turbulence des avions.

La figure 4.6 montre comment le coefficient de portance de I’avion est reli¢ a
I’angle d’incidence et I’angle de calage du stabilisateur pour le cas des volets vers le haut
ou vers le bas. Des grandeurs typiques des coefficients et des dérivées des équations (4.22)

jusqu'a (4.25) sont présentées dans les figures 4.7 a 4.10.

On observe que la seule différence entre C Lihet C 5, St le paramétre de I’efficacité

de I’angle du gouvernail de profondeur, ce parameétre est appelé a5 dans la figure 3.23.
Pour les avions avec strictement trente pourcent de la corde des gouvernes de profondeur,

on remarque d’apres la figure 3.23 que CLih sera deux fois la valeur de CLse . Noter de

I’équation (4.23) que la valeur de la pente de la portance de laile peut étre
significativement ¢élavée que celle de ’aile plus le fuselage pour les avions avec un grand

empennage horizontal.

Le model de I’état de vol stabilisé pour la force aérodynamique suivant I’axe des Z

du repére de stabilité est :

=—L=-35=—(Cy, +Ca + Cu,, in + C1,,8.) 7S (4.26)

Azls
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4.1.4 Moments de tangage total de ’avion :

Le moment adimensionnel de tangage de ’avion est :
M, = C,qSc (4.27)

C, : est le coefficient du moment de tangage total de 1’avion.
Le coefficient de portance de 1’¢tat stabilis¢ dépend des facteurs suivants :

— L’angle d’incidence.

— braquage des gouvernes.

— La pression dynamique.

— Le nombre de Mach.

— Le nombre de Reynolds.

— Le moment di la position du centre de référence (habituellement le centre de

gravité).

Pour un avion équipé¢ d’une gouverne de profondeur et d’un empennage horizontal a calage
variable, le coefficient du moment de tangage est exprimé a I’aide de la série de Taylor du

premier ordre.
Cn =Cpy + Cpa + Cmihih + Cmaeae (4.28)

Les coefficients et les dérivées dans I’équation (4.28) sont évalués a un nombre de Mach et
un nombre de Reynolds constant. Les termes dans I’équation (4.28) ont les significations

suivantes :
Crn, : est la valeur de G, pour @ = i, = 6, = 0.

Cin,, - est le changement du coefficient de moment de tangage de I’avion dii au changement

de I’angle d’incidence.

Cmih: est le changement du coefficient de moment de tangage de l’avion di au

changement de I’angle de calage du stabilisateur. Pour o = 6, = 0
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Cmse: est le changement du coefficient de moment de tangage de I’avion di au

changement de I’angle du gouvernail de profondeur. Pour « =i, = 0

Par la suite, on montrera comment les coefficients dans Equation (4.28) peuvent étre
estimés en utilisant le concept d’assemblage des composants d'avion. Pour que le
développement soit simple, on utilise aussi comme exemple I’avion conventionnel

(empennage horizontale arriere) de la figure 4.5.

On assumera que I’effet du trainée de I’aile plus fuselage et celle de I’empennage sur le
moment de tangage de I’avion est négligeable. le moment par rapport un point peut étre

exprimé comme :
My = Mg, + Ly (xcg - xacwf) cos(a + iy,) — Lh(xach - xcg) cos(a + i, —€) (4.29)

Apres avoir utilisé les formules d’approximations, la forme adimensionnelle est:

Xeg = Xac, S —
Cn=C + Cwa (cg—Eacf) —Cy, nh?h(xach—_xcy) (4.30)

Macy, c

En ce moment, les équations (4.16), (4.18), (4.19) et (4.20) sont substitués dans 1’équation

(4.30), parallelement on introduit la notation de ‘barre’ pour les bras de levier du moment :

Cpp = cmacwf + (CLowf + CLana) (;ch - J?acwf)

Sh _ _ dE i
— CLah Nh ?(xach - xcg) [a - <£0 + aa) + iy + 1656] (4.31)
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Dans cette équation, la position du centre aérodynamique de 1’aile-fuselage Xac,,p> ©St

exprime par :
Xacyy = Xac,, T BXacpy (4.32)
Ou : Ax,, us St la variation du centre aérodynamique induit par la présence du fuselage.

En comparant 1’équation (4.31) avec I’équation (4.28), il est possible d’obtenir le

coefficient du moment de tangage par:

_ _ Sh (- _
Cing = Cmacwf + CLOWf (xcg - xacwf) + CLah nh? (xach - xcg)EO

~ Cigey,, + Croy,s (%eg = Zacy,) (4.33)
_ S/ _
Cny = CLDCWf (xcg - xacwf) — Cpg, Mn 3 (xach - xcg)(l —de/da) (4.34)
Sh . _
Cimgy = = Cray g (Facy, = Feg) = = Cugy, MV (435)
Ou:
Vi = (Sn/S) (Xge, — %eg) (4.35q)

V, : est le coefficient du volume de I’empennage horizontal.

Ce coefficient de volume est treés utile dans le classement par taille des empennages

horizontaux.
Cmge = - CLah MV Te (4.36)

Les dérivées des coefficients Cmih et Cmae sont identifies comme étant les dérivées de

control de puissance longitudinal. Elles ont une importance majeure dans les

considérations de contrdlabilité.

La figure 4.11 montre la facon dont le coefficient du moment de tangage est li¢ a
I’incidence de I’avion et au calage du stabilisateur. Les figures 4.12 au 4.23 présentent des
grandeurs typiques du coefficient et des dérivées des coefficients représentées par les

¢quations (4.33) au (4.36). Plusieurs observations sont faites :
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— Noter que la seule différence entre Cmih et Cmae est lefficacit¢é de 1’angle

d’incidence de la gouverne de profondeur. Pour les avions avec trente pourcent de

la corde de la gouverne de profondeur, on voit de la figure 4.14 que Cmih sera

environ deux fois la valeur de Gy, .
e

— Noter de la figure 4.12 que le coefficient du moment de tangage pour une incidence
nulle, peut étre négatif ou positif. D’un point de vue équilibre, la valeur positive

doit étre choisie.

— Noter de la figure 4.12 que le coefficient du moment de tangage pour une incidence
nulle, tend a varier dans la direction négative (piqué) en augmentant le nombre de

Mach. C’est le phénomene de tendance a piquer (tuck).

La pente du coefficient de moment G, est appelé la derivée du coefficient de la
stabilité statique longitudinal. Elle a une importance majeure pour la stabilité et le control
des avions. En introduisant la définition du centre aérodynamique totale de I’avion, il est

possible de simplifier I’équation (4.34).
La définition du centre aérodynamique permet d’écrire :
Cmu =0 etXcg = Xgc,

De sorte que

CLepy  Sp, - (1 de)

Jzacwf + CLa . Mh ?xach T da
Xac, = = 4.37
aca CLah Sh de ( )
1 Shi1-22
+ Clu, ™S da

Les équations (4.34) et (4.37) peuvent étre combinées pour donner :

Cmy = CLa(’zcg - Jzac:,q) (4.38)
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On rappelle que :

Xacy =

Les équations (4.37) et (4.38) n’inclus pas la contribution du moment de tangage di
au systeme de propulsion installé. Particulierement dans les avions a hélice, il peut
y exister un changement significatif du centre aérodynamique di a la force normale

de I’hélice et aussi a I’angle d’inclinaison de I’hélice.

L’équation (4.37) s’applique juste pour les avions a empennage arriere. Pour les
avions canard et a trois surfaces 1’équation (4.37) doit €tre modifiée. Pour les
avions canard qui n'interfére pas de maniére significative avec le champ
d'écoulement d'aile (ou d’empennage), il est possible de montrer que 1’équation

(4.37) peut étre appliquée pour des avions a trois surfaces sous forme:

CL S, de CL S de
— _ oc oc¢ = Yee %h 2h = - ==
Xacwf CLan Ne S Xac, (1 + d(Z) + CLan Mh S Xacy, (1 d(Z)

CL S de CL S de
ac e Yee Oh “h _=z<
1+z f"'ss(”da)*aawf”hs(l i)

aw

(4.39)

Pour un avion purement canard, le terme de I’empennage horizontal dans I’équation

(4.39) doit étre affecté. La figure 4.16 montre comment X est en relation avec X,

pour des avions a trois surfaces. La quantité 7, représente le taux de pression

dynamique, au niveau du canard. L’angle ¢, est I’angle de déflexion des filets d'air vers

le haut induit par I’aile au niveau du canard.

Le model de I’état du vol stabilis¢ du moment de tangage autour de I’axe des X du

repere stabilité est :

M,

. =My = CGSE = (Cy + Cinr + Cm,, in + Cng, 8 ) GSE (4.40)

1
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Xae, Xac,

Figure 4.16 La position du centre aérodynamique du canard et de I’empennage

horizontal

4.1.5 Forces et moments de poussée longitudinaux:

La majorité des avions sont équipées d’un ou de plusieurs moteurs. Le nombre des
moteurs et leurs dispositions sur 1’avion dépendent de la mission et les facteurs relier a la
navigabilité. Dans ce qui suit, on supposera que le nombre et la position des moteurs sur

I’avion est donné :

On assumera que ’effet de la poussée sur les forces et les moments de I’avion se comporte

de :

— Effets direct de poussée : peut étre model¢ dans le triedre avion comme illustre la
figure 4.17. la poussée sortie de chaque moteur est désigné sous le nom de la
poussée installée. La poussée installée est calculée d’apres les données de poussée
fournie par le constructeur du moteur en tenant compte des différentes pertes dues a
I’installation. Dans cette partie, on supposera que la poussée installée de chaque
moteur est donnée.
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— Effets indirect de poussée : se produit quand le champ d’écoulement de 1’hélice ou
I’échappement des réacteurs interfére avec les surface portantes. Cet effet ne sera
pas modélis€¢ en détail car il tend a étre fortement dépendant de la configuration.

des exemples spécifiés a I’effet indirect de poussée sont :

a- L’effet du sillage de I’hélice sur I’aile quand I’hélice est montée en avant de I'aile.
b- L’effet du sillage de I’hélice sur I’écoulement induit de 1’aile qui lui-méme peut

affecter I’aérodynamique des empennages horizontal ou vertical.

Les effets indirects de la poussée sont fréquemment modélisés en utilisant les dérivées du

coefficient de poussée qui est défini par :

Cr=T/gs (4.41)

Comme ce qui a ¢été déja vu dans la section 4.1.1, les forces et les moments
aérodynamiques sont modélisés utilisant la définition des dérivées des coefficients de la
stabilité et du contrdle. L un des coefficients €était celui de la stabilité statique longitudinale
Cn, (voire I’équation (4.34)). L’effet indirect de la poussée sur ce coefficient peut €tre

expliqué en utilisant I’expression suivante :

Oy 4.42
Cmu - CmuCT=0 OCT CT ( ' )
Ou:
Cmuc ,-oest la méme que la pente du coefficient du moment de tangage donné par
=

I’équation (4.34).

0Cy,,/0Cr : peut étre évaluée en utilisant les données de soufflerie sur les modéles réels

ou réduit.
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En utilisant les résultats la ligne d’orientation de la poussée de la figure 4.17 dans le model

des forces et des moments de poussée longitudinaux suivant :

i=n i=n
Ty, = T; cos ¢, cospr, |cosa; + Z T;sin ¢, |sina, (4.43a)
=1 i=1
1=n i=n
Ty = Tysin ¢, |cosa; — Z T; cos ¢y, cos Py, | sina, (4.43b)
’ i=1 i=1
1=n i=n
My, = ) Ticos¢r,cospr Zr, + Z T;sin ¢r, X7, (4.43¢)
=1 i=1

La figure 4.18 montre la poussée nette pour le cas ou ¥, est négligeable et ¢7, = ¢pr
pour tous les moteurs. La poussée est la somme de tous les vecteurs de poussée de tous les
moteurs. Ceci a comme conséquence le modele suivant pour les forces et les moments de

poussée longitudinaux :

FTxls = T cos(¢pr + 1) (4.44a)

Ty, =—-T Sin(¢T + 0(1) (444b)
S

MTls = MT1 = _TdT (444C)
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Figure 4.17 La position de la ligne et le point d’application de poussée

La ligne de poussée

Figure 4.18 Les forces et le moment de poussée de I’état de vol stabilisé dans le triédre
stabilisé
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4.1.6 Assemblage des forces et moments longitudinaux de I’état de vol stabilisé :

Il est maintenant possible d’assembler toutes les expressions des forces et des moments

longitudinaux dans I’état de vol stabilisé sous forme matricielle.

Noter que les forces et les moments sont considérés comme linéaires.

Fa,,, —-D —CpqS
noy, ¢ =1 —Ly=1-C.3Ss (4.45a)
My, M, C,nqSc
(1
Cp l[CDO Cp, Dy, CDge]I | o |
C, = | C, Cr, CLih CLge |4 ) ¥ (4.45b)
lh
Cn) 1Cmy  Cme Cmy, Gy, LS J
e
Fr,, T cos(¢pr + a)
Frzls = { —Tsin(¢r + a) (4.45¢)
MTls _TdT
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4.2 Forces et moments d’un état de vol perturbé :

4.2.1 Forces et moments aérodynamiques longitudinaux :

Puisque les avions diffeérent les uns des autres dans la configuration, la forme et la
taille, il n'est pas possible de développer un modele mathématique des forces et des
moments de I’état perturbé, qui s’applique a tous les avions. L'approche adoptée ici est
pour identifier les forces et les moments a modeler, également les variables de mouvement,
que I’expérience a montrée qu’elles ont un effet significatif sur les forces et les moments.
Pour les forces et les moments aérodynamiques, ceci est représenté sous forme d’un

tableau 4.2 :

La signification des différents variables de 1’état perturbé est illustrée dans la figure 4.19
qui devrait étre utilisée en collaboration (liaison) avec le tableau 4.2 qui supposera que
toutes les perturbations sont définies relativement a un état de vol stabilisé pour lequel :

V1=P1=R1=O

Si les différents vecteurs de poussée qui agissent sur 1’avion sont symétriques par rapport
au plan XZ, ceci signifie également que :

FAy1s = Lay = NAls =0

L’expérience pratique montre que ce n’est pas des conditions restrictives pour la validation
des €quations de petites perturbations. D’autres termes, quand ces conditions ne sont pas

satisfaites, la structure de base du tableau 4.2 s'applique toujours.

Figure 4.19 Interprétation de plusieurs variables de I’état perturbé
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Tableau 4.2 La liaison entres les forces et les moments aérodynamique de I’état de vol

perturbé et les variables

variables Variables directes Variables dérivées Variables de controle
u w |p q riv| w | B a & | 6q | G | 6| O

fa 6fo 6fo 6fo 6fo 6fo 6fo 6fo 6fo

* ou ow dq ow da dd 26, 08¢

o,

|| || |2 O | || || |P6.| |
z ou ow dq ow da dd 08¢
d am

m 6mA 6mA aTnA 6mA 6mA 6mA aT;lA TSA

4 ou ow aq ow o ad ¢ 4

La structure de base du tableau 4.2 est basée sur les hypotheéses suivantes :

— L’espace blanc dans le tableau indique qu’une variable particuliere n’a aucun effet

sur une force ou un moment particulier.

— Les dérivées partielles dans le tableau 4.2 indiquent la pente par laquelle une force

ou un moment est affecté par une variable particuliere.

Si ces hypotheses sont satisfaites, elles dépendent en grande partie de la symétrie ou de la

configuration d'avion.
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L’effet de la vitesse de perturbation longitudinal : u

La conséquence de la vitesse de perturbation avant est doublée elle provoque le
changement de la pression dynamique et le nombre de Mach. Les forces et les moments

longitudinaux seront affectés. Ces changements sont exprimés en termes de premiers

dérivées par rapport a u : voir le tableau 4.2

0Fy, OF,,  OM,
ou ' ou ¢ ou

L’effet de la vitesse de perturbation verticale: w

La vitesse de perturbation descendante affecte I’angle d’incidence, voir figure 4.19. L’effet
de la vitesse de perturbation descendante sur la pression dynamique est considéré comme
négligeable. Il a ¢té montré dans la section 4.1 qu’un changement dans I’angle d’incidence
est un changement des forces et moments longitudinaux. Ces changements sont exprimés a
I’aide des premier dérivées par rapport a w ou «.

o0F, 0F,  0M,

ow ' ow et ow

Et

OFAx OFAZ . oM,
da ' da ¢ da

L’effet de la vitesse de perturbation de tangage : g

La vitesse de perturbation de tangage cause un changement symétrique dans l’angle
d’incidence local sur ’aile, le canard, I’empennage horizontal et sur le fuselage. Cet effet
provoque un changement des forces et les moments aérodynamiques longitudinaux. Ces
changements sont exprimés a 1’aide des drivées premieres par rapport a ¢ montrées dans le

tableau 4.2:
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L’effet du taux de variation de ’angle d’incidence :

Quand I’angle d’incidence d’un avion varie avec le temps, I’aile produit un champ de
tourbillons qui change avec le temps. Ce dernier peut avoir un effet significatif sur
I’aérodynamique de I’empennage horizontal. Un tel effet est expliqué par ce qu’on appel la
dérivée du taux de variation de I’angle d’attaque qui affecte les forces et le moment
aérodynamiques longitudinaux. Les dérivées correspondantes sont aussi dans le tableau
4.2:

0F, 0F,  0M,

9a ' oa °f 9a

L’effet des perturbations des gouvernes : §, et 65

On assume que le braquage des gouvernes longitudinales, affecte seulement les forces et le
moment aérodynamiques longitudinaux a travers les expressions suivantes :
o0F, 0F,  0M,

95, ' 98, <" 38,

Et

Oy, 0F,,  OM,
36, ' 96, ° 05,

Pour les autres dérivées des gouvernes similaires devraient étre substitués.

Les équations (4.46) englobent le modele mathématique utilisé pour représenter les forces
et le moment aérodynamiques, bas¢ sur ces explications.
0F,, N 0F,, N 0F,, = 0F,, N 0F,,

= + 5, + L
L L L L e T 36,

8 (4.46q)

J0F J0F oF, oF, oF,
Azu_l_ Aza_l_ Ay . Azq_l_ Ay

~ N oF,
fa: = da aa “ " Taq 17 s,

96,

8o + =228 (4.46b)

oM oM oM oM oM oM
my=—u+—ta+—2d+—2 A56+65A5f
f

aw "t aa "t “ 1 ag 17 3, (4-46¢)
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Pour la raison d’uniformité, il est préférable de rendre toutes ces variables sous les formes

adimensionnelles. Cela est réalis€ comme suit :

En divisant la vitesse de perturbation avant par U,

Multipliant les taux de perturbation angulaire longitudinaux par U

c

1

Cela conduit au modele présenté par les €équations (4.47), c’est le modele utilisé dans

ce qui suit.
6FA u aFA 6FA (ZE aFA qE aFA aFA
= —7u\u ) s : x t5, (44
o o () <U1) "o T 2 (L5 <2U1) +a(£) <2U1) t35, % T g5, O (4479)
Uy 20, 2U;
aFA u 6FA aFA (ZE aFA qE aFA aFA
=—u~ . = z < £5; (44
Jas o (%) (Ul) o “F 5 (ﬂ)(ZUl) * 2 () <2U1) t 3, %t 55, 8¢ (4.47b)
Uy 20, 2U;
oM, (u\ O0M, oM, [ac oM, qE) oM, oM,
- U. e = — 4.4
() <U1) 9a "5 (LD <2U1) ¥ 7 () <2U1 * 36, 0t 55, O (4479)
Uy 20, 2U;

4.2.1.1 Les dérivées des coefficients de stabilité longitudinale :

Dans [D’état de vol perturbe,

les ¢équations des forces et les moments

aérodynamiques longitudinaux sont indiquées par les équations (4.47) dans leurs formes

adimensionnelles. Il est vu que les drivées partielles des forces et les moments

longitudinaux par rapport aux variables adimensionnels de mouvement et de commande,

jouent un role important. Les sections suivantes montre comment ces drivées de force et de

moment peuvent étre déterminées a 1’aide des différents dérivées des coefficients de la

stabilit¢ et du commande. La dépendance de ces dernieres avec la configuration des

parametres de conceptions de I’avion seront étudié.
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1- Dérivées des forces et des moments aérodynamiques par rapport a la vitesse

longitudinale :

Selon les équations (4.47), les forces et le moment adimensionnels sont affectés par les

changements de la vitesse d’avancement :

Fu, = CyGS (4.480)
Fa, = C,qS (4.48b)
M, = C,,gSc (4.48¢)

On rappelle que les forces et le moment sont définis dans le triedre stabilité. Ensuite, les
différentiations partielles formulées par les €quations (4.47), seront systématiquement

effectués par les équations (4.48a) jusqu'a (4.48c).

Dérivée partielles de 1’équation (4.48a) par rapport a u/U,

La dérivée partielle de I’équation (4.48a) par rapport au/U;, seront évalués dans les

conditions d’un état de vol stabilisé :

dF, ac, _ 07
x GS + CrS ——
" ()

TR

(4.49)

Par conséquent :

dF, il 0F,,
implique : —=~
2(1r) )
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En d’autre terme, les différentiations partielles et le coefficient, C, dans 1’équation (4.49)
doivent étre ¢évalu¢ dans I’état de vol stabilis€é pour lequel toutes les quantités de
perturbation sont nulles. La dérivée partielle de la pression dynamique est écrite sous la

maniére suivante :

05 0l(U; +uw)? +v? +w?]

1 ou

= Uyo(U; + u)2|1 = QU12 (4.50)

Avant la mise en ceuvre de la dérivée partielle du coefficient de la force horizontale, il est
nécessaire de se référer a la figure 4.20 pour relier ce dernier aux coefficients de portance

et de trainée. En utilisant I’hypothese des petits angles :

CX = _CD + CL(Z (451a)

La dérivée partielle de C, est :

ac aC ac aC
x| = b f o T o = 22D (4.51b)

'), @l @)

D’apres 1’équation (4.51a) on a :

Cy, = —Cp, (4.52)

On introduit la notation suivante :

aC
=—2 (4.53)

Cp, =
o),
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Avec cette notation, il est possible de réécrire I’équation (4.49) comme :
OF,,
u

2(z;)

La dérivée du coefficient de trainée par rapport a u/U; désigné sous le nom de la dérivée

= _(CDu + chl)qls (4.54)

de la vitesse d’amortissement. Le signe et la grandeur de ce coefficient dépend du nombre

de Mach a I’état stabilisé de I’avion.

La figure 4.21 montre un graphique typique du coefficient de trainée de 1’état de vol

stabilisé¢ fonction du nombre de Mach (a un angle d’incidence constant) depuis :

aCp U,0Cp aCp
Co, =g~ =——u =M (4.55)
v = fd oM
0 (Ul) “ 0 a

La quantité ‘a’ représente la vitesse du son pour 1’état de vol stabilise étant considéré. La
grandeur numérique et le signe de dCp/dM peuvent étre déterminés a travers la courbe de

la figure 4.21. Noter que :

aM
aM

La figure 4.22 donne des exemples de la variation de la dérivée du coefficient de trainée

par rapport a u/U; avec le nombre de Mach pour plusieurs avions.
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horizon

Figure 4.21 Exemple de détermination de dCp/dM
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Figure 4.22 La variation de Cp,, avec le nombre de Mach

Dérivée partielles de 1’équation (4.48b) par rapport a u/U;

La dérivée partielle de I’équation (4.48b) par rapport au/U;, méne a :

oF aC g
L — S+ C,S — L _ (4.56)

(@) @

En se référant a la figure 4.20, on peut obtenir pour un angle d’incidence faible :

CZ = _CL - CD(Z (457)

Dans 1’état de vol stabilisé, on obtient :

C,, = —Cy, (4.58)
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La dérivée partielle de 1’équation (4.57) permet de trouver :

aC, aCy, aCp (4.59)

—_— - - .
u u u
o) o) o)
Evaluer dans I’état de vol stabilisé, cette condition s’écrit :
C,, = —Cp, (4.60)
Noter que :
aCy,
CL, =—4 (4.61)
2(1r) )

En utilisant les équations (4.60) et (4.58), il découle de 1’équation (4.56) que :

d0F, 3

= —(Cy, +2C,)qS (4.62)

(a,)

La dérivée €}, peut étre évaluée pour des grands allongements d’ailes.

Pour des vitesses subsonique, en utilisant la transformation de Prandtl-Glauert, on trouve

que :

C, = Co * (CL“|M=°) ‘ (4.63)

Ja-m?)

Cette expression doit étre différencié par rapport au nombre de Mach. Pour la plupart des

avions, ’approximation du premier ordre suivante est raisonnable :

acy,

(1)

. (4.64)
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Alors, on obtient :

o6, __M . 4.65)
oM~ (1-M?)* (4.
Réappelons 1’équation (4.55) il suit que :
aC;, U,0C, aCy,

Co=—pg~x=——u =M (4.66)

v L a gz oM

() 93

Par conséquent :
oo M (4.67)

Ly (1 _ Mlz) L .

Des exemples de la variation de €, avec le nombre de Mach pour plusieurs avions sont

représentées par la figure 4.23.

+.30 - :
Cp vartede -01a+.30
+. 20
f |
C [ ne—P g
Lu_ 2 / bl | ...._.._Ii_- \
+1d ——(Ti_mh_q! ;L r___‘ L’ 1
'
A ."’r 1 % -
T e
o} — 3 - .
5 110 1.5 2.0 25
u_ M
\
-0 \‘u E .
)
p=ied ol
=20 - ] |

Figure 4.23 La variation la dérivé de coefficient de portance par rapport a la vitesse

de perturbation longitudinale avec le nombre de Mach

106



Chapitre 04 Forces et Moments Aérodynamiques et de Poussée

Dérivée partielles de 1’équation (4.48¢) par rapport a u/U,

La dérivée partielle de I’équation (4.48c¢) par rapport a u/U;, conduit a :

oM,  aC

o)

-5 w~ 415€ + Cn, STQUS (4.68)
()
En utilisant la notation :
ocC
()
Alors :
adM,

(1)

Pour les planeurs, les vols sans-puissance et pour les vols avec puissance dans les avions

= (Cp, + 2Cp,)q1SC (4.70)

ou il n’y a pas de moment de tangage au tour du centre de gravité induit par la poussée, la

condition :

Cp. =0

1

Qui est satisfaite dans 1’¢tat de vol stabilis€. Si la poussée contribue au moment de tangage,

la condition :
Ciny, = —Cing,
Ce terme doit €tre pris en compte pour I’équation (4.70).

Pour les mémes raisons, il faut noter que :

ac,,
Cmu = Mla_M (471)

La variation du coefficient de moment de tangage di au nombre de Mach est causé par des
variations de Cy,, et par le décalage vers I’arriére du centre aérodynamique (le centre de

pression) qui tend a se produire dans des vitesses subsoniques élevées.
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Si la variation du G, avec le nombre de Mach est négligeable, il est possible de calculer

0C,,/0M de I’équation suivante :

ac
6—1‘2”(AM) = —AX4.,Cy, (4.72)

AXge, - est le decalage vers I’arriere du centre aérodynamique pour une variation du

nombre de Mach(AM).

Dans ce cas, utilisant 1’équation (4.71) :

(4.73)

Il est a noté que les équations (4.72) et (4.73) présentent un décalage vers I’arriere du
centre aérodynamique qui est compté positivement. Les décalages du centre
aérodynamique avec le nombre de mach peuvent étre déterminées théoriquement ou

d’apres les données de la soufflerie.

D’apres I’équation (4.73) on voit que, dans les vitesses transsoniques au-dessous de Mach
¢gal a 1, G est inferieur a zéro. Ce qui implique que pour une diminution du nombre de

Mach, I’avion a tendance a piquer. Ce phénomene est désigné sous le nom du ‘tuck’ .11
peut résulter un mauvais comportement en qualité de vol. Un tel comportement doit étre
suivi par une attention particuliere a la conception de profil aérodynamique, la forme des

ailes et en introduisant des systemes de compensation de Mach.

La figure 4.24 présente des exemples de la variation de Cy,, avec le nombre de Mach pour

plusieurs avions.
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C, varie de - 40 a +.60
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Figure 4.24 La variation de C,,, avec le nombre de Mach pour plusieurs avions.

2- Dérivées des forces et des moments aérodynamiques par rapport a 1’angle

d’incidence :

Selon les équations (4.47), les forces et les moments aérodynamiques sont affecte par les

changements dans 1’angle d’incidence.

Dérivée partielles de I’équation (4.48a) par rapport a I’angle d’incidence

La dérivée partielle de I’équation (4.48a) par rapport a I’angle d’incidence, est :

0Fs, _ 0
da  da 1

(4.74)

L’utilisation de 1’équation (4.51a), permet d’écrire :

¢, =% _ 96 0G . . (4.75)
*« = 9g ~ da | da oL '
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Dans le cas de I’état de vol stabilisé :
Cxa = _CDDC + CL1 (476)

Et ainsi, I’équation (4.74) devienne :

oF
62" = (=Cp, +C.)TS 4.77)

Ou la dérivée du coefficient de trainée par rapport a ’incidence est obtenue de 1’équation

(4.8), ou aboutit :

2C;
CD“ - n.A.le La

Dérivée partielles de 1’équation (4.48b) par rapport a ’angle d’incidence

La dérivée partielle de 1’équation (4.48b) par rapport a I’angle d’incidence, donne :

OF,, 0C, _

oa oa 1

(4.78)

De I’équation (4.57), on a :

o _0C _ 06 3 . 479
2= g~ 0a  oda " P (4.79)

Dans le cas du vol stabilisé, son évolution est :
CZDC = _CLDC - CD1 (480)

Et ainsi, I’équation (4.78) devienne :

oF
022 = (=Cy, + Cp,)GS (4.81)

Ou la dérivée du coefficient de portance par rapport a I’incidence est obtenue de 1’équation
(4.23).
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Dérivée partielles de I’équation (4.48c) par rapport a I’angle d’incidence

La dérivée partielle de I’équation (4.48c) par rapport a I’angle d’incidence dans le cas de
I’état de vol stabilisé, aboutit a :
oM, 0Cp

=2 1q5C = Cn, G1SC (4.82)

La dérivée du coefficient du moment de tangage par rapport a I’incidence est obtenue de

I’équation (4.34).

Des exemples de la variation de Cp,,C;, et (Cy, avec le nombre de Mach sont

représentées respectivement par les figures 4.4, 4.8 et 4.13.

4- Dérivées des forces et des moments aérodynamiques par rapport a a:

Selon les équations (4.47), les forces et les moments aérodynamiques sont affecte par les

variations du taux de 1’angle d’incidence.

L’introduction des dérivées du taux de I’angle d’incidence repose sur I’ hypothese que, en
raison du changement de ¢ la distribution de la pression aérodynamique sur I’avion s'ajuste

instantanément par 1’angle d’incidence .

Cette hypothese de quasi-stationnaire est raisonnable tant que les conditions suivantes sont

satisfaites :
k= dE<OO4 (4.83)
22U, '

k : fréquence réduite.
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Les méthodes précises pour calculer I'effet de & pour des configurations d’avions

arbitraires ne sont pas encore disponibles. La méthode du retard de la déflexion des filets
d’air peut étre utilisée pour obtenir des estimations pour les dérivées des forces et des
moments aérodynamiques par rapport aa. Dans cette méthode on suppose que
I’écoulement en arriere de 1’aile dépend principalement de la force des tourbillons de
sillage de I’aile au voisinage de I’empennage horizontal.
Puisque le caractere tourbillonnaire est transporté par I’écoulement, un changement dans
I’écoulement au bord de fuite de I’aile (du au changement de 1’angle d’attaque) ne sera pas
senti comme un changement dans 1I’écoulement a I’empennage horizontal jusqu'a s’écoulé
un incrément de temps At = x;, /U, . La quantité x;, est la distance entre le trois quart de la
corde moyenne de I’aile au centre aérodynamique de I’empennage horizontal.

Selon la configuration globale de I1’avion, I’approximation suivante est souvent

satisfaite :

Xp = Xge, — Xeg (4.84)

On supposera que la déflection des filets d’aire a I’empennage horizontal, £(t) égale celui

correspond a I’angle d’incidence de Iaile a(t — At).
Donc, une correction a I’empennage horizontal d’un angle induit peut étre faite par :

de de Xacy, — icy
€ daa t daa U, ( )

Dérivée partielles de 1’équation (4.48a) par rapport a (&c/2U,)

La dérivée partielle de I’équation (4.48a) par rapport a (ac/2U,), méne a :
0Fa,
9 (a7
On a supposé que l'effet de retard de I’angle induit sur la trainée peut étre négligé :

Cp, =0

= C,,qS = —Cp,GS =0 (4.86)
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Dérivée partielles de 1’équation (4.48b) par rapport a (&«c/2U,)

La dérivée partielle de 1’équation (4.48b) par rapport a (&c/2U,), méne a :

O, _ 0C oo ¢ o (4.87)
a(a_a)_a(a_a)ql _qul .
20, 20,
Comme
Cyy = —Cu, (4.88)

La derivée Cy, est obtenu en observant le fait que Aede I’équation (4.85) cause une

variation du coefficient de portance de I’empennage exprimé par :

de . (xach — xcg)

AC, = _CLahA‘S = CLah 12 A (4.89)
Pour I’avion en entier, on trouve :
AC, ) _ E . (xach - xcg) S_h
(avion, diac) = Clangg @ U, g (4.90)
La dérivée partielle par rapport a (&c/2U,) et en utilisant ’équation (4.88) :
de (xach - xcg) Sh

Cyy = —Cpy = —ZCLah%fnh? (4.91)
En introduisant le concept du coefficient de volume de I’empennage horizontal :
G =26, by (4.92)

Ly — Lahnh h d(Z .
La combinaison des équations (4.87), (4.88) et (4.92) :

Was__ _oc, muinEg,s 4.93
G(E)__ Lahrlhh%‘h (4.93)

2U;
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La figure 4.25 montre comment €y, varie avec le nombre de Mach pour plusieurs avions.

5 | C; variede -5.0 a +15.0

i

CL .ﬁ _ r

—
=
e
—

|
i
[}
.;t-\}-
i

10 ['-,‘* " A i

T T

Figure 4.25 La variation de C;, avec le nombre de Mach pour plusieurs avions

Dérivée partielles de 1’équation (4.48¢) par rapport a (&c/2U,)

La dérivée partielle de 1’équation (4.48¢) par rapport a (&c/2U,) et évaluant les résultats

dans I’état de vol stabilisé, on obtient :
oM,
ac

o (71)

La dérivée Gy, est obtenue de I’équation (4.92) en multipliant par le bras de levier de

= Cp 1SC (4.94)

I’empennage horizontal (adimensionnel), et en tenant compte le fait que la portance sur

I’empennage horizontal produit un moment de tangage piqueur. Ceci donne :

= (= - d
Cmg = =2C1 Vi (Fac, = Xeg) 5 (4.95)

04

La figure 4.26 montre la variation de C,, avec le nombre de Mach pour plusieurs avions.
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Figure 4.26 La variation de C,,,, avec le nombre de Mach pour plusieurs avions

4- Dérivées des forces et des moments aérodynamiques par rapport a la vitesse de

tangage:

Selon les équations (4.47), les forces et les moments aérodynamiques sont affecté par les

changements dans le taux de tangage.

La figure 4.27 montre que I’effet de la perturbation de tangage autour du centre de gravité
de I’avion est pour crée des vitesses de pivotement sur toutes les surfaces portantes. Ces
dernieres induisent des changements dans 1’angle d’incidence ce qui créent a leur tour des
changements de portance sur toutes les surfaces portantes.ces changements de portance
cause a leurs tour des incréments dans la trainée induite et dans le moment de tangage. 11
est généralement supposer que I’effet de tangage sur la trainée induite est négligeable.
L’effet de tangage sur la portance n’est pas toujours négligeable. L’effet du taux de
tangage sur le moment de tangage est toujours trés important. Il sera discuté le cas d’un

avion conventionnel (aile+empennage arriere).
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Figure 4.27 L’effet de la perturbation du taux de tangage autour du centre de

gravité de ’avion

Dérivée partielles de 1’équation (4.48a) par rapport a(qc/2U;)

La dérivée partielle de I’équation (4.48a) par rapport a(qc/2U;) , méne a :
0F,,
qc

2(30;)

Ou on a supposé que I’effet du taux de tangage sur la trainée peut étre négligeé : C p, = 0

= (x,q5 = —(p,q5S =0 (4.96)
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Dérivée partielles de 1’équation (4.48b) par rapport a (q¢/2U;)

La dérivée partielle de 1’équation (4.48b) par rapport a (qc/2U;), méne a :

0y, _ 0G 3,S=C, 3, 4.97
20, 20,
Depuis
C,, = —C, (4.98)

Dans la figure 4.27 on voit que le taux de tangage induit un angle d’incidence au niveau du
canard. Bien qu’il ne soit pas représenté sur la figure 4.27, il ya aussi un angle d’incidence
induit au empennage horizontal :

qln

A(Zh = U_l (499)

Cet angle induit a I’empennage horizontal résulte dans le coefficient de portance induit

suivant :
AC, _ qly  Sn
(avion, causé par q) - Cchh U_lnh < (4.100)
Aprés la dérivée partielle par rapport a (qc/2U,) :
_ lh  Sn
Clg = 201, T g (4.101)

Pour des avions conventionnels, il a été confirmé que le centre de gravité¢ est localisé
proche du centre aérodynamique de I’aile. Dans ce cas, il n y a pas de contribution de la
configuration canard, la contribution de I’aile est négligeable mais, la contribution de
I’empennage horizontal est important a cause de son bras de levier significatif. Pour ces

causes il est acceptable d’écrire :

Iy = (xach - xcg) (4.102)
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La conséquence sur les avions conventionnels est :

&~ = —C1, @S = —2Cy, MaValsS (4.103)

La figure 4.28 montre la tendance de C;, qui varie avec le nombre de Mach pour plusieurs

avions.

Dérivée partielles de 1’équation (4.48c) par rapport a (qc/2U,;)

La dérivée partielle de ’équation (4.48c¢) par rapport a (qc/2U,), méne a :

oM,  0C, _ _
= 015 = Cpy@1S (4.104)

o(h) 2 Gh)

En utilisant un raisonnement similaire de celui menant a 1’équation (4.95) :

Cmg = —2C1, MV (Tac, — Xeg) (4.105)

Pour la plupart des avions conventionnels la contribution de I’aile a Cmg n’est pas globale

mais, un facteur de forme est souvent pris en compte pour ’avion entier :

Cing = —Z-ZCLah'?th(fach — X¢y) (4.106)

On doit observer que la dérivée Cm, est proportionnelle au bras de levier de I’empennage
horizontal. La dérivée Cquésigné sous le nom de la dérivée d’amortissement de tangage.

C’est tres important pour les qualités de vol d’un avion.

La figure 4.29 montre la tendance de Cm, @ vari¢ avec le nombre de Mach pour

plusieurs avions.
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Figure 4.29 La variation de C m, avec le nombre de Mach pour plusieurs avions
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5- Dérivées des forces et des moments aérodynamiques par rapport aux déflexions

des gouvernes de profondeurs et des volets :

Selon les équations (4.47), les forces et les moments aérodynamiques sont affecté

par les changements dans les déflexions des gouvernes et des volets.

La dérivée partielle des forces et des moments par rapport aux déflexions mene aux

expressions suivantes :

0F,, 0C, _ 3 3

35— a5 115 = CxsTS = —CpyaS (4.107)
oF, ~ 0C, _ _ _

95 = 35 415 = C5q1S = —Cpq4S (4.108)
oM, 0Cp _ s

3 - quSc = Cnsq1SC (4.109)

L’indice utilisé pour indiquer le type de la gouverne n’est pas spécifié¢ dans les équations

(4.107) & (4.109).

4.2.2 Forces et moments de poussée longitudinaux :

Il est possible de trouver les cas d’existence des forces et des moments de poussée d’un
état de vol perturbé comme fonction de toutes les variables de mouvement perturbé.
Comme il s'avere, pour la plupart des avions seulement les variables de vitesse linéaire et
I’incidence qui ont un effet significatif sur les forces et les moments de poussée d’un état
de vol perturbé. La conséquence de cette hypothese est le modéle mathématique donné par

les trois équations suivantes :

P OFr, (u ) OFr, (4.110)
Ty = U e a .
Uy
fy = 2l (u)+6FTZ (4.111)
T, = U - a .
Uy
oM; [u oM, (4.112)
T =" (U_) oa ¢ '
2 (7)1
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4.2.2.1 Dérivées des forces et des moments de poussée par rapport a la vitesse

d’avance :

Selon la sous section précédente, les forces et le moment sont adimensionnels comme suit :

FTx = Cqus (4113a)
FTZ = CTqu (4113b)
My = Cp, GSE (4.113¢)

On rappelle que les forces et le moment sont définis dans le triedre stabilité. Ensuite, les
différentiations partielles impliquées par les équations (4.110)-(4.112) seront

systématiquement ¢valué pour les équations (4.113a)-(4.113c).

Dérivée partielles de 1’équation (4.113a) par rapport a u/U,

La dérivée partielle de ’équation (4.113a) par rapport a (u/U;), méne a :

OF; aCr. ag
= — S+ Cr,S (4.114)
o(z;) “o(g)

°(a,) °(7)

L’¢évaluation dans 1’état de vol stabilisé, rappelant 1’équation (4.50) et utilisant la notation

suivante :

: aCr,
Ty =
(1)

On montre que :

dFr,
(1)

Le coefficient de poussée de I’état stabilise, Cr,, est normalement égal au coefficient de

= CTxuqls + ZCTxlqls (4115)

trainée de I’état stabilisé car la poussée égale a la trainée au niveau de I’état de vol
stabilisé. La dérivée CTxu dépend des caractéristiques du systeéme propulsif. Cinq cas seront

considéreés :
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1- Vol des planeurs ou vol sans-puissance :

Puisqu’il n y a pas de poussée, dans ce cas :

CT =CT1=O

Xu X
De sort que :
OFr,

(1)

=0 (4.116)

2- Avions équipés des fusées :

Le rendement de la poussée installée d’un moteur a fusée ne dépend pas de la

vitesse de vol :

= ZCTxlqls (4117)

3- Avions équipés des turboréacteurs simple flux et a double flux :

Dans ce cas il est nécessaire d’établir la variation de la poussée avec le nombre de
Mach, I’altitude et le débit carburant (ou la position de la manette des gaz).

La figure 4.30 montre un exemple pour estimer la poussée installé pour un petit
simulateur de réacteur a double flux. La pente OFr /0M peut étre mesurée

directement par des graphes comme celui présenté dans la figure 4.30.

Apres avorr fait ainsi, on obtient :

_ M, 0F;,

= —-2C 4.118
Cry = 7598~ 2Cr (4118)
Apres avoir trouvé dFr,_/dM pour un débit carburant constant.
OFr, _ y, 9Fn (4.119)
u) "~ oM :
1
2(1r)
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4- Avions équipés des hélices a pas variable :

On supposera que I’angle d’inclinaison de la poussée est négligeable. De sort que
I’axe de poussée est aligné avec 1’axe des X. on supposera aussi que pour une
hélice a pas variable (égal vitesse constante), le rendement de la puissance tractive

est essentiellement constant avec les changements de la vitesse d’avancement.
T(U; +u) = Fr, (U; +u) = constant (4.120)

La dérivée partielle par rapport a u/U; et en évaluant les résultats dans 1’état de vol

stabilisé, on trouve :

—_— < = _FTx1 = _CTx1(71S (4121)

La comparaison avec I’équation (4.115) montre que dans ce cas :

Cr,

Xu

= -3Cp,, (4.122)

5- Avions équipés des hélices a pas fixe et moteurs a piston 4 mouvement alternatif :

En général, seulement les avions a prix réduit et a faible performance sont équipés
des hélices a pas fixe. Les hypotheses suivantes seront faites :
— Dans I’état de vol stabilisé, 1’hélice fonctionne a un nombre connu de
rotation par minute (Nyyp., ), €Xprimé comme :

_ nrpm . d
Tprps = ¢o TPS (rotation par second)

— Un diagramme de performance de I’hélice est disponible pour lequel la
variation de I’efficacit¢é de I’hélice est connue a un angle de pale
constant pour une hélice a paramétre d'avancement donné.

— Le moteur fonctionne a un niveau de puissance au frein (BHP) donné

par la manette des gaz.
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Supposant que I’avion a un nombre d’hélice (n,), la relation suivante prise pour le

rendement de la poussée installée pour ce cas :

_ np550n,BHP

4,123
" 0 (4123)

La dérivée partielle par rapport a u/U; est aprés I’évolution des résultats dans I’état de vol

stabilisé :
J0F —550n,BHP ony,
—= = ———  + 550(BHP) — 4124
o (L) m | g+ ssoeHR 3 (4.124)
Uy
La dérivée du rendement de poussée installée peut étre exprimée comme :
on, 0n,dJ
—_——= 4.125
ou d] ou ( )
Ou:
J est le parametre d'avancement de 1’hélice :
Uy
] =—
(nprpsDP)
Bien que :
a 1
6u (inpSDP)
Donc on trouve que :
JF. —550n,BHP 550(BHP)d
S = [ b (BHF) Ty (4.126)
d (U_l) Uy nprpsDP 6]
Ou bien :
JF. T,U d
b =y @S+ (4.127)

d (Ull) Np, NprpsDp 0]

La dérivée 0n,/d] peut étre obtenu du diagramme de performance de I’hélice, la

comparaison avec I’équation (4.115) montre que :
Cr, Ui an,

Np, NprpsDp 0]

Cr,

Xu

= —3Cr, + (4.128)
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Figure 4.30 Exemple de poussée installée en fonction de I’altitude, nombre de mach et

dosage carburant
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Dérivée partielles de 1’équation (4.113b) par rapport a u/U,

La dérivée partielle de I’équation (4.113b) par rapport a u/U;, méne a :
dFr,
u

2(z;)

Les dérivées des coefficients CTzu et CT21 sont négligeables pour la plupart des avions

= CTzuqls + 26’1‘21(715 (4129)

conventionnels, on pose que :
dFr,
u

2(z;)

Dérivée partielles de 1’équation (4.113c¢) par rapport a u/U,

=0 (4.130)

La dérivée partielle de I’équation (4.113c¢) par rapport a u/U;, méne a ;
oMy
u

2(z;)

Pour des systemes propulsifs conventionnels, la détermination du coefficient Cy,, et

= Cmy, §1SC + 2Ciny G1SC (4.131)

obtenue par rapport a CTxu en la multipliant par le bras de levier de la ligne de poussée
relative au centre de gravité :

dr

C —
u c

mry = _CTx

(4.132)

dr : est indiquée dans la figure 4.18, elle est définie comme positive si la ligne de poussée

est au-dessus du centre de gravité.

La valeur du coefficient de moment de tangage de la poussée, dépend de I’état d’équilibre
de I’avion. Pour le moment de tangage équilibre dans 1’état de vol stabilisé, la condition

suivante doit étre pose :

Cing, + Cm, = 0 (4.133)
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Depuis que les coefficients de moment de tangage aérodynamiques et de poussée
s’annulent entre eux dans I’état de vol stabilis€, la variation totale du moment de tangage

avec la vitesse perturbée longitudinale est donnée par :

—— = (Ciny + Cony, ) TSE (4.134)

La valeur numérique de G, est négligeables pour les configurations d’avion ou la ligne de

poussée passe prés du centre de gravite.

4.2.2.2 Dérivées des forces et des moments de poussée par rapport a I’angle

d’incidence :

Dérivée partielles de 1’équation (4.113a) par rapport a o :

La dérivée partielles de I’équation (4.113a) par rapport a a, aboutit a :

oF
6;" =Cr, 3.5 (4.135)

Pour des valeurs raisonnables de I’angle d’incidence et pour la majorité des avions

conventionnels, la dérivée CTx“ est négligeable :
Cr,, =0 (4.136)

Dérivée partielles de 1’équation (4.113b) par rapport a o :

La dérivée partielles de I’équation (4.113b) par rapport a o, méne a :

dFr, 3
aa = CTzaqls (4137)

Dans le cas de la ligne de poussée est alignée approximativement avec I’axe X de stabilité
alors Cr, est caus€ uniquement par le moteur. Si la force d’entrée normale au moteur est

suffisamment faible pour étre négligé, alors :

Cr,, =0 (4.138)
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Dérivée partielles de 1’équation (4.113¢) par rapport a o :

Cependant, les forces normales a I’entrée du moteur peuvent avoir un effet considérable
sur la variation du moment de tangage en fonction de 1’attaque de la perturbation qui est di
au tres large bras de levier des forces normales par rapport au centre de gravité. La dérivée

partielle de I’équation (4.113) par rapport a I’angle d’incidence méne a :

oMy
oa

= Cmy, §2SC (4.139)

Dans ce qui suit, les expressions desquels on peut estimer CmT“ seront dérivées pour deux

cas :

1 Cas: avions a turbopropulseur

La figure 4.31 montre la force normale N,, , aussi le bras de levier de cette force relative

au centre de gravité. La force normale est exprimée par :
Ny = Cn,qSp (4.140)
Le coefficient du moment de tangage di a la force normale de I’hélice est écrie :

X, S
p°p
CmTNp = anN,, S

(4.141)
Ou :
n, : est le nombre de propulseur.

X, : estle bras de levier du disque rotor.

p-

S, . estla surface du disque rotor, telle que :
s
Sp = ZD%
D, : est le diametre du propulseur.

Pour les hélices attractives, le plan de I’hélice est habituellement dans le champ

d’écoulement au-dessus de I’aile. Donc, le coefficient de la force normale de 1’hélice est
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proportionnel a 1’angle d’incidence de I’hélice. (C’est ’angle entre 1’axe de rotation de
I’hélice et le vecteur vitesse de I'écoulement non perturbe dans 1’état stabilis¢). La dérivée
de I’équation (4.141) par rapport a I’angle d’incidence de 1’hélice est :

xS, 0Cy, dax,,

= 4.142
Cmry = Mp ¢S Oda, Oa ( )

Cette expression est obtenue en vérifiant la relation suivante :

a, =a+¢e +C (4.143)
Ou:

C : constante due a I’incidence.

&p : est ’angle induit de I’écoulement de I’aile sur I’hélice

Ona:
oa e
p p
—_— =14+ — 4.144
oa oa ( )
Par conséquent :
x,S, 0Cy de
C,. = PPP__Pl14—"2 4.145
mre = 7 zg da,, ( + oa ( )
2™ Cas : avion & turboréacteur

La figure 4.31 montre la force normale du turboréacteur et le bras de levier de I’entrée de
la nacelle relatif au centre de gravité. La force normale du turboréacteur peut étre exprimée

comme :

N;

= mV; sin 6; (4.146)
Avec :
9] = (Zj + Ej

m' : est le débit d’air massique traversant le moteur.
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G

;. est le changement de direction de I’écoulement de I’entrée jusqu’a la sortie.

V; : est la vitesse d’entrée de I’écoulement.
gj : est ’angle induit par I’aile a I’entrée.

La vitesse d’entrée de I’écoulement, peut étre déterminée de :

vV, = (4.147)
Ou :
A; : est la section d’entrée d’air

o; : est la masse volumique de Iair a I’entrée.

La contribution du moment de tangage di a la force normale du tous les réacteurs est :

* 2
Cry =1y xgzi—%?f(a +&+C) (4.148)
Ou:
C : constante due a I’incidence.
n; : est le nombre des turboréacteurs.

Xj . est le bras de levier de I’entrée d’air du réacteur.

La dérivée par rapport a ’angle d’incidence, est :

. 2
C = (m) % 1+ 9 4149
mra = Y 4.0.,5¢ da (4.149)
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On observe que ’ajout de la dérivée CmT“ de I’équation (4.145) ou (4.149) a celle de

I’équation (4.34) donne la dérivée de la stabilité statique longitudinale. Pour redéfinir le

centre aérodynamique de ’avion avec puissance en utilise la procédure précédente.

Noter que 1’équation (4.149) donne une contribution positive (instable) de la stabilité
longitudinale. On observe qu’une installation tractive tend a réduire la stabilité

longitudinale de I’avion tandis qu’une installation propulsive tend a I’augmenter.

Figure 4.31 La force normale du systéme propulsif due a I’angle d’incidence
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4.2.3 Assemblage des forces et des moments de I’état du vol perturbé :

En ce moment, les forces et les moments longitudinaux de 1’état de vol perturbé sont

assemblés sous la forme matricielle.

(Y
() [-(Cp, +2C,)(=Cp, +C1y) —Cp, =0 —Cp, =0 —Cp, ~0]| Ux
415 .
L o
e b =1—(Cy, +2C,)(—C, - Cp)  —Cu, —C, —C, X8
x; (Cu,, + 261, )(=Cy, = Cp, ] s |\a,
qc
M 2U,
qusfj _(Cmu + 2671’11) szx Cm(x Cmq Cmae
\ &,
.. (4.150)
( fro ) '(CTM + chxl) 0 ]
415

)
3 fi s = 0 0 {Ul} (4.151)

715 ka}

mr
u71SEJ _(CmTu + ZCmT1 ) CmTa_

Remarque :

Les avions peuvent avoir plus qu’une gouverne longitudinale. Seulement la gouverne de
profondeur a été incluse dans 1’équation (4.150). Les gouvernes additionnelles augmentent

simplement la taille des matrices.
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Le but de ce chapitre est :

1- Dériver et discuter les criteres de stabilité statique pour un avion.
2- Discuter les caractéristiques les plus importants de stabilit¢ et commande des

avions dans un état de vol stabilisé.

5.1Définitions :

Définition de la stabilité statique :

La stabilité statique est définie comme étant la tendance d’un avion a développé des forces
et des moments qui s’opposent aux perturbations instantanées des variables de mouvement

dans un état de vol stabilisé.

Par exemple, quand le nez d'un avion est soulevé relativement au chemin de vol et par
conséquent l'avion développe un moment de nez-vers le bas, on dit que l'avion serait
statiquement stable pour une telle perturbation. Des exemples de la stabilité statique sont

donnés sur les figures 5.1 et 5.2.

Définition de critére de stabilité :

Le critere de stabilité statique est défini comme regle par laquelle les conditions de vol

¢quilibrées sont séparées dans les catégories de : stable, instable ou indifférent.
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g F = Force de perturbation g
—= -
F N
.--""""-.,qui 1||. Vi
) g F‘Q/)—\
Equilibre stable Equilibre instable

—

F=0 -
( 9-» |
ll'u S

Equilibre indifferent

Figure 5.1 Exemples de I’équilibre stable, instable et indifférent pour un systéme

mécanique

Cr, - 0

Cmdl - :J {:m.“_ *... {}

stabilié statique stabilié indifferente Instabilité statigue

Figure 5.2 Exemples de I’équilibre stable, instable et indifférent du moment de

tangage d’un avion
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5.2 Les critéres de stabilités

Le mouvement €équilibré d'un avion a été défini en chapitre deux en tant qu’un mouvement

pour lequel la vitesse de translation V, et la vitesse de rotation @ demeurent constantes

P
avec le temps dans un repere fixe XYZ. En langage plus commun, le cas d'état d'équilibre
d’un avion est défini en tant qu'ayant une vitesse de translation constante, des vitesses de
rotation constantes et un facteur de charge constant. Ce type de vol est fréquemment

rencontré en palier et aux virages stabilisés.

Pour la détermination de la stabilité statique, il suffit donc de considérer seulement les

composants de ﬁ et de w (dans I'état de vol stabilisé) qui sont respectivement : Uy, V;,
W; et P;, Q,, R,. Les perturbations relativement a ces variables stabilisées de mouvement

sont :u,v,wetp,q,Tr.

La définition de la stabilité statique sera maintenant appliquée en utilisant de la force et le
moment instantanés. En déterminant quelles combinaisons des forces, des moments et des

perturbations doivent étre choisies, ces régles arbitraires ont été suivies :
1. Des perturbations de vitesse linéaires sont initialement opposées par des forces.

2. Des perturbations de vitesse angulaire sont initialement opposées seulement par des

moments.

3. Les perturbations des angles d’incidence et de dérapage obtenues en interprétant les
perturbations de vitesse v et w en tant que B = v /Ul et o = W /U1 sont au initialement

opposé par des moments.

Appliquant uniformément ces regles et la définition de la stabilité statique au
comportement des forces et de moments instantanés d'un avion, une série de critéres de
stabilité statique évoluent. Les résultats sont énoncés dans le tableau 5.1. Un avion sera
considéré statiquement stable dans un mouvement variable s'il satisfait le critére
correspondant du tableau 5.1. Pour la convenance, chaque variable de la stabilité statique
dans le tableau 5.1 est accompagné d'une de dérivée de coefficient de stabilité
correspondant (voir le chapitre 4). D'un point de vue qualités de vol tous les critéres de
stabilité statique dans le tableau 5.1 ne sont pas ¢également importants. Par exemple, le
critére Cp,, > 0 n'appartient pas dans le tableau 5.1 parce qu’il ne suit pas les régles 1-3

précédentes.
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Tableau 5.1 Les critéres de stabilité statique

0> "4 ~ 0> "4y ~ 0 < ")
3 W+ "n
bo 0p 0
0>——-—7 0<——-5-"— 0<——
I+ "m)e (I + Vme *m + Ym)e
0<")=
L+
mo
0> 7Z; . ZgoN
(L1 + "d)e
0< '~
Ly + "V
ne
0> %=~
(L1 + "o
b H|b . m n sjusawow
m 19 $92404

JUQWIOANOW P SO[qBLIBA SO

oreurpnyiSuo] anbnes 91111qeIs B] P SAIJILID S

137



Chapitre 5 La Stabilité Statique

5.3 Les Critéres de stabilité statiques pour les perturbations de vitesse linéaires :

5.3.1 vitesse de perturbation en translation longitudinale : u

Du tableau 5.1 un avion est statiquement stable pour une perturbation de vitesse de

translation longitudinale u, si :

d(Fy, + Fr,)
- <0 (5.1)

La signification physique de ce critere est lors d’une augmentation de vitesse vers l'avant
u, (le long de l'axe des abscisses), une force doit étre produite qui tend a s'opposer a

'augmentation de la vitesse.

Les conséquences et la signification du critére 5.1 seront maintenant examinées en

détail. Par rapport aux axes de stabilité:
FAX + FTX =
(—Cp + Cr,)TS (5.2)

L’application du critere (5.1) donne:

2
(Cre, = Co) + (Cr, = Co) 37

<0 (5.3)
Pour I’état de vol stabilisé I’expression suivante doit étre satisfaite :

Cry, = Cp

X1 1

-0 (5.4)
Dans ce cas, le critére de stabilité statique de vitesse se réduit a:

(Cry, = Co)
<0 (5.5)

L’avion qui répond au critere (5.1) ou (5.5) a la tendance de retourner a sa vitesse

d'équilibre une fois perturbé dans 1'une ou l'autre direction.
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5.3.2 Vitesse de perturbation verticale :w

Du tableau 5.1, I'avion est statiquement stable pour une perturbation de la vitesse verticale
W,S1 :
d(Fy, + Fr,)

=<0 (5.6)

La signification physique de ce criteére lors d’une perturbation de vitesse positive w (le long
de l'axe Z), une force est produite qui tend a s'opposer a w. L'approximation w = aU;

sera employée dans l'analyse supplémentaire du criteére (5.10). Dans les axes de stabilité :
Fu, + Fr, = (=C, + Cr,)qS (5.7)

L’application du critere (5.6) et I'utilisation de w = aUj, tout en négligeant l'effet de w sur

la pression dynamique, on trouve:

1 _
U_l(_CL“ + CTZu) q;S <0 (5.8)

Pour beaucoup d'avions et conditions de vol il est acceptable de supposer :C,. K C; de
P p pp Ta a

sorte que la condition (5.8) puisse habituellement étre écrite comme :
C,>0 (5.9)

Cette condition montre que la pente de la courbe portance d'un avion doit étre positive
pour la stabilité statique pour s’opposé aux perturbations de vitesse verticale. Tant que
lI'incidence d'avion est au-dessous de l'incidence de décrochage, la condition (5.9) est

toujours satisfaisante.

5.4Critéres de stabilité statique pour les perturbations d’angle d’incidence @ :

D’apres le tableau 5.1, l'avion est statiquement (longitudinalement) stable pour une

perturbation d'angle d'attaque «, si :

O(My+M
Mat+Mr) _ o

> (5.10)

La signification physique de ce critere est lors d’une perturbation d'angle d’attaque a,
l'avion sera orienter par effet girouette dans la nouvelle vitesse relative. . Dans les axes de

stabilité :
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My + My = (Cp + Cp)GSC (5.11)
On appliquant le critere (5.10) dans 1’équation au dessus on obtient :

Cy, + Cpnp <0 (5.12)

mTu

Dans les cas ou le CmTuest négligeable comparé a Gy, la condition de stabilité statique

(5.12) réduit a :
Cn, <0 (5.13)
C’est une condition treés connue et utilisée stabilité longitudinale statique.

Généralement la stabilité longitudinale statique est souhaitable parce qu'elle
implique qu'un avion, une fois perturbé de son angle d'incidence d’équilibre, tend a

retourner a son angle d'incidence d'équilibre

5.5 Criteres de stabilité statique pour des perturbations de vitesse angulaire :

Les criteres de stabilité statique sont appliqués pour les trois vitesses de perturbation :

vitesse de roulis p, vitesse de tangage q ,vitesse de lacet r.

5.5.1 Critére de Perturbation de la vitesse de tangage : q

Du Tableau 5.1, I'avion est statiquement stable pour une perturbation du taux de tangage,

q,si:

oMy +M
Mat+Mr) _ o

o (5.14)

La signification physique de ce critére est lors d’une augmentation du taux de tangage, ¢,

qui produit un moment tend a s'opposer a cette augmentation. Dans les axes de stabilité :
My+Mp = (Cp + Cinp)3S ¢ (5.15)
On négligeant le terme de poussée dans 1’équation (5.15), le critere (5.14) implique :

Cn <0 (5.16)

q

La dérivée Cin,, oSt naturellement appelée I’amortissement en tangage.
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5.6 L’effet de la vitesse longitudinale sur le Moment de tangage :

Selon le tableau 5.1 le comportement désiré¢ d'un avion une fois perturbé par la vitesse de

translation longitudinale u, est:

O(My+M
Mat+Mr) _

- (5.17)

L'application de cette condition est: qu’une augmentation de vitesse longitudinale,
relativement a sa vitesse d’équilibrée U, elle devrait réagir avec une augmentation positive

(c.-a-d. nez vers le haut) dans le moment de tangage.
Dans le systeme d'axe de stabilité :
My+Mp = (Cp+ Cinp)3S (5.18)

L'application du critere (5.17) a I'équation (5.18) donne:

(Cong + Cong, ) + (Comy + Cmn)U% >0 (5.19)

En conditions de vol d'état d'équilibre :

(C, + Cmrl) =0

De sorte que ceci réduise a :

(Cony + Cong, ) > 0 (5.20)
Dans les plupart avions I’effet de la poussée peut étre négligé, par conséquent :

Cny, >0 (5.21)

D’une part, le signe et le module de C,, dependent essentiellement de la forme en plan de

I’avion ainsi que du nombre de Mach. D’autre part, les effets aérodynamiques peuvent étre

trés importants.

Lorsque la dérivée du coefficient de moment par rapport a la vitesse de translation
longitudinal est négative, I’avion a tendance a piqué. Par conséquent, il ya une perte de

’efficacité du contrdle longitudinal de ’avion. Le méme effet se déroule lorsque le nombre
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de mach est trés ¢€leves ou I’apparition des effets aéroelastiques.par la suite, le pilote

rencontrera des difficultés pour redresser son avion.

Les bonnes qualités de vol en tangage pour un avion ne dépendent pas essentiellement du
critére (5.34) parce qu’il peut y avoir une interaction importante par rapport a la vitesse du
translation longitudinal( Cp,).c’est le cas d’un avion qui presente une instabilité en terme
du coefficient C,, mais elle est acceptable par I'effet contrivers du coefficient Cp, .ce

dernier engendre une forte augmentation de trainée qui tendrait a amortir les perturbation

de la vitesse longitudinale.

5.7 Stabilité statique et commande d’un état de vol stabilisé (vol rectiligne) :

Pour maintenir un avion dans les conditions d’un état de vol stabilisé et permettre le

manceuvré d'une condition a l'autre, il est nécessaire que:

L’avion a la puissance suffisante de commande.

Il n'exige pas un effort pilote extraordinaire du pilote.

Notre objectif est d’analyser ces conditions de commande pour qu'elles puissent étre
employées par le concepteur. Pour effectuer l'analyse des conditions de commande

(puissance), les équations approprié¢es du mouvement doivent étre utilisées.

5.7.1 Stabilité longitudinale et les caractéristiques de commandes :

Combinant les équations de mouvement celles des forces et moments a¢rodynamiques et
de poussée obtenues précédemment, en découplant le cas longitudinal du cas latéral. Les

¢quations de vol stabilité dans le cas longitudinales sont :

mg Sin]/l = _(CDO + CDu(Zl + CDihihl + CD585€1)(71S + Tl COS(¢1 + 0(1) (522a)
mg cosy, = (CLO + CLul(Zl + CLihihl + CL53561)(71S + Tlsin (¢1 + 0(1) (522b)
0= (Cmo + Cmual + Cmihihl + Cm8e5el)(7156 - TldT (SZZC)

Ces €quations sont écrites dans le systeme d’axes de stabilité. On assume que la pression

dynamique est connue. Ces trois équations présentent six inconnus suivants :

Y1 ¢1, ay, ihlf 561 et Tl
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Observant que l'équation (5.35) suppose que I’angle d’inclinaison est nul ¢, = 0.
Sélectionnent T, et iy, les variables a;, y; et 6, peuvent €tre résolus par des techniques

itératives qui sont exigées en raison de non linéarité de 1'€quation (5.22).

Avec les solutions itératives trouvées, l'ingénieur peut donner une interprétation en vue
d’une application pratique. Par exemple, si une des solutions est de 45 degrés pour I’angle
de gouverne profondeur, il y a clairement un probléme : les empennages avec un angle de
gouverne supérieur a 25-30 degrés vont provoquer le phénomeéne de décrochage. Bien

que la solution est mathématiquement acceptable.
En introduisant les trois hypotheses suivantes :

La poussée équilibre la trainé dans 1’équation (5.22a)
La ligne de poussée passe par le centre de gravité(d; = 0).

Le terme T;sin (¢p; + aq)est négligeable dans 1’équation de portance (5.22b)

Pour un avion sans puissance(T=0) et avec ces hypotheses I’équation (5.22) peut étre

simplifiée sous la forme suivante :
mg cosy; = (€, + Cp a1 + CLihihl + CL58561)(71S (5.23a)
0=(Cp, +Cp,aq + Cmihi,11 + Cm585e1)‘7155 (5.23b)

Ecrivant I’équation (5.23) sous la forme matricielle :

lCLa CL5e l {0(1} 3 {CL1 — CLo — CLihihl} (5.24)

Cmg  Cmg, | Oes ~Cmy = Cmy, i,
> —mg = ; ’
Ou (C, = Py et cosy; = 1.0, ce qui est valable pour le cas d’un correspondant a un
planeur a faible pente.

On obtient les solutions suivantes :

_ (CLl - CLO - CLihihl)CmSe + (Cmo + Cmih ihl)CLge

a, = 5.25
: (CooComy. — G ) (>25)

s (Cimp + Cmy, iny) = g (C, = Cuy = Cu i) 526
“ (CLaCmge - CmaCLge) .
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FElles sont écrites de la maniére suivante :

da

a, = (ZCL1=0 + a_CLCLl (527)
95,

B0, = Becy 0+ 5l (5.28)

Les termes constants dans I’équation (5.27) et (5.28) ont les significations physiques

suivantes :

g, =0 ost I’angle d’incidence pour lequel ’avion est équilibre avec €, = 0

e, , €st Pangle de gouverne pour lequel I’avion est €quilibre avec €, =0

CL1

oo oSt la variation de I’angle d’incidence de 1’équilibre avec le coefficient de portance.
L

95,

3¢, ot la variation d’angle de gouverne d’équilibre avec le coefficient de portance.
L

De I’équation (5.38) et (5.39) on déduit que :

(=Ci, - CLihihl) Cs, + (Cimo + Cmihihl) Ci,

Ae, =0 = (529)
b (CruCims, = CmyCis, )
 —Cuy (Comg + Gy iy) = Comg (=Cuy = G in,) 5.30)
ecLl:O B (CLaCmge - CmaCLge) .
oa C
= T (5.31)
aCL (CLaCmge - CmaCLge)
96 —C
E Ma (5.32)

aCL B (CLaCmge - CmaCLge)

La figure 5.3 montre une solution graphique de 1'équation (5.23) pour le cas d'un avion ou
I’angle de gouverne de profondeur est limité de -20 degrés a + 10 degrés. D’apres la partie
supérieure de cette figure ,on note que 1'équilibre ( C,,, = 0) se produit seulement pour les

points A, B,C et D. avec le transfert des points A, B, C et D a la partie inférieure
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correspondant a la courbe C,; = f(a) il résulte la ligne d’équilibre de coefficient de
portance avec I’angle d’incidence. La pente de cette ligne correspond a la pente inverse de

1'équation (5.31).

Observer qu'au point D de la figure 5.3 le coefficient de portance présente une valeur
¢gale a I'unité. Par conséquent, dans ce cas le coefficient de portance est désigné par le
coefficient de portance maximal possible a I’équilibre. L avion ne peut pas €tre équilibré
pour une vitesse inferieure a celle qui correspondant la valeur maximale de coefficient de

portance maximale.

Concernant le point A de la figure 5.3 le coefficient de portance a une valeur de 0.57 et
désigné par coefficient de portance minimal d’équilibre. L’avion ne peut pas étre équilibré
pour une vitesse supérieure a celle correspondant a la valeur minimale de coefficient de

portance.
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Figure 5.3 La détermination graphique des solutions d’équilibre
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Deux facteurs sont principalement responsables de ces conséquences :

-La supposition que I’angle de gouverne de profondeur est limité de + 10 degrés a -20

degrés.

-Le parameétre de control de puissance qui est proportionnel a la distance verticale entre la

ligne constante de gouverne dans la partie supérieure de la figure 5.3.

Pendant la conception préliminaire d'un avion, les deux facteurs sont sous le controle du
concepteur et doivent étre choisis de telle maniére que I'équilibre ne soit pas un facteur de

limitation dans I'enveloppe de vol prévue de I'avion.

La variation de gouverne par rapport au coefficient de portance de I’équation (5.32) peut
étre déterminée dans le test en vol qui est fonction de la position du centre de gravité.
D’apres la figure (5.4), il est possible de déterminer I’emplacement de centre

aérodynamique. Ce point est aussi désigné par le point neutre avec manche fixe NP gy .
Puisque

g
CL1 - _
1S

Donc :

oc, 4w 533)
oU, pSU3 '

Ce résultat est interprété comme la variation du braquage de la gouverne par rapport a la

vitesse. On peut I’exprimer aussi par :

08,  4W Cm
oU, pSU; C,C

mge

@ (5.34)

- CmuCL8e

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

vitesse soit positive :

a3,
au,

>0 (5.35)

Cela signifie que pour augmenter la vitesse, il est nécessaire (d’abaisser) de déplacer le

bord de fuite de la gouverne de profondeur vers le bas (le cas de déflexion positive).de
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méme, pour ralentir il est nécessaire de (relever) déplacer le bord de fuite de la gouverne
de profondeur vers le haut. Pour que la condition (5.35) soit satisfaite, on doit vérifier le

signe de la dérivée de 1’équation (5.54).1a pluparts des avions la condition :

|CL“ Cms, | > |Cm“CL5e |

Puisque la dérivee ¢, est généralement positive au dessous de décrochage et comme la
dérivee de contrdle de puissance ¢y, est généralement négative, il résulte que la condition
e

(5.55) est assuré lorsque :
Cm, <0 (5.36)

Pour qu’un avion soit stable, cette condition est satisfaite tant que le centre de gravité est
en avant du centre aérodynamique.la figure 5.6 montre un exemple d’un test de vol pour la
variation de gouverne. On note que comme le centre de gravite déplace en arriere, le

gradient de vitesse de gouverne diminue.
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Xac or NPy,

Y
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Figure 5.4 Détermination de point neutre a partir d’un test de vol
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FigureS5.5 L’effet de la vitesse, le poids et la position de centre de gravité sur I’angle

de gouverne pour F-27 (Fokker 27).
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On considere I’équation (5.22b) et on assume que I’angle d’incidence de stabilisateur est

presque nul ( iy, = 0)

Si ’angle d’incidence @, est connu, ’angle de gouverne de profondeur correspondant a
I’équilibre est :
_ _(Cmo + Cmaatrim)

etrim
Cm6e

)

(5.37)

La dérivée partielle par rapport a la vitesse donne une variation avec le nombre de Mach :

08,,, 108

€trim

aVp a OM

0Cyp, ~ 0Cp, 0ts.:
1 aﬁ + 61\72 Atrim + Cma 6t1(/[lm
a C

mge

n l (Cmo + Cma atrim) acmae
a C? oM

mge

(5.38)

Le signe de la dérivée de la gouverne de profondeur par rapport a la vitesse dépend du

point neutre et de nombre de Mach. De I’équation (5.38) le signe positif de Cp,  sert a

. . a8 . e
augmenter le gradient de vitesse de la gouverne # .Cependant le signe negatif Cy, et son
P

. . a8 S . \
module sont suffisent pour inverser le signe # qui génere le phénomene ’la tendance a
P

piquer’’.

1(3Cm, 0Cpm,
Cm,, NE{ o T am atrim} (5.39)
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5.8 Le diagramme d'équilibre d'un avion :

Dans des problemes de conception il est utile d'utiliser les équations (5.22) sous forme
légérement différente. La nouvelle forme utilise le coefficient de portance au lieu de
l'angle d'incidence comme variable dans I'équation de moment de tangage. Dans ce cas, les

¢quations (5.22) sont exprimées comme suit :

CL = CLO + CLDCa + CLihih + CL5e5e (54061)
_ Cm L
Cn =Cnp, + d_CL C, + Cmihlh + Cmae(se (5.40b)

(. . dC .. . . . .
La dérivée ﬁ est obtenu en divisant Cy, sur C; .un avion doit avoir un marge statique
L

.. e . d
positif, SM si la dérivé % <0
L

—dC Cin, _ _ _ _
SM = dCLm = — CT: = —(xcg — xac) = (xac — xcg) (5.41)

a

La marge statique est la distance entre le centre de la gravité et le centre aérodynamique
d'avion, tous les deux donnés comme fractions de la corde géométrique moyenne c. Les

quantités qui représentent des barres dans les équations (5.40) ont une nouvelle

signification :
C_mo = Cm(cL=ih=89=0) (note: Cmo = Cm(a=ih=8e=0) ) (54261)
_ ac
Cny,, = (6—’”) (5.42b)
lh (cL constant et e constant)
_ ac
Cny. = (—’”) (5.42¢)
¢ 65@ (cL constant et ih constant)
Les relations entre les coefficients sont :
_ -
Cn, = Cm, — T Cy, (5.43a)
Lg
Cp. =Cp, ——2C (5.43b)
Miy — ZMyy Cy, Lip '
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_ C
C. =C Ta

-——C
ms, Mée Lse
a

(5.43¢)

Les quantités barrées (définies pour un coefficient de portance constant) sont égales les
quantités non barrées (définies pour un angle d’incidence constant) pour des avions est

satisfait pour : € = CLae ~ CLih ~ 0

La figure 5.6 présente une solution graphique de I’équation (5.40).on note que le point de
référence pour le coefficient de moment de tangage est arbitrairement sélectionné au quart
de la corde (0.25). Le graphe de la figure 5.6 est le diagramme d’équilibre d’un avion.il

peut déterminer :

Si I’avion peut étre équilibré a n’importe quelle position de centre de gravité avec
des braquages de gouverne raisonnables.

Si le décrochage d’empennage est un facteur de limitation de 1'équilibre.

fa.g=+|o“n 8e = = 20" ~ 100 0% 4 10°
o 1 I | | R ] 1
—-+——{——-—-1—---+—/—-'°“ —+J-—|—j7/~ +/—
T S T T T N 1 (9724 G000 I N
BN // % o
BEEREP ey Zul *r*'—l ]Z v
08 — ! AL TDB ! je=p
BERNY. ¢ 2NNy i
T A e e o [
06 — a4 i i 06 [ i
_.4__7%%(_-_4__J__ _J__- 7[_4__
\ A A&/ | cr=0100e! | | la = o
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7 T 71177 —t Pl
/ﬁl T L | |
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0 2 4 6 8 10 +02 +0.1 0 0.1 02
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Figure 5.6 Exemple d’un diagramme d’équilibre
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5.9 Stabilité statique et commande d’un état de vol stabilisé en mancuvre :

L'objectif de cette partie est de développer les modeles mathématiques pour de telles
manceuvres et de discuter leur application. Pour le vol stabilis¢ en manceuvre deux types se
présente : le vol en virage et le vol en ressource symétrique .Notre étude se concentre sur le

cas longitudinal du vol ressource symétrique.

5.9.1 Vol en ressource symétrique :

La figure 5.8 montre un avion dans un manceuvre de ressource symétrique. Les équations
longitudinales de trainée, portance et moment de tangage obtenus dans les chapitres

précédents sont :
0= _(CDO + CDu(Zl + CDihihl + CD6E5E1)mS + Tl COS(¢T + 0(1) (549a)

—mU;Q; —mg cosy;

0:C . _
= _(CLO + CLual + CLq 2_l]1 + CLihlhl + CL5e5el)q15
— Tysin(¢pr + ay) (5.49b)
= (Cp, +C G B+ 8, )TSE 5.49
0= ( mg + mg X1 + mqZ_Ul'I' mihlhl + mg, el)‘h ¢ ( . C)

Pour des valeurs données de qy,T,et iy ces équations peuvent étre résolu pour

aq, Qret b, .

Considérer encore le cas ou la poussée €quilibrée, T1 est choisie pour satisfaire I'équation
de trainée. Apres avoir négligé l'effet de la poussée dans 1’équation (5.49b) et (5.49c¢) et
La dérivée C Lq I’équation (5.70b) et (5.70c) devienne :

—mU;Q; —mg cosy;

= _(CLO + CLual + CLihihl + CL565€1)mS (SSOa)
0=
Cimy + Cmg@s + Cin, %‘i + Cm iny + Cng, Be, ) THSE (5.50b)

153



Chapitre 5 La Stabilité Statique

L=nW=W+ CF.

-
u, = QIRIaap

Figure5.9 Un avion dans un manceuvre de ressource symétrique

Comme indiquer par la figure 5.9, I’avion est en manceuvre de ressource symétrique, la
trajectoire de vol est un cercle dans un plan vertical. Le vecteur de vitesse de l'avion est

tangentiel a la trajectoire de vol et qui est li¢ au taux de tangage et au rayon de boucle par :
Uy = Q1Rip0p

En bas de la boucle, I’expression de la portance est donnée par :

L=nW =W +mU;Q, = mg + mU,0Q; (5.51)

En conséquence, il suit :
g
Q1= U—(Tl - 1) (5.52)
1

On écrit sous la forme matricielle suivante :

Cr, CLse {al} 3 NChpim = Crp — CL_ihihl (5.53)
Cmy Cms, | e ™ |=Cor, = Co iy = Cm, %(n -1) '
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Les solutions de 1’équation sont exprimées par :

. . ¢
Cing, (MCypiy — Cup = Cuy iny) + Cry, {cmo + Ciny, in, + C I (n- 1)}

mq 202
a, = 5.54
! C1,Cms, = Cus,Cme (5:549)
. ¢ 1 .
~C1y {Cmy + Cimy, iny + Comy 5o (0 = ) = Con (0Cipy = Cry = C, )
8, = - L L (555
ey — CL[X Cmae _ CLae Cma ( " )

Ces ¢quations déterminent a quelle valeur l'angle d'incidence et avec quelle valeur du
l'angle braquage de gouverne de profondeur le vol en ressource symétrique est possible.
L'intérét particulier aux pilotes est le changement de la gouverne de profondeur nécessaire
pour produire un changement de facteur de charge. Ceci peut étre trouvé en différenciant
8, parrapportan:
gc

20 _CLoc Cmq W - Cma CLtrim

® = L (5.56)
an CLDCCmSQ - CL C

S Ma

La figure (5.10) présente des résultats d’un vol de test exprimant la variation du braquage
d’une gouverne de profondeur en fonction du facteur de charge pour un avion a moteur

(moteur a piston).

Le point de manouvre de vol en ressource symétrique est défini comme :

X = MP;,, =X CmgP3C
Cgfor%:o - fix — “ac 4w
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Figure 5.10 La variation du braquage de la gouverne de profondeur en fonction de

facteur de charge pour un avion équipé d’un moteur
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5.10 Comparaison d’équilibre pour la configuration conventionnelle, canard et trois

surfaces :

Une question fréquemment posée est : « Pour équilibrer un avion, la portance sur
I’empennage (ou le canard) est dans quelle direction ?"La réponse a cette question peut

étre obtenue a partir des calculs simples d'équilibre.

5.10.1 L.’équilibre de configuration conventionnelle :

La figure 5.11 montre une combinaison aile-empennage pour un avion conventionnel. Le
fuselage a ét¢ omis pour la clarté. L’effet de fuselage est exprimé en placant le vecteur de
portance aile-fuselage dans le centre aérodynamique aile-fuselage.ces hypothéses sont

données :

<0 et C ~ 0 (5.57)

Mqc,, f Macy,

wi Direction de vol Lh

L empennage

= Cp,_aSE

Xac

“h

Figure 5. 11 Combinaison aile-empennage pour un avion conventionnel
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Pour le moment d’équilibre autour le centre de gravité, cette condition doit s’appliquer :

Ly (Xeg = Xacy ;) + Macy,; = Ln(ac, = Xcg) = 0 (5.58)

De cette équation la charge d’empennage pour 1’équilibre est :

Ly = Ly (xcy B xanf) + Mac,, (5.59)
(xach - ny)

On observe que pour un avion conventionnel ces inégalités valables :

(xac, = %cg) >0 My . <0 Ly >0 (5. 60)

acwf

Par conséquent, les conclusions suivantes pour le « signe » de la portance d’empennage (la

charge), peuvent étre tirées, selon l'emplacement du centre de la gravité :

1% cas : xcg > Xqc, . (combinaison aile-fuselage instable) conduit a :

L,>0 Ou L, <0 Lacharge vers le haut ou vers le bas,

Dépend de grandeur négative de M, .
Zeme cas : Xcg = Xqc,, (combinaison aile-fuselage neutre) conduit a :

L, <0 Lacharge vers le bas

Jeme cas: Xog < Xqc, . (combinaison aile-fuselage stable) conduit a :

L, <0 La charge vers le bas

Conclusion : la charge d’empennage pour I’équilibre sera généralement vers le bas, sinon

l'aile-fuselage lui-méme soit instable et satisfait :

|Macwf| < wa (xcg - xacwf)
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5.10.2 L.’équilibre de la configuration canard :

La figure (5.12) montre une combinaison canard-aile pour un avion canard. Le fuselage a
¢té omis pour simplifier le calcul. L’effet de fuselage est exprimé en placant le vecteur de
portance aile-fuselage dans le centre aérodynamique aile-fuselage.ces hypothéses sont

données :

<0 et C ~ 0 (5.61)

Mqc,, f Macc

Direction de vol

C.2.

“."

Figure 5. 12 L’arrangement aile-canard pour un avion canard

Pour le moment d’équilibre autour du centre de gravité, cette condition doit s’appliquer :

Lc(xcg - xacc) + Mg, — Lwy (xacwf - xcg) =0 (5.62)

De cette €quation la charge de canard pour I’équilibre est :

wa (xacwf - xcy) - Macwf

L. = (5.63)
‘ (xcg - xacc)

On observe que pour un avion canard ces inégalités valables :

(xcg — %Xqc,) >0 Mg, <0 Ly >0 (5.64)
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Par conséquent, les conclusions suivantes pour le « signe » de la portance de canard (la

charge), peuvent étre tirées, selon 'emplacement du centre de gravité :

1% cas: xcg > Xqc, y (combinaison aile-fuselage instable) conduit a :

L.>0 ou L.<O0 Lacharge vers le haut ou vers le bas,

Dépend de grandeur négative de M, y
Zeme cas : Xcg = Xqc,, (combinaison aile-fuselage neutre) conduit a :
L. > 0 La charge vers le haut
Jeme cas: Xog < Xqc, y (combinaison aile-fuselage stable) conduit a :

L. >0 Lacharge vers le haut

Conclusion :la charge canard pour I’équilibre sera généralement vers le haut, sinon l'aile-

fuselage lui méme soit instable et satisfait :

|Macwf| < wa (xcg - xacwf)

5.10.3 L.’équilibre de configuration a trois surfaces :

La figure 5.13 montre une combinaison canard-aile-empennage pour un avion a trois
surfaces. Le fuselage a été négligé pour la clarté. L’effet de fuselage est exprimé en plagant
le vecteur de portance aile-fuselage dans le centre aérodynamique aile-fuselage.ces

hypothéses sont données :

Q

<0 , C =0 et

Macy,

(5.65)

Macy, Macc
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Le Direction of Flight Lo Ly,
-
Canard L'empennage
Xac,
g Xeg
Xacwf
el
- :

Figure 5.13 Combinaison canard-aile-empennage pour un avion a trois surfaces

Pour le moment d’équilibre autour du centre de gravité, cette condition doit s’appliquer :

Le(¥eq = Xace) = Luws (Xacy; — Xeg) +Macy; = Ln(¥ac, = Xcg) =0 (5.66)
Dans le cas d’avion a trois surfaces ces inégalités sont satisfait :

(xcg — Xac,) > 0 My . <0 Lys>0 (Xac, = %cg) >0 (5.67)

acwf

En plus x4, s~ Xcg >0 est toujours satisfait dans le cas des avions a trois surfaces.

Maintenant nous avons deux charges d’équilibre, une des deux doit étre sélectionnée. On

ressoude la charge d’équilibre de canard :

_Macwf + Lys (xacwf — xcg) + Lh(xach — xcg)

L. =
¢ (xcg - xacc)

(5.68)

D’apres 1’équation (5.89) on peut conclure que tant que L, est positif (c.-a-d. vers le

haut), L. sera également positif (c.-a-d vers le haut).
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Le but de ce chapitre est d'examiner les caractéristiques de la stabilité dynamique et
la réponse des avions en termes de petites perturbations de mouvement relativement a un

état de vol stabilisé donné.

6.1 Définitions :

Définition de la stabilité dynamique :

La stabilit¢ dynamique est définie comme étant la tendance des amplitudes d’un
mouvement perturbé d’un avion a s’annuler ou prendre des valeurs correspondantes a un

¢tat d’€équilibre apres la disparition de la perturbation.

Définition des critéres de stabilité dynamique :

Elles sont définies comme les régles sur les quelles on distingue les trois mouvements

perturbés :
Stabilité dynamique.
Instabilité dynamique.
Stabilité neutre.

Les figures 6.1 et 6.2 montrent les concepts de Stabilité dynamique, Instabilité dynamique

et Stabilité neutre.

Dans d’autres contextes les critéres de stabilit¢é dynamique sont interprétés par la
nécessité de répondre a des caractéristiques spécifiques, ce type des interprétations souvent

utilisées dans les études de qualité de vol pour les avions militaires.

Définition d’une réponse d’un avion :

Lorsqu’une perturbation soit interne ou externe sera générée, la réponse de I’avion est le
changement en fonction du temps des variables du mouvement relativement a des

conditions d’un état de vol stabilisé.
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Critéres de stabilité :

Selon les criteres ci-dessous, on peut juger que tel systéme est stable ou instable

Un systéme linéaire est stable si et seulement si les parties réelles des racines de

I’équation caractéristique sont négatives.

Un systeme linéaire est convergent (stable) si les racines de I’équation

caractéristique sont réelles et négatives.

Un systeme linéaire est divergent (instable) si les racines de [’équation

caractéristique sont réelles et positives.

Un systeme linéaire est oscillant convergent (stable) si les parties réelles des racines

de I’équation caractéristique sont négatives.

Un systéme linéaire est oscillant divergent (instable) si les parties réelles des

racines de I’équation caractéristique sont positives.

Un systeme lin€aire est neutralement stable si I’une des racines de 1’équation
caractéristique est nulle ou si parties réelles des racines de [’équation

caractéristique sont nulles.
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sans frottement:
’"’W: stabilité dynamigue neutre
" avec frottement:
stabilité dvnamigue (oscillation
convergente)

% Log ‘ 11/ j

Instabilité dvnamique (oscillation divergente)

gravité

Instabilité dvnamique (divergence pure)

gravité

Figure 6.1 exemples de la stabilité dynamique, instabilité et la stabilité neutre d’un

systéme mécanique
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Figure 6.2 Exemples I’évolution de la stabilit¢é dynamique, I’instabilité et la stabilité

neutre avec le temps
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6.2 Stabilité dynamique longitudinale et réponse de ’avion :

6.2.1 Les équations de mouvement longitudinales et les fonctions de transferts :

Les trois équations du mouvement pour les petites perturbations sont les suivantes :

. _ u u
mu = —mg9C0591 + q1S {_(CDu + ZCDl)U_l + (CTxu + ZCTxl)U_l}

_ (Cp
+ qls{U - (CDDC - CLl)Ol - CD5356} (61a)
1

u
m(w — U,q) = —mg@sin 6, + g, s {—(CLu +2Cy,) TR (¢, + chl)a}
1

_ ac qc
+qs {_CL[X 20, Ci, 20, - CL585e} (6.1b)
s u u
Lyq = 3, SC {(Cmu +200,) -+ (Corp,, +2Ciny,) g Cnea CmTaa}
s ac qc
+ qlSc {Cmix Z_Ul + Cmq Z_Ul + Cmae(se} (6.1C)

En utilisant les substitutions suivantes les équations peuvent étre ajustées en termes de

vitesse, angle d’incidence et I’assiette longitudinale.
q=20

Et
w=Ua

Le moment d’inertie de tangage, I, est calcul¢ dans le tricdre avion choisi. Puisque les
¢quations de mouvements sont obtenues dans le triedre stabilité¢ le moment d’inertie doit
étre calculé dans ce triedre. Cependant, comme le triedre stabilité peut étre obtenu par la
rotation du triedre avion par rapport a ’axe des y, le moment d’inertie de tangage reste

invariable.

Pour mieux discuter les caractéristiques physiques représentées dans les équations (6.1), il
est preférable de diviser les deux membres des e€quations par soit m ou I, . Les nouveaux
parametres qui présentent les termes des équations sont appelés «les dérivées
longitudinales dimensionnelle de la stabilité» et leurs définitions sont données dans le

tableau 6.1.
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Tableau 6.1 dérivées longitudinales dimensionnelle

La Stabilité Dynamique

v - —g15(Cp, +2Cp,) 51 _ §15¢(Cpny, + 2Cpn,) rad/S
u mU,; u I, Uy ft
LT (cr,, +2Cr,,) 0 | 352 (Cong, +2Cmp,)  rad/s
T mU, Tu ™ L, Uy ( ft
¥ = _‘715(61)0( —Cy,) (ft/Sz) q15CCn (572
.=
m rad @ L,
—q15Cpy, ft/s? q,5¢Cp,
XSe - m ( Tad ) Ta = ] Ta (5—2)
g1s(Cy, +2C,,) >
—_— S -
R ek T ) §15C%Cp, i
mU; a= $™)
21, Uy
-q;,s(C, +C t/S?
Z, = % La Dl) (f / ) q15C%Cp,
m rad TN S
7 = —q15¢Cy, ft/s el
7 2muU, (rad) q15CCm,, 2
o Se =] (579
;- —q,5¢C, ft/S vy
7 2mU, (rad)
. —q15Cy,, (ft/Sz)
8e ™ m rad
Les équations simplifiées du mouvement sont données par :
u=—gbcosb; + Xu+Xpu+ X,a + Xs,0, (6.2a)
Upg — U,0 = —gOsin 6, + Zyu+ Zya + Zyt + Z,0 + Z 6, (6.2b)
6 = Myu + Mru + Mya + My a + Myd + Z,0 + M, 5, (6.2¢)
Les équations de mouvement apres transformation de Laplace :
(s - X, - XTu)u(s) — Xqa(s) + gcosf, 8(s) = X5,8.(s) (6.3a)

—Zu(s) +{s(U, — Zy) — Z}a(s) + {—(Zq + Ul)s + g sin 91}9(5) = Zs,0.(s) (6.3b)

—(Mm, + MTu)u(s) — (Mgs + M, + MTa)a(s) + (s2 - qu)e(s) = Ms,8.(s)

(6.30)
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Elles sont utilisées sous cette forme pour une résolution rapide et c’est la raison pour

laquelle la transformé de Laplace avec condition initiale nulles soit applicable pour ce type

des équations.

Les équations sont €crites sous forme matricielle suivante :

(s — — _ . fu(s)\ fX5e}
(s — X, — Xz,) X g cos 6, 5.
. (s)

—Z,, {sUy-2) -2} {-(2,+U,)s+gsin6;}|< (;Z(SS) b =1{Zs, ¢
2 6(s)

| —(My + M) —(Mys + M, + Mz,) (s2 — Mys) W) s

o (6.4)

On écrit les rapports des variables u(s), a(s) et 6(s) par rapport a §,(s) ce dernier

représente ’angle de la gouverne de profondeur.

u(s) a(s) 0(s)
5.0)' 5.() °* 5,(5)

Elles sont appelés les fonctions de transfert longitudinal de I’avion.

La résolution des équations est donnée comme suit:

Xs, —Xq g cos 6,
Zs, s, -2)-2, {-(Z,+Uy)s+gsin6,}
u(s) Ms, —{Mys+ My + Mz} (5% — Mgs) _ Ny
Se(s) - (S — Xy — XTu) —Xo g cos 6, - D,
~Zy {s(Uy —Zy) —Z,} {—(Z, + Uy)s + gsin6,}
—(My, + Mz,) —(Mys + M, + Mg (s2 — Mys)

Avec :

N, = A,s3® + B,s?> + C,s + D,

(6.5)

(6.6)
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Ou:
Ay = X5,(Uy — Z3)
B, = —X5 {(Uy = ZIMy + Zo + My (U, + Z) + Z5,X, }

Cu = X5,{MyZy + Mygsin6, — (M, + My )(Uy + Z,)} + Z5,{—Myg cos 0, — XM, }
+ Mae{Xa(Ul + Zq) — (U, —Z,)g cos 91}

D, = Xae(Ma + MTa)g sin@, —Zs,Mqg cos0; + Mg (Z,g cos6; — X,g sin6,)

(s - Xy —XTu) Xs, g cos 6,
~Zy Zs, {-(z,+Uy)s+ gsino,}

a(s) |—(My+Mz) Ms, (s2 — Mys) N,
5.5 B, "D, ©7
Avec :
N, = A,s® + Bys? + C,s + D, (6.8)
Ou:
Ag=1Z5,

By =Xs,Zy + Zs {—M, — (X + X1,)} + Ms,(Uy + Z,)

Co = X5,{(Uy + Z,)(My, + My)) — My Z,,} + Z5, M, (X, + X1,)
+ M {—gsin6, — (Uy + Z,)(Xy + Xz,)}

Dy = —Xs,(My + Mz, )g sin 0, + Z5 (M, + Mz,) g cos 6,
+ Mae{(Xu + XTu)g sinf@; — Z, g cos 91}
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(s —X, —Xr,) —Xq Xs,
—Zy s -2 -2} Zs,
0(s) | —(My+Mp,) —(Mgs+Mg+Mg) Ms| Ny 69)
5e(s) 51 51 .
Avec :
Ng = AQSZ + BQS + Cg (610)
Ou:

Ag =Zs My + Ms,(Uy — Zy)

By = X5 {ZyMy + (Uy — Z)(My, + Mz )} + Z5 {(My + My,) — My(X, + X1,)}
+ Ms {~Z4 — (Uy — Zo)(Xy + X,)}

Co = X5 {(My + Mz )Z), — Z,(M,, + Mz,)}
+ Z5 {—(My + Mz)(Xy + Xr,) + Xo(My, + Mp,)}

+ M5 {Zo(Xy + X1,) — XoZ }

On peut aussi montrer le concept de la fonction du transfert avec le diagramme suivant.

Entée U[S]/O‘E{S] Sortie
oe(s) u(s)
Fonction de transfert

Vitesse de la gouverne de profondeur

Figure 6.3 Concept de la fonction de transfert

L’intérét d’avoir une fonction de transfert est de pouvoir déterminer un large spectre des
réponses de I’avion. Il suffit d’avoir un signal d’entrée, la fonction de transfert s’occupe

de déterminer le signal de sortie.
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- Par analogie a la propriété des systémes linéaires, 1’allure de la stabilité¢ dynamique
longitudinale d’un avion dépend strictement de 1’équation caractéristique qui est

obtenue sous forme des polyndmes au dénominateur.

6.2.2 Stabilité dynamique longitudinal (cas général) :

Les équations (6.5), (6.7), (6.9) possédent le méme dénominateur
D, = A;s* + B;s® + C;s*>+ D,S+E; (6.11)

Les coefficients de A; jusqu'a E; sont définis de la maniére suivante :

By =—(Uy — Z)(Xy + Xp, + My) — Zy — My (Uy + Z,)

C, =Xy + X5, ){My(Uy — Zo) + Zo + My (Uy + Zp)} + MyZy — Z, Xy + My gsin 6,

— (Mg + M) (U, +2,)

D, = gsin 0, {M, + My, — My(X,, + X1, )} + g cos 0, {Z, M, + (M, + My )(Uy — Z,)}
+ (My + My ){—X, (U, + Z,)} + Z, X, M,
+ (My + My ){(My + My )(U, + Z,) — MyZ,}

E, = gcos6, {(My + My,)Z, — Z,(M,, + My,)}
+ g sin 6, {(M,, + Mz )X, — (X, + Xr,) (Mg + M)}

Alors que I’é¢tude de la stabilit¢ dynamique dépend entierement des racines de la

fonction caractéristique

D,=0
Ais*+ Bis®+Cs?+D;S+E; =0 (6.12)

Cette équation caractéristique posseéde quatre racines et apres la détermination des
valeurs numériques de ces racines, on peut étudier la stabilité¢ de ’avion a travers les six

critéres de stabilité mentionnés au par avant.
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Traitement des racines de 1’équation caractéristique :

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

longitudinaux les conditions nécessaires et suffisantes pour que toutes les parties réelles

des racines soient négatives sont :

Aq,B,C,Dy,E; >0

(
{ et (6.13)
I
\

R = Dl(Blcl - AlDl) - B%El > O

De plus, on peut montrer que I’annulation de £ et de R correspondent a des cas critiques

particuliers

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

— Le changement de signe de R correspond au changement de signe de la partie réelle
d’une paire de racines complexes conjuguées, et donc R devenant négatif marque

I’apparition d’une oscillation divergente. [4]
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Figure 6.4 Exemple des configurations possibles de racine
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Raccordement entre la stabilité longitudinale statique et dynamique :

Selon les critéres de stabilité de I’inégalité (6.3), une racine de 1’équation
caractéristique change de stable a instable quand le coefficient E; change du
signe. Vu que l'assiette longitudinale de I’état de vol stabilisé est suffisamment
petite pour négliger le sinus de cet angle, la condition de la stabilité peut étre

approximée :
(Mg + Mz )Zy, — Zo(My, + Mz,) >0 (6.14)

En négligeant la contribution de la poussée, ¢a devient :

M, Z,—Z,M, >0 (6.15)
En divisant par Z,Z,, :

Mo My

A" 1
7. 7, (6.16)

A T’aide des dérivées de stabilité dimensionnelles, on peut écrire :

Cma G
C,, +Cp, ~ Cp, +2C,

(6.17)

On observe que les grandeurs typiques de la pente du coefficient de portance varient de 3 a
6 par radian tandis que les grandeurs typiques du coefficient de trainée de I’état de vol

stabilisé varient de 0.015 a 0.050. Par conséquent :

Cin, Cin,,

C_La = (xcg - xaCA) > CLu +2C,, (6.18)

Dans le cas subsonique faible, la dérivée Gy, est négligeable. Donc, I’avion n’aura pas une

racine réelle instable tant que :
Fop < Fac, (6.19a)

Ceci sera identifié en tant que la condition de la stabilité statique de I’avion.
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Dans le cas subsonique fort, la dérivée Cy,, ne peut pas €tre négligée a cause de la

variation du centre aérodynamique. Numériquement si on assume que :
Cm,, = —0.10
Et
C, +2C, =10
On obtient :
Xeg < Xgc, —0.10 (6.19b)

Les racines de 1’équation caractéristique :

Pour les racines de I’équation caractéristique sous forme standard on écrit :

{51,2 =Ny, T jw, (6.20)

S34 =MN34 L jwsa

D’apres le cas (c1) de la figure 6.4, il y a deux pairs de racines complexes, une avec une
fréquence considérable que I’autre. La racine avec la fréquence élevée représente le mode

7. . . ) J o 1
courte période. Tandis que la racine avec la basse fréquence représente le mode phugoide .

(52 + 281200, ,5 + w,zllrz) (52 + 281200, ,5 + w,zllrz) =0 (6.21)

S12 = 51,20)111,2 ijwnl,z /1 - 51,22 (6.22)
S34 = 53,4(‘)713'4 i].(‘)713'4. ’1 - 53,4-2 (623)

! Le nom de phugoide a été attribué a ce mode par Lanchester (1908) qui ’a décrit le premier. 1l dérive d’une
racine grecque signifiant fuir comme dans le mot fugitif. En réalité, Lanchester voulait employer la racine du
verbe voler. Néanmoins, le mot phugoide est resté dans le jargon aéronautique.
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Ou:
w=w, |1-E&

Et

n=—-w,

w :estla fréquence.

w,, : est la fréquence naturelle non amortie.
& :est le taux d’amortissement.

La figure 6.5 montre la relation entre la fréquence, la fréquence naturelle non amortie et le

taux d’amortissement.

En introduisant les indices ‘sp’ pour le mode courte période et ‘ph’ pour le mode

phugoide :

Ssp = gspwnsp ijwnsp /1 - 55102 (6.24)
Sph = gphwnph ijwnph /1 - gphz (6.25)

+ jw
____________ I8
|
N
|
| (]
' 0
—TI"‘_ :n=_t{ﬂn _'h'-inn
|
I
|
|
% _____________ — jw

Figure 6.5 La relation entre la fréquence, la fréquence naturelle non amortie et le

taux d’amortissement.
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6.2.3 Stabilité dynamique longitudinal Mode courtes périodes :

Pour comprendre I’influence des parametres de 1’avion et du vol sur les modelés
propre, on doit examiner les caractéristiques (fréquence, amortissement) analytiquement.

On cherche a établir des expressions analytiques approchées décrivant ces modes.

Nous acceptons le fait que pour les avions entierement stable, il est fréquemment
acceptable d’assumer que le mode courte période a lieu a une vitesse approximativement
constante. Donc le degré de liberté de la vitesse de 1’équation (6.14) peut étre réduit afin de

simplifier les équations longitudinales perturbées a :

[ sUi—Zy)—Z  {=(Zg+Ui)s+gsin6,}] (a(s)) (7,

| | |5 )I | ¢

| oo, [
S

| —(Mys + M, + M) (s2 — Mys) |G Ws)

Dans la plupart des cas, il est acceptable d’introduire les approximations suivantes :
Zy < Uy

Z, KU,

6; =0

En outre, on introduit la contribution de la poussée a la stabilité statique longitudinale

totale de 1’avion par la substitution de :
My » Mg + My,

Il est possible d’écrire I’équation (6.26) comme :

[ (sU1—=Za) —Uis (2 (74

| s | |

| He()%{l } (27
S

|-Mos + M) (s2— M) Giy)  (Me.)
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Les fonctions de transferts approximées de I’angle d’incidence et de 1’assiette longitudinale

peuvent €tre écrire comme :

als) _ {255 + (Ms,U; — MZs,)} (6.28)
56(5) U, {SZ _ (Mq +g—i‘+Ma)S + <ZaU—1;4q_Ma)}
0(s) _ {(UuMs, +Z5,My)s + (MaZs, — ZaMs, )} (6.29)

- Z M
Be(s) sU; {52 - (Mq + % + Ma) s+ <aU—1q - Ma)}
1

La premicre racine dans le dénominateur de la fonction de transfert de I’assiette
longitudinale est une indication de la stabilité neutre par rapport a la variation de I’assiette.
Ceci est prévu, car il n'ya pas de rétablissement de forces qui agissent sur un avion a la

suite de variations de I’assiette longitudinale.

Le dénominateur du second degré des équations (6.28) et (6.29) est en fait une

approximation du mode courte période :
2 2
s“+ 2$Spwnsps + wn,

On peut maintenant écrire les approximations suivantes pour la fréquence naturelle non

amortie et le taux d’amortissement :

(6.30)

(6.31)

(6.32)
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Ce résultat indique que la premiere approximation des courtes périodes est

proportionnelles a :

— La stabilité statique longitudinale et par conséquent de la position du centre de
gravité par rapport au centre aérodynamique de 1’avion. La fréquence sera élevée a

un centre de gravité avance.

— La pression dynamique de I’état de vol stabilisé. La fréquence a une altitude donnée

sera ¢levée pour des grandes vitesses que pour des faibles vitesses.

— Le moment d’inertie de tangage. La fréquence sera ¢levée pour des avions avec un
faible moment d’inertie de tangage. Aussi pour les avions avec des moteurs montés
en arriere du fuselage tend d’avoir une fréquence faible que ceux avec des moteurs

montés sous ’aile.

Il est utile d'examiner le cas ou le dernier terme du dénominateur de 1’équation (6.29) est :

(Zan

—M,)=0
it M)

Multipliant les deux cotés de 1’équation (6.29) par ‘s’ :
s0(s) _ 0(s) {(UiMs, + Zs,M¢y)s + (Mo Zs, — ZoMs,)}

53(5) B 5e(s) B U, {52 - (Mq + g—: + Ma) 5}

(6.33)

Ceci représente la fonction de transfert du taux de 1’assiette longitudinale de I’avion pour

ce cas. Les racines de 1’équation caractéristique sont :
s=0

Et
s=(Mq+lZ]—‘I+Ma)

L’une des racines de 1’équation caractéristique est réelle stable qui conduit a la
convergence et I'autre est neutre ce qui implique que la réponse du taux de tangage au
braquage de la gouverne sera constante. Ce qui montre aussi que 1’avion est en manceuvre

de ressource.
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En utilisant les définitions des dérivées dimensionnelles, on trouve que la solution

constante du taux de tangage correspond a la position du centre de gravité suivante :

Cmq oSc

)ch = Jz'acA - W (634)

Cette position du centre de gravité sera reconnue comme le point de manceuvre d'avion

(manche fixe), M Pr;,. Ce résultat établit une nouvelle relation entre la stabilite statique et

dynamique.

6.2.4 Stabilité dynamique longitudinal Mode Phugoide :

Nous acceptons le fait que pour les avions entierement stable, il est fréquemment
acceptable d’assumer que le mode Phygoide a lieu a un angle d’incidence
approximativement constant. Dans ce cas, le moment de tangage de I’équation (6.3¢) doit
étre supprimé, en plus les termes de I’angle d’incidence des équations (6.3a) et (6.3b)

doivent étre négligés. Les équations longitudinales perturbées prennent la forme suivante :

[(s — Xy — X7, g cos 6, 1) rX(Se\

( ) 5.(s) |
3 b= < } (6.35)

| 6(s) I

| -z, @+ u)s+gsinodl (5)  \zs)

Dans la plupart des cas, il est acceptable d’introduire les approximations suivantes :
Z, KU
6; =0

En outre, on consideére que la contribution de la poussée a la dérivée dimensionnelle de la
vitesse d’amortissement fait partie de I’effet de la vitesse d’amortissement totale de 1’avion

et par la substitution de :

Xy o Xq + Xp,
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Il est possible d’écrire I’équation (6.35) comme :

s-X)  +g (X)) (Xa)

|[ } 56(5) |
| ! [ _ ) } (6.36)

ll J' 6(s) |

-z, -Us 5 ) \z,)

Les fonctions de transferts approximées de la vitesse et de I’assiette longitudinale peuvent

étre écrire :

u(s) ~ (X(geUls +gZ(ge)

= 6.37)
p (
6, (s - 42

0(s) _ (25,5 — XuZs, + 9X5,24) (6.38)

8e(s) U, (52 — XS —gU—Zlu)

Le dénominateur quadratique des équations (6.37) et (6.38) est en fait une approximation a

la forme polynomiale du deuxieme degré du mode Phygoide :
s?+ 28pnWn,),S + w,zlph

II est maintenant possible d’écrire les approximations suivantes pour la fréquence naturelle

non amortie et le taux d’amortissement suivants :

_gzu
W,y / 7 (6.39)
Eon (6.40)
h = '
p 20y,

Pour mieux comprendre, on remplacant les dérivées dimensionnelles par leurs définitions

dans les équations (6.39) et (6.40) :

0gS
Wn,,, \[ﬁ (c,, +2¢C,) (6.41)
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Pour des vitesses subsoniques faibles, la condition suivante est satisfaite :
Cp, KLCp,
Sachant que

w

CL, ===

On peut simplifier I’équation (6.41) a :
w.  ~ 9 JZ (6.42)
nph UI

D’apreés ’équation (6.52), la fréquence naturelle non amortie du mode phygoide est
indépendante de la conception de 1’avion, elle dépend seulement de la vitesse de 1’état de

vol stabilisé.
De méme, la détermination du taux d’amortissement se fait en remplacant :
Xy +Xr, P Xy

Ce qui donne :

_ —(Xu + XTu) o \/Z(CDu - CTxu)

$pn = (6.43)

anph 4CL1
On sait que la dérivée de la poussée par rapport a la vitesse perturbée dépend du systeme
propulsif (cinq cas différents sont discutés dans le chapitre quatre). Pour le cas d’avion

propulsé par un réacteur a une vitesse subsonique faible, on peut simplifier I’équation

(6.43)a :

V2

Son 2(€1,/Cp,)

(6.44)

Ceci indique que le taux d’amortissement du mode phygoide est proportionnel a la finesse.
Par conséquent, un avion avec une finesse importante devrait avoir un faible

amortissement du mode phygoide. Ce qui rend le contrdle de la vitesse difficile.

Pour aider a bien visualiser la réponse de I’avion a une impulsion de la gouverne selon les

différents modes, les figures 6.6 et 6.7 illustrent ces phénomenes.
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fty Typical Short Period Scale
80

40

0 40 80 ft

horizontal

Figure 6.6 Le mode courte périodes

ft ¢ Typical Phugoid Scale
8000

4000 X

0 4000 BOOO ft

horizontal

Figure 6.6 Le mode phygoide
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6.2.5 Réponse longitudinale due a la commande du braquage des gouvernes :

La réponse de I’avion pour une valeur donnée de braquage de gouverne peut étre obtenue
suivant le processus de la fonction de transfert (figure6.3). Le théoréme de valeurs finis
(voir rappel transformé de Laplace) sera utilis€ pour trouver la valeur de perturbation

finale de la vitesse, d’angle d’incidence et de I’assiette longitudinale. Supposant que

Xae ~ O
SoNy)y 8.0y 8e(Z5 My + Mg Z,,)
li =i {—67”}= €U L 81 0% e 6.45
tl—>rg u(t) sl—l;r(} s S D1 E1 (Mazu _ZaMu) ( )
8o Ng) 8.0y 8e(Zs My, —Ms Z,)
Y i {_e__a}= ela _ Oe\2s, e 6.46
tl_)l’g (Z(t) sl—r>r01 S S E1 (Mazu _ZaMu) ( )

1

. . 56 Ng
him 00) = iy s 57}

_ 5669
-5
8elZs, (=M Xy + XoM,) + Ms,(Zo Xy = XoZ0)}

~ 6.47
(Mazu - ZaMu) ( )

Les quantités présentés dans les équations (6.45)-(6.47), ajoutées a leurs état stabilisé
représentent un nouveau ¢état d’équilibre pour la vitesse, I’angle d’incidence et I’assiette a

une valeur donnée de braquage de gouverne.

6.2.6 La forme standard pour les fonctions de transfert longitudinale :

La forme standard de fonction de transfert pour la boucle ouverte pour les avions stables

est donnée par :

u(s) _ Kus, (Ty,s +1)(Ty,s + 1) (6.480)
56(5) 52 ngps 52 prS
=+ o +1 =+ (1) +1
Wngp Msp Wn,, Nsp
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Ko, (Tos+1) B P
o) g e (6.48b)
56(5) 5?2 ngps 5?2 prS .
=+ o +1 =+ (1) +1
wnsp Nsp wnp Nsp
6(s) _ Koy, (To,s + 1)(To,s + 1) (6480
56(5) s2 ngps s2 prS
>+ +1 >+ +1
wnsp wnsv w"v wnsl’

On note que pour la valeur de s nulle, toutes les composantes de fonction de transfert qui
dépend de la variable de Laplace s prennent une valeur de I'unité. Chaque fonction de
transfert a s = 0 prend la valeur du rapport de coefficient libre au numérateur sur le
coefficient libre au dénominateur. Ces valeurs sont désignées par les gains a fréquence

nulle de la fonction de transfert. Dans le cas longitudinal, ces gains sont trouvés comme :

D,
Ku6e = E_l
Dg
Ka6e = E_l
Dg
K95e = E_l

6.2.7 Les formes de mode longitudinal :

Pour une valeur d’entrée de braquage de gouverne, la réponse d’avion consiste a une
réponse oscillatoire des trois variables, la vitesse, I’angle d’incidence et I’assiette. La
forme du mode longitudinal décrit deux quantités, la premicre est la grandeur relative de
I’amplitude de u, a et 0. La deuxieme est le déphasage des angles pour ces variables. Les
analyses suivantes expriment comment peut on obtenir la forme des modes ? Et comment

eut on ’utilisés pour justifier nos approximations ?
p pour | pp

On considere les équations de mouvement perturbé et on assume le terme de gouverne

comme nul. Donc, ces équations expriment la dynamique du systéme non perturbé.
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(s - X, - XTu)u(s) — X a(s)+gcos6;0(s) =0 (6.49a)
—Zu(s) +{s(U, — Zy) — Z}a(s) + {—(Zq + Ul)s + g sin 91}9(5) =0 (6.49b)
—(My + Mz )u(s) — (Mgs + My + Mz, )a(s) + (s? — M;s)8(s) = 0 (6.49¢)

On choisi arbitrairement 1’assiette comme variable d’entrée, les autres variable sont

trouvées par comparaison a |’ assiette.

Les équations (6.49) sont maintenant écrites en termes des formes du mode u(s)/6(s) et

a(s)/0(s) de la maniére suivante :

u(s) a(s)

(s - Xy —XTu)@—Xa@ = —gcosf, (6.50a)

A @H(U —Z)—z}@——{—(z +U,)s + gsiné,} (6.50b)
ue(s) s(Uy 14 a H(S)_ q 1)S g sin vy .

(Mo 4 M) (M + My + M) % = —(s? — M,s) (6.50¢)

6(s)

Pour résoudre les formes du mode, deux équations peuvent étre utilisées. En utilisant la

premiere et la dernieére équation, les solutions sont données par :

—g cos 6, —Xq
u(s) 3 —(52 — qu) —{Mys + M,} 3 a,s% + bys + ¢4 651
0(s)  |(s —Xu) —Xq " as?+bs+c (6.51)
_(Mu) _(Mds + Ma)

186



Chapitre 6 La Stabilité Dynamique

Et
(s—X,) —gcos6,

a(s) —M,, —(s2 = Mys) _ 0,57 + s o5t d, 652)

0(s) |(s—Xy,) —Xq B as?+bs+c '
_(Mu) _(Mds + Ma)

Les coefficients des équations (6.51) et (6.52) sont donc :

a=-—M, b=-M,+X,M, c=X,M,— XM,

a, = —X, by = Mgg cos 0, + XM, c1 = M,g cos 6,

a, =—1 b, =M, + X, C; = —XyM, d, = —M,gcosb,

Les solutions des formes du mode sont des rapports polynomiaux. La variable s sera
considéré comme un nombre complexe, chaque forme de mode peut étre représentée par

un rapport de deux nombre complexe. un nombre complexe X peut étre écrit comme :
X = X e/”

X, est 'amplitude du nombre complexe.

T est ’angle de déphasage.

En écrivant les formes de mode comme un rapport de deux nombres complexe :

u(s) ou a(s)  Mpum +JjWnum
9(5) 9(5) Ngen +jwden

(6.53)

Ou les indices ‘num’ et ‘den’ signifient respectivement le numérateur et le dénominateur.
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L’amplitude d’un nombre complexe :

(6.54)
L’angle de déphasage est :
) )
T = arctan —* — arctan —== (6.55)
Npum Ngen

Pour trouver le module et la phase de chaque mode correspondant aux €quations (6.51) et
(6.52), il suffit de remplacer les valeurs de s du mode phugoide et courte période qui

annulent I’équation caractéristique.

On constate que la phugoide se caractérise par des variations d’incidence et une rotation de
tangage négligeables avec des variations de vitesse et d’angle d’assiette importantes et de
méme ordre de grandeur. Au contraire, pour I’oscillation d’incidence, les variations de
vitesse sont négligeables alors que les variations d’incidence sont importantes et ont le

méme ordre de grandeur que les variations d’angle d’assiette.
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Ce chapitre est divisé en deux parties, la premicre partie traite la stabilité statique, la

deuxieéme est concentré sur la stabilité dynamique.

7.1 La stabilité statique :

Pour discuter et vérifier les critéres de stabilité¢ statique, nous avons réalisé¢ un
programme MATLAB qui détermine le coefficient de moment de tangage, coefficient de

portance ainsi que La détermination du point neutre d’un avion donné.
L’avion considéré est un avion léger de configuration conventionnelle (empennage arriere)

Equipé d’un moteur a piston. Avec un nombre de place de trois personnes figure 7.1.

General Aviation Airplane

Figure 7.1 Trois vus de I’avion
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Les données sont:

1. Les conditions de vol :
Le poids : w = 2750 (1b)
La vitesse : v =176 ( ft/sec)

La position de centre de gravité : X.;, = 0.295 (% C)
La surface totale : S = 184 ( ft?)

L’envergure : b = 33.4 ( ft)

La corde moyenne : ¢ = 5.7( ft)

2. L’aile:

Le coefficient de moment de ’aile:

Cing,,, = —0.116

La pente de coefficient de portance en fonction de 1’angle d’incidence a de Iaile :

G, = 0.097 deg

L’angle d’incidence a portance nulle:

ay, = —5 deg

La position du centre aérodynamique:

Xy =025¢

L’angle de calage de I’aile:

iy=ldeg

3. L’empennage :

La pente de coefficient de portance en fonction de I’angle d’incidence a de ’empennage :
Clat = (0.088 deg
Le coefficient de moment de I’aile :

C =0

Macy
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L’angle de calage de I’empennage:

i; =—1deg

Le taux de pression dynamique :

n=1

L’envergure d’empennage :

b, =2.2/55%b

Coefficient de volume d’empennage horizontal:
_ 1St

= zs

L’allongement :

AR = b?/S

L’allongement de L’empennage :

ARy = btz/ St
Pour la conversion degré-radian :

T
Xrad = Xdeg 180

La distance entre le centre de gravité et le centre aérodynamique d’empennage :
[, = 16 (ft)

he=1,/c+h

Surface d’empennage :

S, = 43 (ft?)

Remarque : ’organigramme du programme Matlab est présenté dans ’annexe D.
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Les résultats obtenus sont :

U.E T T T T T
aile
05k ‘empennage |
Total
04l point neutre ||
03F -
e? 02} .
(&
01F -
i}
0.1 <!
_U_E | | 1 | |
0 2 4 B 8 10 12
o (deq)

Figure 7.2 le coefficient du moment en fonction de ’angle d’incidence

Il a été montré dans la partie théorique que deux conditions doivent étre vérifices

pour assurer la stabilité statique d’un avion :

Cn, soit positif et la pente du coefficient du moment de tangage G, doit étre

négative.

La figure 7.2 présente trois contributions, la contribution de I’aile, de ’empennage
et la contribution totale de 1’avion. Toutes les courbes trouvés sont des droites qui ne
passent pas par ’origine et qui sont de la forme ¥ = AX + B telque A est la pente du

coefficient du moment de tangage Cp,, et B est le coefficient du moment de tangage a

incidence nulle Cp, .
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I.

Pour l’aile seule la pente du coefficient de moment en fonction de I’angle
d’incidence a est positif et le Cp, est négatif, ce qui ne vérifie pas le critére de
stabilité statique. La contribution de ’aile est déstabilisante pour la plupart des
avions conventionnels a cause de la conception des ailes avec des profils a simple

combure (G, négatif) et Gy, est également positive.

Pour ’empennage horizontal la pente est négative, on rappelle que la contribution
de Paile est négative pour un profil a simple combure. La contribution de

I’empennage Cmot peut etre utilis¢ pour assurer que le G, complet de I’avion sera

positif. Ceci est accompli par I’ajustement de 1’angle de calage de ’empennage a
une valeur négative par rapport a la ligne de référence de fuselage. Le contrdle de

Cmut se fait par la sélection du coefficient du volume de I’empennage (VH).

La contribution totale de I’avion est statiquement stable puisque elle vérifie le
critére de stabilité statique a savoir la pente de coefficient de moment de tangage

est négative et le Gy, est positif.

le centre de gravité d’un avion varie durant le vol, il est important de savoir les
limites du déplacement de centre de gravité. pour assurer la stabilité¢ statique
longitudinale de I’avion. Nous voulons savoir a quel point I’avion change 1’¢tat de
stabilite c’est lorsque Cp,, = 0 qui correspond au point neutre. Si le centre de
gravité atteint ce point, la stabilité de ’avion sera indifférente. Mais si le centre de
gravité dépasse le point neutre [’avion sera instable. Pour notre avion le point

neutre est positif, la stabilité est assurée.
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Figure 7.3 Le coefficient de portance en fonction de ’angle d’incidence

Le critere de stabilit¢ statique €, positif est moins important que celui de Cp, , négatif.

Pour les trois courbes le critére est vérifié donc 1’avion est stable.
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7.2 La stabilité dynamique

Dans cette partie, I’étude de la réponse des différents avions est présentée selon les étapes :

1- Introduire les caractéristiques de I’avion (la géométrie, ’altitude, la vitesse, et les
drivées adimensionnelles.....) [1] et [2]
2- Calcule des dérivées dimensionnelles, la matrice du systeme algébrique et le
vecteur commande avec le programme Fortran.
3- Utiliser cette matrice et ce vecteur dans un programme Matlab pour :
- Obtenir les coefficients de 1I’équation caractéristique
- Vérifier le critere de Routh
- Définir les valeurs propres, ’amortissement et les fréquences.
Et comme résultats, on obtient les courbes de la perturbation des modes (phugoide et
courte période), ainsi que la réponse de la vitesse (de méme 1’incidence, I’angle de
tangage et la vitesse de tangage) pour un braquage donné de la gouverne.

4-Les résultats sont validés par le logicielle AAA (advanced Aircraft Analysis 2.5)
concernant :

- Les drivées dimensionnelles.
- Les coefficients de I’équation caractéristique.
- L’amortissement et les fréquences.

Il est utile de présenter les équations de mouvement sous la forme :
x =Ax + By
Ou:

X : le vecteur de variables

7 : Le vecteur de contrdle
u
(¥ _[o
x= q » 1= [()]
0

A : la matrice de systéme

B : le vecteur de commande

Xu Xw 0 -9
Ae Zy Zy Ug 0
M, +MyZ, M,+M,Z, Mq +Muu, O
0 0 1 0
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X5

Zs
Mg+ M, Zs

0

B =

Remarque : les organigrammes des programmes Fortran et Matlab sont présentés dans
I’annexe D.

Modele 1 : Générale aviation (Navion)

Un avion peut étre statiquement stable mais dynamiquement instable. Donc la stabilité
statique ne garantie pas la stabilité dynamique .Cependant pour qu’un avion soit
dynamiquement stable, il doit étre statiquement stable.

Pour cette raison, il est nécessaire d’analyser la stabilité dynamique.

Le programme Fortran est utilisé pour le calcule des dérivées dimensionnelles pour
obtenir la matrice du systéme A et le vecteur de commande B. Les données sont lues a
partir d’un fichier comportant les informations ci dessous :
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Tableau 7. 1 les données de I’avion générale aviation

Conditions de vol, géométrie et inertie croisiere
64 (rad) 0.
h (ft) 0.
S (ft?) 184.
c (ft) 5.7
Po (slugs/ft?) 0.002389
w (Ibs) 2750.
U, (fps) 176.
Ly (slugs ft?) 3000.
Coefficients de 1’état de vol stabilisé
CL, 0.41
Cp, 0.05
CT,C1 0.
Cmy 0.
Cny, 0.
Dérivées adimensionnelles longitudinales
Cr, 0.
Cpy 0.
CTxu 0.
Cin, 0.
CmTu 0.
CL, 4.4
Cp, 0.33
Crm,, -0.683
CmTa 0.
Ci, 3.8
Cin, -9.96
CL, 0.
Crm,y -4.36
CLs, 0.355
Cpy . 0.
Cms, -0.923
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Les résultats sont affichés dans un fichier sous la forme :

. output - Bloc-notes

Fichier Edition Format Affichage ?
affichage des cofficients dimensionels

X_u, X_T_u, X_a, X_de, X_w
-4, 5257 34E-02 0. 000000E+00 6.372232 0. 000000E+00
3. GEDSEGITZTC_JQ ________________________
Zu ,Z.a ,Z_adot ,Z_.q ,Z_de ,Z_w
-3.711102e-01 -357. 641600 0. 000000E+00 -4.901370
-28.276780 £2.032055
M_u,M_T_u,M_a,M_T_a,M_a_dot,M_q,M_de,M_w
0. 000000E+0Q0O 0. 000000E+00 -8. 834940 0. 000000E+00
-9.132750E-01 -2.086289 -11.939460 -5.019852E-02

R affichage de Ta matrice a ##®%%%

-4.525734E-02 3.620586E-02 0. 000000E+00 -32.174000
-3.711102e-01 -2.032055 176. 000000 0. 000000E+00
1.925714E-03 -3.965406E-02 -2.999564 0. 000000E+00
0. 000000E+00 0. 000000E+00 1. 000000 0. 000000E+00

EER affichage de vecteur B  #®##®%
0. 000000E+00
-28. 276780
-11.792730
0. 000000E+00

Figure 7.4 Fichier résultats de programme Fortran

Les résultats sont aussi obtenus en utilisant le logicielle AAA sous la forme suivante :

4, Advanced Aircraft Analysis 2.5 - Projectl.aaa
File Edit Window Help

“wigight ; Aerodynamics VE Performance W Gieometry " \.-, Propulsion ¥ Stab. & Control A~ Dynamics Loads Structures Cast
= L = A i Pasi3 A
acuiate | 828 Dl 0 n@ Bzt ‘ “4 Theory | s ‘
Output Parameters
i 2 2 i
M, 0,158 Z) 0,0000 e =°ng, 35729 - L s =
hnd hnd sy hnd
N ? ? ? ?
_ b 11d| ® - e i
a 36,81 p 4z, -4,8765 < s 0,699 A Chons, s =
A it it ot
b i i i 1 i
= =M il =°n rad =% = 1
wis 14,95 e =M, 0,0000 e = pmng 0,2156 < = 0,0000 z
hnd hnd sy hnd
2 a2 1 1 il
%, o050 0 <M 10,0000 R L 0.078 s, 2138
A it it ot
2 2 2 i
5, 0,0000 S EM 8,7901 - =G, 11,8788 2
hnd hnd hnd hnd
a ? ? ?
f —AM B A el
= T E
Xy 6.3399 ; My 0.0000 . =5 = 2
A ¥ A
2 2 i
2 -0,3692 S EM -0,9086 g ECm, s =
Y Y Y
a ? ? ?
- = <=M - -1 =76 =
Z 3558274 M, 2,0757 . 4 g, s =
¥ ¥ hnt -
P mm—— L =
i EFERTE £ 2 J
i i e —
| W =’ i N B & | ./
Units Date/Time | Project Company Frinter Calculator | Options Flight Cond. Mates Copy WF Print Atmosphere Help Exit

File 4 Configuration A Certification 45 etup

Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 062510 10:06 PM

Figure 7.5 Résultats de logiciel AAA
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L’¢étape suivante est d’utilisé la matrice et le vecteur trouvés, dans le programme Matlab.
On tire I’équation caractéristique de la matrice du systéme :

—4.525734E - 02 3.620586E— 02  0.000000E + 00 —32.174000

_|—3.711102E - 01 —2.032055 176.000000 0.000000E + 00
1.925714E - 03 —3.965406E — 02 —2.999564 0.000000E + 00
0.000000E + 00 0.000000E + 00 1.000000 0.000000E + 00

L’équation caractéristique est écrite sous la manicre suivante :

AN* +BXB +CXP+DAP+E=0

A, B, C, D, E sont les coefficients de I’équation caractéristique.

12* 4+ 5.07594% + 13.31554% + 0.68174% + 0.5994 = 0

On calcule le discriminant R pour vérifier le critére de Routh qui est donné par :
R=d(BC—A=xD)— B?E =30.1706
E = 0.5994
E>0etR>0

Donc, il n’ya pas de mode instable pour cet avion.

Les valeurs propres de la matrice sont aussi les deux paires des racines complexes
conjuguées de I’équation caractéristique :

Mode 1  (phugoide) : Ao =—0.0172 £+ 0.213i
Mode 2 (courte période) : Azq = —2.52 £ 2.60i

Il s’agit de deux modes oscillatoires amortis, I’un de grande période faiblement
amorti (phugoide) et I’autre de faible période fortement amorti (courte période).

Mode phugoide :

Pulsation w,, , = 0.214 rad/sec

Le taux d’amortissement &,,, = 0.0805

Mode courte période :

Pulsation w, = 3.62rad/sec

Le taux d’amortissement ¢, = 0.697
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L’avion est dynamiquement stable, c’est que nous avons montré avec la condition de

Mode | Dénomination | T(s)
Routh.

Résultats numériques :
Résultats graphiques :
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Les figures 7.6 et 7.7 présentent le comportement transitoire des deux modes Phugoide et
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Réponse longitudinale :

Pour illustrer les réponses aux commandes longitudinales, on calcule le vecteur B
de commande du systéme longitudinal. Ce vecteur contient la commande de la gouverne de
profondeur .Le calcul de vecteur commande est fait par le programme Fortran ensuite il est
introduit dans le Programme Matlab pour obtenir les différentes réponses a un échelon
d’un degré de braquage de la gouverne:

B=[0.000000E+00
-28.276780
-11.792730

0.000000E+00]

Les figures (7.8), (7.9), (7.10), (7.11) montrent les évolutions de la vitesse, de
I’incidence, la vitesse et I’angle de tangage de la trajectoire a un échelon d’un degré de la

gouverne de profondeur Ad, =1°. On observe que les figures (a) représentent les dix

premieres secondes de la réponse tandis que les figures (b) montrent 1’évolution de la
réponse jusqu’a 10 minutes.

Dans les figures (7.8.a), (7.9.a), (7.10.a), (7.11.a), seul I’angle d’incidence répond
rapidement au déplacement de la gouverne et que son évolution est dominée par le mode
d’oscillation d’incidence (courte période). Au contraire, les variables de trajectoire (vitesse
et I’angle de tangage) répondent beaucoup plus lentement. De méme dans figures (7.8.b),
(7.9.b), (7.10.b), (7.11.b) les phases transitoires persistent trés longtemps, et qu’apres
quelques secondes, c’est le mode phugoide qui domine 1’évolution.

Le braquage de la gouverne résulte une diminution d’incidence qui provoque une
augmentation de la vitesse mais I’état de régime approché se caractérise dans la figure 7.8
par une fluctuation de vitesse qui est nulle suite a la faible variation du coefficient de
traince di au braquage de la gouverne de profondeur (Cp,,=0). L’angle de tangage varie

légerement.

Les perturbations de la vitesse et I’angle de tangage sont stabilisés aprés 200
secondes. Alors que celles de I’angle d’incidence et la vitesse de tangage sont stabilisés
cette fois ci apres 180 secondes.
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Figure 7.11 La variation du taux de tangage en fonction du temps
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Les résultats obtenus par le programme Fortran et le logiciel AAA
Dérivées dimensionnelles Programme FORTRAN Logiciel AAA

Xy —0.04527 —0.0450
Xr, 0 0
X, 6.372232 6.3399
Xse 0 0
Xw 0.0362 *
Zy —0.3711 —0.3629
Zg —357.6410 —355.8274
Zg 0 0
Zyg —4.901370 —4.8765
Zse —28.27678 —28.133
Zw —2.032055 *
M, 0 0
My, 0 0
M, —8.83494 —8.7901
My, 0 0
Mg, —0.91327 —0.90864
M, —2.086289 —2.0757
Ms, —11.939460 —11.8789
M, —0.050198 *

Les résultats obtenus par le programme Matlab et le logiciel AAA

Programme MATLAB Logiciel AAA

A 1 1

B 5.0759 5.02595

C 13.3155 12.9807

D 0.6817 0.66273

E 0.5994 0.59331
Wn,, 0.214 0.2156
$ph 0.0805 0.078
W, 3.62 3.5729
¢sp 0.697 0.699
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Modele2 : Cessna 172

Le Cessna 172 est un petit avion de transport personnel a quatre places, monomoteur a pistons a
ailes hautes. Il est un des avions les plus populaires du monde.

* Maximum hetght of airplane
with nose gear depressed and
an optional rotating beacon
installed,

Figure 7.12 Trois vues de I’avion Cessna 172
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Les donnés sont lues a partir d’un fichier comportant les informations ci-dessous :

Tableau 7. 2 les données de Cessna 172

Conditions de vol, géométrie et inertie croisiere
0, (rad) 0.
h (fo) 5000.
S (ft?) 174.
c (ft) 4.9
Po (slugs/ft3) 0.002050
w (Ibs) 2645.
U, (fps) 219.
Ly (slugs ft?) 1346.
Coefficients de 1’état de vol stabilisé
Cr, 0.31
Cp, 0.031
Cr,, 0.031
Com, 0.
Cing, 0.
Dérivées adimensionnelles longitudinales
CL, 0.
Cp, 0.
Cr,., -0.093
Cm, 0.
Cog, 0.
Cr, 4.6
Cp, 0.13
Crm,, -0.89
Cinr, 0.
Cy, 3.9
Cm, 12.4
Cu, 1.7
Cmg, 5.2
Cus, 0.43
Cos, 0.06
Cms, -1.28
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Etape 2 :I.’exécution du programme Fortran

Les résultats sont affichés dans un fichier de sortie sous la forme suivante :

. output - Bloc-notes

Fichier Edition Format Affichage 7
| affichage des cofficients dimensionels

X_u, X¥_T_u, ¥_a, ¥_de, ¥_wW
-2.945699E-02 -1.472849E-02 18. 728940 -60. 242980
8.552029E-02

Zu ,Z_a ,Z_a dot ,Z_gq ,Z_de ,Z_w

-2.945699E-01 -481. 854100 -1.978844 -4, 539702
-44.741360 -2.200247
M_u,M_T_u,M_a,M_T_a,M_a_dot,M_qg,M_de,M_w
0. 000000E+00 0. 000000E+00 -27.714200 0. 000000E+00
-1.811497 -4.,319725 -39, 858630 -1.265489E-01

#ewww  Affichage de la matrice A wwwes

-2.945699-02 8.552029E-02 0. 000000E+0O -32.174000
-2.945699e-01 -2.200247 219. 000000 0.000000E+00
2.436587E-03 -1.083491e-01 -6.131222 0. 000000E+00
0. 000000E+00 0. 000000E+00 1. 000000 0. 000000E+00D

#eeww  affichage de vecteur B ####®
-6. 242980
-44,741360
-39. 488540
0. 000000E+0D

Figure 7. 13 Fichier résultats de programme Fortran

Les résultats sont aussi obtenus en utilisant le logiciel AAA sous la forme suivante :

% Advanced Aircrafit Analysis 2.5 - Cessna 172.2aa - Flight Condition 1

Fie Edt Window Heip
ST wieght = fevdmanics | A Potomance I ety =i, Fropsion B b bConbol | O Dyremics S Loads T Swachees Cost

% Computation of Longitudnal Transfer Functions: Flight Condition 1

Output Pasameters:
N i E— — ]| — 2
M, Z ST e w0z 0 e, s =
3 : A Al A
el P il R 2 —_— il |
g iz 5 =z, Faszs  f = = 2 Wmg, s =
hut B | A ¥
. =l . . ?
WS 1520 = M, 0,0000 = g o1 = =%, 16,2276 5 -
R al a A : A
—_— 2 — 21 2 [ ?
L8 T T - 0.0000 = ﬁ’-" T3 =%, Faggann 1
3 - A - =
el P 2 R 2 R ki
s FTIFTE E:r-l1 KT ‘3-3 = f”% [agpzzs 2 :|
n 2 P 2 I E
¥y 1 5 =My 0.0000 - =
: a A a4
2 — 2 —_— 2
3 a7 ﬂhli F1.8098 - L= s =
A A
. 3 E— 2l - 1|
Lo FESREEEE ﬂmz L3158 = =T - =
s N a =
= | - R | - piin. = - r -
R a7
“Hew Dpen Saveds | Deiste FighiCond | Mote:r | CopyWME| Prid | Simosphers.  Help it
e Configusation [ Cesibcation [5ehp |
Company Hame Mvanced Arcraft Anahysis 2.5 Poject D6R2TA0 7:03 P

Figure 7. 14 Résultats de logiciel AAA
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Etape 03 :L’exécution de programme Matlab

A=[-2.945699E-02 8.552029E-02 0.000000E+00  -32.174000
-2.945699E-01 -2.200247  219.000000 0.000000E+00
2.436587E-03 -1.083491E-01 -6.131222  0.000000E+00
0.000000E+00  0.000000E+00 1.000000 0.000000E+00]

L’équation caractéristique est donnée par :

12* +8.360943 + 37.489312 + 1.2836A3 + 1.1994 = 0

Le critére de Routh est :

R =d(bc—a=d)— b*E = 316.8379
E =1.1994

E>0etR>0

Donc, il n’ya pas de mode instable pour cet avion.

Les valeurs propres :

Mode 1  (phugoide) : A1, =—0.0136 £ 0.179i

Mode 2 (courte période) : Azqy = —417 £ 4461

Le mode phugoide :

Pulsation w,, , = 0.179 rad/sec

Le taux d’amortissement §,,, = 0.076

Le mode courte période :

Pulsation w, = 6.10rad/sec

Le taux d’amortissement &g, = 0.683
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Résultats numériques Obtenus par le programme Matlab sont :
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L’avion est dynamiquement stable, c’est que nous avons montrés avec la condition de

ROUTH.

Les figures 7. 15 et 7. 16 présentent le comportement transitoire des deux modes

Résultats graphiques :
Phugoide et Courte période.

2.1 eussan probnyd apow np po:mestmm

Figure 7.16 Le comportement
transitoire du mode courte période du

Figure 7. 15 le comportement

transitoire du mode Phugoide

Cessna 172

du Cessna 172

La réponse longitudinale :

B=[-6.242980
-44.741360
-39.488540

0.000000E+00]
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Figure 7.19 La variation de ’angle d’incidence en fonction du temps
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Figure 7.20 La variation du taux de tangage en fonction du temps
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Les résultats obtenus par le programme Fortran et le logiciel AAA

Dérivées dimensionnelles Programme FORTRAN Logiciel AAA
Xy —0.02945 —0.0294
Xr, —0.01472 -0.0147
Xo 18.7289 18.6828
Xse —6.2429 —6.2276
Xy 0.0855 *

Zy —0.2945 —0.2938
Zg —481.8541 —480.666
Zg —1.9788 —1.974
Zyg —4.5397 —4.5285
Zse —44.7413 —44.6311
Zy —2.2002 *

M, 0 0
My, 0 0

M, —27.7142 —27.6893
My, 0 0

M, —1.81149 —1.8099
M, —4.31972 —4.3158
Mg, —39.8586 —39.8228
M,, —0.12654 *

Les résultats obtenus par le programme Matlab et le logiciel AAA

Programme MATLAB Logiciel AAA

A 1 1

B 8.3609 8.2917

C 37.4839 36.6507

D 1.2836 1.7828

E 1.1994 1.182799
Wy, 0.179 0.1806
$ph 0.076 0.116
Wy, 6.10 6.0228
¢sp 0.683 0.685
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Model 3: Beech M99

Beecheral 00 Aliliner (o prog)

Le Beech M99 est un avion de transport régional a dix-neuf passagers. Il est équipé de
deux turbopropulseurs « Pratt & Whitney ».

Z0 goooug F e
rawiranr N

O @)

Figure 7. 21 Trois vues de I’avion Beech M99
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Les donnés sont lues a partir d’un fichier comportant les informations ci-dessous :

Tableau 7. 3 les données de Beech M99

Conditions de vol, géométrie et inertie croisiere
0, (rad) 0.
h (ft) 5000.
S (ft?) 280.
c (ft) 6.5
Po (slugs/ft3) 0.00205
w (Ibs) 7000.
U, (fps) 340.
Ly (slugs ft?) 15148.
Coefficients de 1’état de vol stabilisé
Cr, 0.191
Cp, 0.0298
Cr,, 0.0298
Cm, 0.
Cing, 0.
Dérivées adimensionnelles longitudinales
CL, 0.02
Cp, 0.
Cr,, -0.0596
Cin, 0.
Cong, 0.
C,, 5.48
Cp, 0.131
Crm,, -1.89
Conr, 0.
Ci, 8.1
Cim, -34.0
Cr, 2.5
Cingy 9.1
CLse 0.6
Cps . 0.
Cms, 2.0
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Etape 2 : Exécution du programme Fortran :

Les résultats sont affichés dans un fichier de sortie sous la forme suivante :

E& output txt - Bloc-notes

Fichier Edition Formakt Affichage 7
| affichage des cofficients dimensionels

_U, *_T_U, *_a, *_de, W
—-Z2.873093E-02 0. Q000a0E+Q0 G,.14951= 0. Q000a0E+00
2.8910535E-02
T T R TR TR R R TR T TR S R T
Zu ,Z_,a ,Z_a dot ,Z_g ,Z_de ,Z_w
-1.B02992E-01 -5840.199800 -3. 6844108 -11.806%10
-91.495130 —-2.471176
R T P P P R TR TR T TR T PR
M_U,M_T_U,M_3,M_T_a,M_a_dot,M_g,mM_da, M_w
0. 000000QE+0Q 0. 000000E+00Q —-26. 906650 0. 000000E+00Q
-1.238351 -4 . 626804 —-28.472640 —-7.9l3720E-02

T R R R R R R R R e R R
R R T T R R R R R R R R TR R TR R R

laid Affichage de Ta matrice A  wWwwww

—-2.673093E-02 2.6891033E-02 0. 000000E4+00 —-32.174000
-1.802992E-01 -2.471176 340, 000000 0. 000000E4+00
0. 56687 2E-04 —-7.015867E-02 -5.865155 0. 000000E4+00
0. 000000E+00 0. 000000E4+00 1. 000000 0. 000000E4+00

R R TR R SRR AR R SRR R TR TR R TR S TR SR TR R T SRR T T
R R TR R SRR AR R SRR R TR TR R TR S TR SR TR R T SRR T T

il Affichage de wecteur B  wHwew
0. 000000E+Q0
-91.495130
-28.139400
0. 000000E+00

Figure 7.22 Fichier résultats de programme Fortran

Les résultats peuvent étre aussi obtenus en utilisant le logicielle AAA.

ch M¥9.22a - Fighl Comdibion 1

A howegt | BB servdmanics | P - 4. Popdson | A Stab ECorwm| " Dynames: g Loads | ST Shuchees Cot
B coouae
ICoe w5 B Tec'-ru 10,0000 =5, CRETT] ! S =
A ) A
) E ® i 1|
by 1518 7 S ':'-T_: 0.0000 wi' AT, ] =
) N a2
Output Pasameters
H B i i 7
W, o -3,6351 : = 50784 = = Core, o =
A =) ot Y
r B T 2 . i I |
I 118,38 = =z, qrae = = o 0E7E 4 Ciorg, 5 =
" 4 3, 4 N
. ] ., K . 2|, . E
WS 50 = M, 10,0000 = +E°"pw 01331 L A 10,0000 = 1
L a - 5 B ) i .
H 7 % 7
¥ 08267 - L 0.0000 L = ez =% ETETTE -
= = - - s = “lang = . I
A ) ' 3
2 - 2 2 il
T, T £ =My 26,8025  f 2%, = gy 20,4471 |
A A A 2
—— 2 S 2 2
L 9,127 = M 0.0000 &2 =0 =
o 4 a4
P 2 E— . 2
L, YT & s L™ 1,2372 ] - ong, - <=
a a] a)
a Ik . 2 2|
L e S =M, -L.E226 A = TCrong, s =
a4, 4, a4 ~
Hewr Dpen Gave b == Flight Cond Hodes Copme 'WiF Prind Lemocphere Help Exd
TFie {Corigu stion | Cefic ton [ ha |
Compaary Masme Advanced Aot Analysis 2.5 Project OBRTN0 T:05 P

Figure 7. 23 Résultats du logiciel AAA
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Etape 3 : L’exécution du programme Matlab donne :

A=[-2.673093E-02 2.691033E-02 0.000000E+00  -32.174000
-1.802992E-01 -2.471176 ~ 340.000000 0.000000E+00
6.566872E-04 -7.013667E-02 -5.865155 0.000000E+00
0.000000E+00 0.000000E+00 1.000000 0.000000E~+00]

L’équation caractéristique :

1.00004* + 8.3631 A% + 38.5680 4> + 1.0684 1+ 0.4591 =0

Vérification de la stabilité d’apres le théoréme de ROUTH

E=04591>0
R =3113751>0

Donc, il n’existe pas de mode instable pour ce type d’avion.

Les valeurs propres de la matrice A:

Mode 1 (phugoide) : Ao =—0.0126 + 0.109i
Mode 2 (courte période) : A3q = —4.17 £ 4.58i
Mode phugoide :

Pulsation w, , = 0.109 rad/sec

Le taux d’amortissement &,,, = 0.115

Mode courte période :

Pulsation w, = 6.19 rad/sec

Le taux d’amortissement &g, = 0.673
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Résultats numériques: obtenus par Matlab :
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Résultats graphiques :

L’avion est dynamiquement stable, c’est que nous avons montré avec le critére de Routh.

Les figures 7.24 et 7.25 présentent le comportement transitoire des deux modes Phugoide

et Courte période.
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Figure 7.25 Le comportement

Figure 7.24 le comportement
transitoire du mode Phugoide

transitoire du mode courte

période (Beech M99)

(Beech M99)

La réponse longitudinale :

B=[0.000000E+00

-91.495130
-28.139400

0.000000E+00]
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Figure 7. 26 La variation de la vitesse de perturbation en fonction du temps
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Les résultats obtenus par le programme Fortran et le logiciel AAA
Dérivées dimensionnelles Programme FORTRAN Logiciel AAA

Xy —0.026730 —0.0267
Xr, 0 0

X, 9.1495 9.1270
Xse 0 0

X, 0.0269 *

Zy —0.18029 —0.2604
Zg —840.1998 —838.129
Zg —3.64418 —3.6251
Zyg —11.8069 —11.778
Zse —91.4951 —91.2697
Zw —2.4711 *

M, 0 0
My, 0 0

M, —26.906 —26.8825
My, 0 0

Mg, —1.2383 —1.2372
M, —4.6268 —4.6226
Mg, —28.4726 —28.4471
M,, —0.07914 *

Les résultats obtenus par le programme Matlab et le logiciel AAA

Programme MATLAB Logiciel AAA

A 1 1

B 8.3631 8.2813

C 38.568 37.2380

D 1.0684 1.0474

E 0.4591 0.4519
Wy, 0.109 0.118

$ph 0.115 0.114
Wy, 6.19 6.084

¢sp 0.673 0.679
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Modele4 : STAI-Marchetti S211

Le SIAI Marchetti S-211 est un petit jet biplace d’entrainement militaire. Cet appareil a été
développé par SIAI Marchetti, équipé d’un Turboréacteur « Pratt & Whitney ».

Figure 7. 30 Trois vues de ’avion SIAI-Marchetti S211
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Les drivées de stabilité et commande de cette avion (SIAI-Marchetti S211) sont donnés dans le

tableau 7. 4

Tableau 7. 4 les données de SIAI-Marchetti S211

Conditions de vol, géométrie et inertie croisiere
0, (rad) 0.
h (ft) 25000.
S (ft?) 136.
c (ft) 5.4
Po (slugs/ft3) 0.001066
w (Ibs) 4000.
U, (fps) 610.
Ly (slugs ft?) 4800.
Coefficients de 1’état de vol stabilisé
CL, 0.15
Cp, 0.022
Cr,, 0.022
Com, 0.
Cing, 0.
Dérivées adimensionnelles longitudinales
CL, 0.084
Cp, 0.
CTxu 0.
Cm, 0.
Cog, 0.
Cr, 5.5
Cp, 0.12
Crm,, -0.24
Coy, 0.
Cy, 10.0
Cim, 17.7
Cu, 4.2
Cing, 9.6
Cis, 0.38
Cps . 0.
Cms, -0.88
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Etape 2 :I.’exécution de Programme Fortran

Les résultats sont affichés dans un fichier de sortie sous forme suivante :

. output - Bloc-notes

Fichier Editon Format Affichage ?
| Affichage des cofficients dimensionels

®_u, X_T_u, ®_a, ¥_de, X_W
-1.564926E-02 1.564926E-02 6. 508670 0. 000000E+00
1. DEEQQSITZTII_]; ________________________
Z_u ,Z_a ,Z_adot ,Z_g ,Z_de ,Z_w
-1.365753e-01 -1198&. 029000 -4.033240 -9.602953
-82.443120 -1.963982
M_u,M_T_u,M_a,M_T_a,M_a_dot,M_q,M_de,M_w
0. QO0000E+00D 0. 000000E+00 -7.282852 0. 000000E+00
-1.2893EE -2.377308 -26. 703060 -1.193877E-02

#awss affichage de la matrice A #&#%%
-1.564926E-02 1.066995E-02 0. 000000E+00 -32.174000

-1.365753E-01 -1.963982 610. 000000 0. 000000E+O0
2. BEGBG2E-04 -7.7B7407E-03 -3.666696 0. 000000E+00
0. 000000E+00 0. 000000E+00 1. 000000 0. 000000E+00

#xwws  Affichage de vecteur B @ ®#®#%®
0. 000000E+00
-82.443120
-26. 528790
0. 000000E+00

Figure 7. 31 Fichier résultats de programme Fortran

On peut aussi valider ces résultats en utilisant le logiciel AAA (Advanced Aircraft
Analysis).

<, Advanced Aircraft Analysis 2.5 - SIAI-Marchetti 5211.aaa - Flight Condition 1

Fie Edit Window Help

AT weight &= teogynamics | "I Perfomance o oometry % Propulsion ™ Stab. & Control A Dynamics Al Loads 7Y Stuctures Cost

=

% Computation of Longitudinal Transfer Functions: Flight Condition 1

Caleulate ﬁ Clear Out E@ Expart | ‘¢ Theay H cise |
Output Parameters
2 2 ki i
M, 0,600 7 -4,0027 : g, 34250 B o, s =
A A A N
22 2 ki i
o 198,37 = = -9,5303 g = [ 0,814 = s =
A A A N
Ib ? 2 ? ft ?
L} = 1 —4on rad =1 L ==
wis 29,41 . M, 0,0000 = B 0,0662 =gk, 0,0000 z
A A A X
K - K PR
X, -0,0155 N L 0,0000 e 0,008 b, B892
A A A 2
9 9 2 2
X R | E | rad “<M E |
T, 0,0155 <0 M, 7.2843 2 o, = M, 26,7081 2
A A A X
2 A i
Xa 65,4594 M, 0,0000 - = L
A A A
2 A i
Z, -0,1355 ¢! = 11,2897 <4 4 Ciong, s =
a a a
a 7 7 7
-1188,9626 M, 2, -1 = =
Z. 2 =LA 2,3778 . =5 iong, s =
a a a E
& B w : -7
- 3 Jot = ~ ‘
New Open Saveds | Delete Flight Cond| Motes | CopyWMF| Pint | Atmosphere|  Help Exit
Fils {Configuration A Cettilication { 5etup,
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 06/27110 8:30 PM

Figure 7. 32 Résultats obtenus par le logiciel AAA
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Etape 03 : L’exécution de programme Matlab donne :

A=[-1.564926E-02 1.066995E-02 0.000000E+00  -32.174000
-1.365753E-01 -1.963982  610.000000 0.000000E+00
2.886862E-04 -7.787407E-03 -3.666696 0.000000E+00
0.000000E+00  0.000000E+00 1.000000 0.000000E+00]

L’équation caractéristique :

12* +5.646323 + 12.041212 + 0.199843 + 0.0525 =0

R =d(bc—axd)— b*E =11.8708

E =0.0525

E>0etR>0

Donc, il n’ya pas de mode instable pour ce type d’avion.

Les valeurs propres :

Mode 1 (phugoide) : A1, =—0.0732 £ 00.658i
Mode 2 (courte période) : Azq = —2.82+2.011i
Mode phugoide :

Pulsation w,, , = 0.0662 rad/sec

Le taux d’amortissement &,,, = 0.111

Mode courte période :

Pulsation w, = 3.46rad/sec

Le taux d’amortissement &g, = 0.814
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Résultats numériques obtenus par Matlab:
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Résultats graphiques :

L’avion est dynamiquement stable en appliquant le critere Routh.

Les figures 7. 31 et 7.32 présentent le comportement transitoire des deux modes Phugoide

et Courte période.
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Figure 7.34 Le comportement

Figure 7. 33 Le comportement

transitoire du mode courte
période du SIAI Marchetti S211

transitoire du mode Phugoide

du SIAI Marchetti S211

La réponse longitudinale :

B=[0.000000E+00

-82.443120
-26.528790
0.000000E+00]
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Figure 7.37 La variation de I’angle d’incidence en fonction du temps
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Les résultats obtenus par le programme Fortran et le logiciel AAA
Dérivées dimensionnelles Programme FORTRAN Logiciel AAA

Xy —0.01565 —0.0155
Xr, —0.015649 —0.015649
Xo 6.5086 6.4591
Xse 0 0
X, 0.0106 *
Zy —0.1365 —0.1355
Zy —1198.02 —1188.96
Zg —4.0332 —4.0027
Zyg —9.6029 —9.6303
Zse —82.4431 —81.8192
Zw —1.9639 *
M, 0 0
My, 0 0
M, —7.2826 —7.2843
My, 0 0
M, —1.2893 —1.2897
M, —2.3773 —2.3778
Mg, —26.7030 —26.7091
M, —0.0119 *

Les résultats obtenus par le programme Matlab et le logiciel AAA

Programme MATLAB Logiciel AAA

A 1 1

B 5.6463 5.5755

C 12.0412 11.729

D 0.1998 0.01247

E 0.0525 0.05145
Wn,, 0.0662 0.0662
$ph 0.111 —0.008
Wy, 3.46 3.4250

¢sp 0.814 0.817
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Model 5: Gates Learjet M24

Le Gates learjet M24 est un avion d'affaire a réaction de six a huit places. Cet avion est équipé de
deux turboréacteurs General Electric.

Figure 7. 39 Trois vues de ’avion Gates Learjet M24
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Les donnés sont lues a partir d’un fichier comportant les informations ci-dessous :

Tableau 7. S les données de Gates Learjet M24

Conditions de vol, géométrie et inertie croisiere
64 (rad) 0.0471
h (fo) 40000.
S (ft?) 230.
c (fo) 7.
Po (slugs/ft3) 0.000588
w (Ibs) 13000.
U, (fps) 677.
Ly (slugs ft?) 18800.
Coefficients de 1’état de vol stabilisé
CL, 0.41
Cp, 0.0335
Cr,, 0.0335
Cm, 0.
Cing, 0.
Dérivées adimensionnelles longitudinales
CL, 0.4
Cp, 0.104
CTxu 0.
Crm,, 0.05
Cong., -0.003
C,, 5.84
Cp, 0.3
Crm,, -0.64
Cong,, 0.
Cy, 4.7
Cim, -15.5
Cu, 2.2
Cing 6.7
Cis, 0.46
Cps . 0.
-1.24

Applications
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Applications

Etape 2 : Exécution du programme FORTRAN :

Les résultats sont affichés dans un fichier de sortie sous la forme suivante :

E output txt - Bloc-notes
Fichier Affichage  *
affichage des cofficients dimensionels

Edition  Format

*_4a, »_de,
F.O01023E-03

F_U, *_T_u,
-1.937410E-02
1.246287E-02

R T TR R R TR T TR TR R R T T

oW

Z_Uu ,Z_a ,Z_a_det ,Z.g ,Z_de ,Z_w
-1.382240E-01 =450, 517000
—-35.283530 -5, 054008E-01

EECRR R R R AR TR R TR R TR TR R R R U R TR T
M_U, M_T_u,M_a,M_T_a,M_a_dot,mM_g,M_de, M_w
B.522638E-04 -5.113582E-05
—-3.887117E-01 -G, 247062E-01

8.437364 Q.

-8.724012E-001

—F.3B5378 0.
—14.309170

Rl R P R R R R R T T T R R R R R R R
Rl R P R R R R R T T T R R R R R R R

O

RN R

-1.937410E-02
-1.382246E-01
9.358738E-04
0.000000E+00

wewed  affichage de wecteur B
0. 000000E+00
-35.283530
-14, 288330

0. 000000E+00

Affichage de la matrice A
1.246287E-02
-6, 654608E-01
-1.0531608E-02
0. 000000E+00

T T T T R T T T R T T T R R T T R R
T T T T R T T T R T T T R R T T R R
OO

0. 000000E+00
a7y, 000000

-1.324418 8.
1.000000 0.

Qo000 0E+00

-1.8657660

000000E+00

LOG0BSEE-02

-32.138320
-1.514835

943831E-04
000000E+00

Figure 7.40 Fichier résultats de programme Fortran

Les résultats sont aussi obtenus en utilisant le logiciel AAA sous la forme suivante :

% Advanced Aircraft Analysis 2.5 - Gales Learjet M24.aaa - Flight Condition 1

File Edit tWindow Help

A7 weight

M Poiomance | e Gaomeny

—= ;
&= Lerodynamics

£, Propukion

S Stab. & Cortrol

A® Dynamics

—ts

@

-'-“; Computation of Longitudinal Transfer Functions: Flight Condition 1

B colcuate
C 7,00 ft = CmTu -0,0030 =%, 0,3000 - -
y y A
[0 il 2|
g 188000 0’ <5 0.0000 me! <o, 0.1040 =
N N N
Output Parameters
M, 0,699 7 10,8605 t <, 2,8192 L R s =
y y y N\
2 2 2 2
L ® 2 4 2] 2] 2]
Eh 134,58 £ -7, 11,8384 g = (o 0,351 <2 Ctang, 5 =
" N N N N
b 2] 2 2 # 2
/s 56,52 o =M, 0,0009 “1—5 ﬁ“”pmng 0,0791 ? % 0,0000 =
A A A s Y
2 2 2 # 2
I 0.0191 &' =M -0.0001 = 0,068 =%, 34,8027
2 2 2 N 2
s 0,0075 & =1 7.3763 R =g ‘14,2916 2
N N N a
4 2 2 Ikl
Ko 8,3224 = =, 0,0000 J2 = =
: 3 3 3
z, -0,0961 & = -0,3992 & & TCiong, s =
4 4 A
? ? ?
a 2] 2 2]
7z, 444,3769 = -0,9236 < <2 Cong, g =
N | | A, M
O | =i oy [ o I I 1
New Open Save hs Delete Flight Cand. MNates Copy 'WwF Print. Atmnosphere Help Exit
File #,Configuration 4 Certification 45 etup
Company Name Adwvanced Aircraft Analysis 2.5 Project 06427{10 §:24 PM

Figure 7. 41 Résultats du logiciel AAA
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Etape 3 : L’exécution du programme Matlab permet d’obtenir :

A=[-1.937410E-02 1.246287E-02 0.000000E+00  -32.138320
-1.382246E-01 -6.654608E-01  677.000000  -1.514835
9.338738E-04 -1.051608E-02 -1.324418 8.943831E-04
0.000000E+00 0.000000E+00 1.000000 0.000000E~+00]

L’équation caractéristique :

1.00004* + 2.0093 23>+ 8.04014> + 0.1629 1+ 0.0664 =0

Vérification de la stabilité d’apres le critére de Routh :

R =2.3367>0
E =0.0664> 0

Par conséquent, il n’ya pas de mode instable pour cet avion.

Les valeurs propres de la matrice:

Mode 1 (phugoide) : A1, = —0.00915 £ 0.0907i
Mode 2 (courte période) : Asq = —0.995 %+ 2.65i
Mode phugoide :

Pulsation w,, , = 0.0911 rad/sec

Le taux d’amortissement §,, = 0.1

Mode courte période :

Pulsation w, , = 2.83 rad/sec

Le taux d’amortissement &g, = 0.352



Le taux
d’amortissement
0.1
0.352

Applications

Pulsation
wy, (rad/s)
0.0911
2.83

0.6311
2.212

Nmuitié (S) S

1.0980
0.3134

T,(5)
75.73
0.6963

68.955
2.222

Phugoide
Courte
période

Les figures 7. 42 et 7.43 présentent le comportement transitoire des deux modes Phugoide

L’avion est dynamiquement stable par I’application du critére Routh.
et Courte période.

Résultats numériques obtenus par Matlab :

Mode | Dénomination | T(s)

Résultats graphiques :
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Figure 7.43 Le comportement
transitoire du mode courte
période de I’avion Learjet M24

de ’avion Learjet M24

Figure 7.42 le comportement
transitoire du mode Phugoide

-35.283530
-14.288330

0.000000E+00]

La réponse longitudinale :
B=1[0.000000E+00
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Figure 7. 44 La variation de vitesse de perturbation en fonction du temps
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Figure 7. 45 La variation de I’angle de tangage en fonction du temps
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Les résultats obtenus par le programme Fortran et le logiciel AAA
Dérivées dimensionnelles Programme FORTRAN Logiciel AAA

Xy —0.0193 —0.0191
Xr, —0.00759 —0.0075
Xo 8.4373 8.3224
Xse 0 0

X, 0.01246 *

Zy —0.1382 —0.0961
Zg —450.517 —444.377
Zg —0.8724 —0.8605
Zyg —1.8637 —1.8384
Zse —35.2835 —34.8027
Zw —0.6654 *

M, 0.00085 0.0009
My, —0.00005 —0.0001
M, —7.3854 —7.3763
My, 0 0

M, —0.3997 —0.3992
M, —0.92470 —0.9236
Mg, —14.309 —14.2916
M, —0.00109 *

Les résultats obtenus par le programme Matlab et le logiciel AAA

Programme MATLAB Logiciel AAA

A 1 1

B 2.0093 1.988

C 8.0401 7.975

D 0.1629 0.0977

E 0.0664 0.0496
Wy, 0.0911 0.0791
$ph 0.1 0.068
Wy, 2.83 2.8192
¢sp 0.352 0.351
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Applications
Model 6 : McDonnell Douglas F4C
Le McDonnell Douglas F4c est un avion de chasse
258
FS.308.2
ul'
5
FS.178.3
WL.676
F.S.122.2 FS.3092
W.L.614 T\
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- ‘ wL328
{m FRL
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Figure 7. 48 Trois vu de I’avion McDonnell Douglas F4C
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Les donnés sont lues a partir d’un fichier comportant les informations ci-dessous

Tableau 7. 6 les données de McDonnell Douglas F4C

Conditions de vol, géométrie et inertie croisiere
0; (rad) 0.0454
h (fo) 35000.
S (ft?) 530.
c (ft) 16.
Po (slugs/ft3) 0.000739
w (Ibs) 39000.
U, (fps) 876.
Ly (slugs ft?) 122200.
Coefficients de 1’état de vol stabilisé
C, 0.26
Cp, 0.03
Cr,, 0.03
Com, 0.
Cing, 0.
Dérivées adimensionnelles longitudinales
CL, 0.27
Cp, 0.027
Cr,, 0.
Crm,, 0.117
Comy, 0.
Cy, 3.75
Cp, 0.3
Cin, -0.40
Conr, 0.
Ci, 0.
Cim, 2.7
CL, 0.
Cing 1.3
CLse 0.4
Cps . -0.1
-0.58
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Etape 2 : Exécution du programme FORTRAN :

Les résultats sont affichés dans un fichier de sortie sous forme :

B output txt - Bloc-notes

Fichier Edition Format  Affichage 7
| Affichage des cofficients dimensionels

H_, ®_T_u, *_a, =_de, W
-1.231272E-02 B.491532E-03 =4 . 955057 12.397840
=5.6681024E-03
HHHHHHHHHHHEHH TN HE T HHH T HN SN
Zu ,Z.a ,Z_a_dot ,Z_g ,Z_de ,Z_w
-1.11805%2E-01 -4 68, 630700 0. 000000E+0Q0 0. 000000E+00
—-49. 590550 -5.349865E-01
R R R R R R TR R R R TR R TR T
M_U, M_T_u,M_a,M_T_a,M_a_dot,M_g,M_de, M_w
—-2.028022E-03 0. 000000E+00 7. 8705590 0. 000000E+00
—-2.336020E-00 -4, 851733E-01 =-11.412350 -8, 984 691E-03

T O R O T R T A R R R R
T O R O T R T A R R R R

wwwnw  AFTichage de la matrice A wwwws

-1.231272E-02 -5.661024E-03 0. 000000E+00 -32.140850
-1.118052E-01 -5.349665E-01 B76. 000000 -1.4&60198
-2.598207E-03 -8.842032E-03 -7 1877 53E-01 3.8938%4E-04

0. 000000E+00 0. 000000E+00 1.000000 0. 000000E+00

T R R R R R R R TR T T T W T T T T R R
T O R O T R T A R R R R

wwwkw affichage de wvecteur B WewWww
12.397640
—49. 590550
-11.3959130
Q. O00000E+OD

Figure 7.49 Fichier des résultats du programme Fortran

Les résultats peuvent étre aussi validés en utilisant le logiciel AAA

-':"-; Advanced Aircraft Analysis 2.5 - MC Donnel Douglas F4C.aaa - Flight Condition 1
File Edit ‘window Help

A weight

o omely

H—e—h

I Forfomance =%, Propuksion

&= femdmarios 2

2 Stab & Cortol [ A4 Dynamics £ Loads ‘ LAY Stiuctures

g
%3 Computation of Longitudinal Transfer Functions: Flight Condition 1

% Calculate é"%% Clear Out E@ Export | {;/ Theary | F
. 16,00 = 0,0000 =0 0.3000 P -
e . ft = T, o =0, . rad =
d d nd
?[- ? ?
[ = ER (¢ =
o 1222000 047 T 00000 gl Ao, 00270 =
9 9 N
Qutput Parameters
2 2 2 2
M, 0,900 7 0,0000 t = N s <=
4 4 4 N
o 2| 2| 2| 2
% 283,24 = =1 0,0000 ! o= (e <2 Ciong, s =
N N N N
b 2] 2 Il i ]
/s 73,58 p =M, -0,0026 “1—3 gmnpmng % <2, 12,2494
4| 4| 4| s A
? ? ? R ?
“ =1 1 = = ul -
I 0,0122 e M 0,0000 - =%, 89978
y y y X\
? 0 0 ]
o 0,0084 5 <M, -7,8620 R 2,8522 e M 11,3999 2
4 4 4 A
# 2 2 2
Yo -4,8997 = =l 0,0000 o2 = 0,221 =
: 4 4 A
2 2 2
7, 0,105 £ = 10,2333 < < Con, 28,579 s =
N N 2
7 2 2 2
. -463,0260 =, 0,4846 < <2 "Cong, 22,554 s =
: 3 3 A v
O | 43 ™ " £ iy | | L
New Open Save s Delete Flight Cond, Motes Copy 'WWHF Print. Atmosphere Help Eit
File #,Configuration 4 Certification 45 etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 06§27{10 11:31 PM

Figure 7. 50 Résultats du logiciel AAA
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Etape 3 : L’exécution du programme Matlab donne :

A=[-1.231272E-02 -5.661024E-03 0.000000E+00  -32.140850
-1.118052E-01 -5.349665E-01  876.000000  -1.460198
-2.598207E-03 -8.842032E-03 -7.187753E-01 3.893894E-04

0.000000E+00 0.000000E+00 1.000000 0.000000E~+00]

L’équation caractéristique :

1.00004* + 231.2661 + 8.1446 4> + (—0.0099)1+ (—0.0130) =0

Vérification de la stabilité d’aprés le critére de Routh :

R =-0.0810<0
E=-0.0130<0

Cet avion est instable.

Les valeurs propres de la matrice

Deux racines réelles : A, = —0.0395
A, = 0.0405
Deux racines complexes conjuguées : A4 = —0.634 + 2.78i

Mode phugoide :

Pulsation wy, , = 0.0395 rad/sec

Le taux d’amortissement &, =1

Mode courte période :

Pulsation w, , = 2.85rad/sec

Le taux d’amortissement &g, = 0.222
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Résultats numériques : obtenus par Matlab
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Résultats graphiques :

Cet avion est dynamiquement instable selon le critére de Routh.

Les figures 7. 52 et 7.53 présentent le comportement transitoire des deux modes Phugoide

et Courte période.
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Figure 7.52 Le comportement
transitoire du mode courte période de

Figure 7.51 le comportement

transitoire du mode Phugoide
de I’avion MC Donnel Douglas
F4C

I’avion MC Donnel Douglas F4C

La réponse longitudinale :

B=[12.397640

-49.590550
-11.399130

0.000000E+00]
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Figure 7.53 La variation de la vitesse de perturbation en fonction du temps
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Résultats obtenus par le programme Fortran et le logiciel AAA

Dérivées dimensionnelles Programme FORTRAN Logiciel AAA
Xy —0.0123 —0.0122
Xr, 0.00849 0.0084
Xo —4.9590 —4.8997
Xse 12.3976 12.2494
Xy —0.00566 *

Zy —0.1118 —0.1105

Zg —468.630 —463.026
Zg 0 0

Zyg 0 0

Zse —49.5905 —48.9975
Zy —0.53496 *

M, —0.002628 —0.0026
My, 0 0

M, —7.8706 —7.862

My, 0 0

Mg, —0.23360 —0.2333
M, —0.4851 —0.4846
Mg, —-11.41 —11.3999
M, —0.00898 *

Les résultats obtenus par le programme Matlab et le logiciel AAA

Programme MATLAB Logiciel AAA

A 1 1

B 1.2661 1.250

C 8.1446 8.12186

D —0.0099 —0.0779

E —0.013 —0.0126
Wy, 0.395 *

gph 1 *
Wy, 2.85 2.8522
¢sp 0.222 0.221
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Model 7 : Boeing 747

Le Boeing 747, encore surnommé Jumbo Jet, est un avion de ligne quadrimoteur congu par le
constructeur américain Boeing a partir de 1965. Selon les configurations et le type de classes, il
peut accueillir de 366 a 524 passagers.

25€
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B.L.49]
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ES.3079 FS. 13399
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Figure 7. 57 Trois vues de ’avion Boeing 747
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Les donnés sont lues a partir d’un fichier comportant les informations ci-dessous :

Tableau 7. 7 les données de Boeing 747

Conditions de vol, géométrie et inertie croisiere
0, (rad) 0.0436
h (fo) 20000.
S (ft?) 5500.
c (ft) 27.3
Po (slugs/ft3) 0.001268
w (Ibs) 636636.
U, (fps) 673.
Ly, (slugs ft?) 33.1E6
Coefficients de 1’état de vol stabilisé
CL, 0.4
Cp, 0.025
Cr,, 0.025
Cmy 0.
Cing, 0.
Dérivées adimensionnelles longitudinales
CL, 0.13
Cp, 0.
CTxu 0.
Cny 0.013
Cing, 0.
CL, 4.4
Cp, 0.2
CTxu -1.0
Cm, 0.
Comy, 6.6
Cy, -20.5
Cp, 7.
Cin, 4.0
Conr, 0.32
Ci, 0.
-1.3
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Etape 2 : Exécution du programme FORTRAN :

Les résultats sont affichés dans un fichier de sortie sous la forme :

!! output txt - Bloc-notes

Fichier Edition Format Affichage  ?
affichage des cofficients dimensionels

w_U, *_T_U, ¥_da, #_de, W
—-5.5920048E-03 5.829948E-03 15.963420 0, 000000E4+00
2.371979E-02
T T T T T T T T R R R T T
Zu ,2_a ,Z_a dot ,7Z_q ,Z_de ,Z_w
-1.102970E-0L1 -353.150700 -11.332130 -10. 684580
-25.541470 -5, 24 8004E-00
LR TR R R T T A T R R R
M_t, M_T_J,M_a,M_T_a,M_a_dot,M_g, M_de, M_w
2.51al99E-05 0, 00000Q0E+0Q -1.302617 0, 000000E+00
-1.05a804E-01 -5.41a115%E-01 -1.693402 -1.593535338E-03

TR TR P W R TR R T R R RO R N R
TR TR P W R TR R T R R RO R N R

wwwww  affichage de Ta matrice A wwwww

-5.929948E-03 2.371979E-02 0. 000000E+00 -32.143420
-1.102970E-01 -5.248004E-00 673, 000000 -1.402342
4. 248180E-05 -1.853129E-03 -6.47292E-001 2. 202080E-04
0. 000000E+00 0. 000000E+00 1. 000000 0. 000000E+00

L R T TR T O T T R R T O R R R R T
L R T TR T O T T R R T O R R R R T

wwwww  AFfichage de vecteur B wWwwww
0. 000000E+O0
-25. 541470
-1.6859301
0. 000000E+0O0

Figure 7.58 Fichier résultats de programme Fortran

On peut valider nos résultats en utilisant le logicielle AAA.

7% Advanced Aircraft Analysis 2.5 - Boeing 747.aaa - Flight Condition 1
File Edt ‘Window Hslp

ATH weight | &= serodnamics | B Poromance | S Goomely =%, Propukion | ™ Stab. & Contial| ¥ Dynamics st Loads ‘ L Stuctures Cost ‘
e
3 Computation of Longitudinal Transfer Functions: Flight Condition 1
B cacuate B cearou | ] Ewpor | 7 Theary | T
= — = E— e —
a N A i
9 c 9 9
[ = =35 =
o 331000000 0 =5 M1, 00000 - o, 00000 =
A A )
Output Parameters
M, 0,649 E q1,28a7 ° g, 1,2a01 L s =
s = s = =
4 4 4 a
" 2 2 2 2]
o 286,99 = =7 -10,6115 d Sl 0.467 -eTclnngq 8 =
= Z = = =
" 3 3 3 )
N 2 2 2 A ?
2| 2|, 2| 2|
wis 115,75 o -, 0,0000 “LS =% 0.0678 % =%, 0,0000 £
3| 3| 3| N A
] ] ] N ]
I -0.0059 ! =M 0.0000 P L 0.014 =%, 25,3668
4| 4| 4| ° A
s 0,0059 1 Mg, 1.3018 -2 = rad =M 1.6924 -2
u 5 =5 5 pus b s =4 % 5
N N N a
. 2 2 2
o 15,8543 = “aMr 0,0000 52 == =
° A A A
2 2 2
Z, -0,1085 & = -0.1056 & = s =
N N 3
9 9 9
@ 2] 2] 2]
Iz, 350,7759 = L -0,5413 5 & "Cong, s =
N 2| A 2 v
o o — =
iy D)
PEIE W -]}
: J U | - | .
New Open Save Savehs Delete Flight Cond.|  Motes | Copp'wMF|  Print | Atmosphers]  Help Exit
File /. Configuration 4 Certification 45 etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 06428/10 1:36 AM

Figure 7. 59 Résultats du logiciel AAA



Chapitre 07 Applications

Etape 3 : L’exécution du programme Matlab donne :

A=[-5.929948E-03 2.371979E-02 0.000000E+00  -32.143420
-1.102970E-01 -5.248004E-01  673.000000  -1.402342
4.248180E-05 -1.853129E-03 -6.472922E-01 2.202080E-04
0.000000E+00 0.000000E+00 1.000000 0.000000E~+00]

L’équation caractéristique est:

1.000024* + 1.1780 23+ 1.5962 2%+ 0.00911+ 0.0073=0

Vérification de la stabilité d’apres le théoréme de Routh :

E = 0.0073>0
R =0.0069 >0

Donc, il n’ya pas de mode instable pour cet avion.

Les valeurs propres de la matrice A:

Mode 1 (phugoide) : A1, =—0.00116 £ 0.0676i
Mode 2 (courte période) : A4 =—0.588 + 1.12i
Mode phugoide :

Pulsation : Wn,,, = 0.0676 rad/sec

Le taux d’amortissement : &, = 0.0172

Mode courte période :

Pulsation w, , = 1.26 rad/sec

Le taux d’amortissement ¢, = 0.466
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Résultats numériques obtenus par Matlab :
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Résultats graphiques :

L’avion est dynamiquement stable par application de critére de Routh.

Les figures 7.61 et 7. 62 présentent le comportement transitoire des deux modes Phugoide

et Courte période.

B S e B
I
I
I
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L. Buiaog probnyd apow np uoleqINpag
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temps(s)

temps(s)

Figure 7.61 Le comportement

Figure 7.60 le comportement

transitoire du mode courte

transitoire du mode Phugoide

période (Boeing 747)

(Boeing 747)

La réponse longitudinale :

B=[0.000000E+00

-25.541470
-1.689391
0.000000E+00]
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Figure 7. 63 La variation de ’angle de tangage en fonction du temps
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Les résultats obtenus par le programme Fortran et le logiciel AAA
Dérivées dimensionnelles Programme Logiciel AAA
FORTRAN

Xy —0.00592 —0.0059
Xr, 0.00592 —0.0059
Xo 15.9634 15.48
Xse 0 0

X 0.0237 *

Zy —0.1103 —0.1095
Zg —353.19 —350.77
Zg —11.332 —11.2547
Zyg —10.684 —10.611
Zse —25.541 —25.366
Zw —5.248 *

M, 0.0002 0

My, 0 0

M, —1.302 —1.3018
My, 0 0

Mg, —0.1056 —0.1056
M, —0.5416 —0.5413
Mg, —1.6934 —1.6924
M, —0.0001 *

Les résultats obtenus par le programme Matlab et le logiciel AAA

Programme MATLAB Logiciel AAA

A 1 1

B 1.1780 1.1561

C 1.5962 1.5400

D 0.0091 0.00233

E 0.0073 0.00707
Wy, 0.0676 0.0678
$ph 0.0172 0.0140
Wy, 1.2600 1.2401
¢sp 0.4660 0.4670




CONCLUSION

L’¢tude de la stabilité est un sujet multidisciplinaire parce qu’elle demande beaucoup
de connaissances dans des différents domaines : mécanique générale, I’aérodynamique,

mécanique de vol, mathématique, I’automatique et bien stire I’outil numérique.

Chercher la stabilité d’un avion est toujours le but de I’ingénieur et le concepteur soit

dans la phase d’exploitation ou a la conception d’un nouvel avion.

Dans notre étude, nous avons essay¢ d’évaluer la stabilité longitudinale et la réponse

pour plusieurs types d’avion pendant la perturbation.

D’une part, I’étude faite sur la stabilité statique a montré que le point qui définit la
fronticre entre centrages stable et instable et pour le quel la raideur en tangage s’annule est
appelé point neutre, sa position s’obtient directement a partir des courbes de C,, et C; en
fonction de I’incidence qui sont également visualisés par le modeste programme réalisé sous

langage Matlab.

La distance entre le centre de gravité et le point neutre définit la marge statique.les régles de
certification imposent que la marge statique demeure constamment plus grande ou égale a 5%

de la corde aérodynamique moyenne.

D’autre part, la stabilit¢ dynamique traite le comportement de I’avion suite a une
perturbation autour d’un état d’équilibre qui est une propriété extrémement importante des
avions. En effet, les vols stabilisés occupent la majeure partie du vol, sous les conditions
spécifiques a chaque type, par conséquent, les perturbation doivent demeurer faibles pour que

I’avion soit acceptable pour un usage civil ou militaire.

La résolution des équations du mouvement longitudinal conduit a une équation
différentielle linéaire a coefficient constants d’ordre quatre.la solution générale est une

superposition des modes naturels qui sont caractéris¢€ par les parametres suivants :

— Période ou fréquence.

— Amortissement.



La stabilit¢ du mouvement exige que les parties réelles des valeurs propres soient négatives.
On utilise a cette fin le critére de Routh qui impose qu’une certaine expression soit positive.

En réalité, on distingue deux mouvements :
— Un mouvement rapide : c’est 1’oscillation d’incidence
Pour le cas de I’avion Boeing 747
La période : T = 4.984 s
L’amortissement : § = 0.466
Un mouvement de longue période : c’est la phygoide pour le méme type d’avion précédent :
La période : T = 92.87 s
L’amortissement : § = 0.017

Notre travail a rencontré plusieurs contraintes comme le manque des donnés de
certains avions, le temps, la traduction (documentation en langue anglaise), méconnaissance

du logiciel AAA (Advanced Aircraft Analysis).

Comme perspective cette étude peut €tre complétée en ajoutant D’effet de

I’aéroélasticité qui joue un grand rdle dans la conception des avions modernes.



Annexe A Advanced Aircraft Analysis(AAA)

Le logiciel AAA (Advanced Aircraft Analysis) a été développé pour réduire le temps et le

colit requis pour concevoir un nouvel avion ou analyser un avion déja existant. Au cours de

conception, les ingénieurs doivent déterminer les caractéristiques suivantes :

9.

Sl A e B

La trainée

Le poids

La stabilité

La poussée installée (ou la poussée)

La répartition des masses

Le controle (les boucles ouvertes ou fermées)
Les performances

L’inertie

Le cout

Le logiciel A.A.A est congu sous forme modulaire. Chaque module se préoccupe d’une phase

particuliere de conception et d'analyse du processus décisionnel de conception préliminaire.

Le logiciel A A A se compose de 15 modules indépendants. Chaque module est structuré

pour exécuter des taches qui doivent étre remplies dans I'évaluation d'un avion donné a

chaque étape de son développement de conception préliminaire.

Les principaux modules sont :

1. Le poids

L’aérodynamique

Les performances (les performances)
La géométrie

le systeme propulsif

La stabilité et le controle

La dynamique

La charge

A e A o

La structure de ’avion

10. Le cout
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1.Le module du poids ‘weight’ :

Le but de ce module est d’estimer le poids des composants d'avion et de déterminer si le
centre de la gravité de l'avion est dans la marge souhaitable pour des scénarios de chargement
et de déchargement différent. Il contient également le calcul des moments d'inertie. Apres

l'appel du module de poids, quatre options sont montrées :

» calcul de poids: c’est pour estimer les différents poids comme le poids a vide, le poids au

décollage et la sensitivité du poids au décollage.
* classe 1 du poids.
* classe 2 du poids.

* le centre de la gravité : Le but de ce module est de calculer I'endroit du centre de gravité en

termes de la corde géométrique moyenne d'aile.

% Advanced Aircraft Analysis 2.5 - exempl jet Fighter in cruise.aaa - hight cruise

File Edit Window Help

AT weight —— "M Paformance oty w%, Propulsion & Stab. & Contiol A Dynamics DL Shuctures

==

<, Take-off Weight: hight cruise !m[
Caloulste vL Plot = Dot Dt E@ Ezel | 4 Theoy T e |
Input Parameters
? 2l 24
s 2 sl
A HWe Ib Fres %
A A t
2 2 2
B EWerew b Wmmm o
A A A
2 2 2
VYo, b Mygg % Wio Ib
A A A
Output Parameters
i A A Jid
My We b = A i W D 5
A A A d
2 2 2 il
s b [l b =AW, b o= LA b =
Al Al | hn
Mission Profile Table: Output
Mission Piclile W, Ib AW, b W, b
(g Fused | Fhegn
1 Taxi
@ 2 ] sed il oz s
! , el ] ,’/\.F &7 |, /
Mew Open Save Saveds | Delets Flight Cond.|  Motes | CopyWMF|  Frint [ Atmosphere|  Help Exit
File { Configuration  Certification {5 etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 06{19/10 6:24 PM

—_—

Figure A.2
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2.Module d’aérodynamique ‘Aerodynamic’:

Le but de ce module est d’estimer le coefficient de portance et de trainée totale de 1’avion
pour différents conditions de vol. Aprés avoir sélectionnée ce module sept options sont

montreées :

Portance, trainée, moment, centre aérodynamique, effet de puissance, effet du sol, et le taux

de pression dynamique

% Advanced Aircraft Analysis 2.5 - exempl jet Fighter in cruise.aaa - hight cruise
Fle Edt Window Help

"M Paformance ety w%, Propulsion &% Stab & Control

“A¥ Dynamics

E=reEs
......... L o

pom Clear Dut

Input Parameters

? i ?
Altitude 45000 ft B c‘th I deg  |Gigap/C)s % -
a a a 2
gl | i l
AT 0.0 degF  |Sw 302,00 e wel, % s, [ e
a,

bole
bole
bole

U, Bie2z s |AR, . ch,, [ %
(gap/C), %

bole
ol
bele

o
&
2
o
a
7

}a
ra
}4

Qutput Parameters

? 7 7 7
1S e e L
K = ‘mw @h=0 ad! X3 me @n=0 ad’ L“w, ad!
Al Al s hny
? c 7 c 7
f. % S R g
#Puo f W clean rad g i clean rad f
[ 12y JH 2|
9ap g vy =0, rad”! = me rad”! =
A A X
EI=l=E RE=CIERL
i | - : | g . :
New Open Save Save As Delete Flight Cond.|  MNotes | Copy WHF PFrint | Atmosphere Help Exit
File: 4, Configuration 4 Certification 4 S etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 0619710 6:35 PM

Figure A.3



Annexe A Advanced Aircraft Analysis(AAA)

3.Module de performance ‘Performance’ :

Ce module permet d’estimer rapidement les parametres de conception d'avion ayant un
impact important sur les performances d'avion. Des avions sont habituellement exigés pour
répondre a des objectifs de performance dans différentes catégories selon le profil de mission.

Répondre a ces objectifs a normalement comme conséquence la détermination de :

e chargement de I’aile
e chargement de poussée ou de puissance

e coefficients de portance maximale de 1’avion

Apres l'appel du module, deux options sont montrées un pour le dimensionnement et

’autre pour I’analyse.

=, Advanced Aircraft Analysis 2.5 - exempl jet Fighter in cruise.aaa - hight cruise
Fle Edt Window Help

AT weight &= teogynamics | "EB Porfomance o oometry % Propulsion ™ Stab. & Control A Dynamics Al Loads 7Y Stuctures Cost

52 Performance

| Sizing | Analysis |

Class | Performance Sizing

| Stall Speed | Take-off Distance | Climb Max Cruise Speed ManeuverfTurn Landing Distance Matching Plot

o ol — = P
d=lalh | oy w7
1 Fi & 9 ™ -
Mew Open Save Saveds | Delete Flight Cond.|  MNotes | CopyWMF|  Print [ Atmosphers|  Help Exit
File: {Corfiguration f Certification {5 etup
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Annexe A Advanced Aircraft Analysis(AAA)

4.Module de géométrie ‘Geometry’ :

Le but de ce module est d’aider I'utilisateur a définir la géométrie de chaque composant de

I’avion et de calculer leurs parametres correspondants.

% Advanced Aircraft Analysis 2.5 - exempl jet Fighter in cruise.aaa - hight cruise
Fle Edt Window Help

I ety

==

A Dynamics

—ts

@B perocynamics | "W Performance w%, Propulsion &% Stab & Control

=T Shuctures

== Airplane Geometry

[ Wing | Harizontal Tail | Vertical Tail | Canard [ V-Tail |
| Fuselage | Landing Gear | AeroPack | Scale ‘

Wing Type Selection

| Straight Tapered | Cranked Wing | Fuel Yolume | Aileron | Chord Length

Select Input Parameters Combination

| b, €. €y Aga | AR, S, 7 Agg | AR, S, ¢, Ay | AR, S, % ALE ‘

o o ol — =
() J
alh EEIE FIaE
| Sy & e -
New Open Save Save As Delete Flight Cond.|  MNotes | Copy WHF PFrint | Atmosphere Help Exit
File: 4, Configuration 4 Certification 4 S etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 0619710 6:44 PM

Figure A.5



Annexe A Advanced Aircraft Analysis(AAA)

5. Module de propulsion ‘Propulsion’ :

Dans ce module la puissance et la poussée installée peuvent étre calculées, de plus il peut

offrir des options pour :
Dimensionnement des entrées d’aire et des tuyeres.
Estimation du rétablissement de la pression d’entrée.

Estimation de la trainée de la prise d’air et de la tuyere

% Advanced Aircraft Analysis 2.5 - exempl jet Fighter in cruise.aaa - hight cruise

File Edit Window Help

AT weight

— .
&= terndynamics B Cerfomance

e ometry

w%, Propulsion

| Power Extraction | Inlet Design | Nozzle Design | Installed Data ‘

Vg

&% Stab. & Control V54

Dynarics

=T Shuctures

== Propulsion

Type of Power Requirement

| Mechanical | Electrical | Total ‘

o o o =
() J
all | N S W - | 7
: p || -, ¢
Mew Open Save Saveds | Delets Flight Cond.|  Motes | CopyWMF|  Frint [ Atmosphere|  Help Exit
File { Configuration  Certification {5 etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 06{19/10 6:49 PM
—_——

Figure A.6



Annexe A Advanced Aircraft Analysis(AAA)

6. Module de stabilité et controle ‘Stability and control’ :

Ce module compose de deux parties, les dérivées et I’analyse. Les dérivées de la stabilité et
le contréle subsonique de configuration classique, canard et trois surfaces peuvent étre

analysé¢. Ce module donne aussi les diagrammes d’équilibre et calcule les gradients

anaFS .
mme—=—= | int neutre .
co e =5y 2 e Ppo t neutre

%, Advanced Aircraft Analysis 2.5 - Projectl.aaa

File Edit Window Help

AT weight

@B perocynamics | "W Performance ety w%, Propulsion ¥ Dynamics

—ts

=T Shuctures

&% Stab. & Control

52 Stability and Control

| Derivatives | Analysis |
Stability, Control and Hingemoment Derivatives
[ Long. Stability [ Lat-Dir Stability | Long. Control [ Lat-Dir Control [ Hing [ R Al
Longitudinal Stability Deri
| Steady State | Speed | Angle of Attack | A.0.A. Rate | Pitch Rate |
Steady State Coefficients
C C C C [3
| i | o | 2 | E | ™

o o ol — = o r
& 2dellall | 7 = F &7 | /
New Open Save Save As Delete Flight Cond.|  MNotes | Copy WHF PFrint | Atmosphere Help Exit
File: 4, Configuration 4 Certification 4 S etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 0619710 3:34 PM

Figure A.7



Annexe A Advanced Aircraft Analysis(AAA)

7. Module de dynamique ‘Dynamics’:

Le but du module de la dynamique est d'aider l'utilisateur a analyser les caractéristiques
dynamiques en boucle ouverte de l'avion pour des conditions de vol donnée et a aider
l'utilisateur a analyser les systémes de commande simples et doubles de contrdle boucle fermé
de l'avion. Si les caractéristiques dynamiques en boucle ouverte de l'avion sont connues, le
sous module d'analyse de commande peut étre utilisé pour traité¢ les analyses des racines.
L'analyse de commande peut également étre employée pour analyser une fonction de

transfert de boucle ouverte du systéme dans le domaine de fréquence.

% Advanced Aircraft Analysis 2.5 - exempl jet Fighter in cruise.aaa - hight cruise

File Edit Window Help

&% Stab. & Control

“A¥ Dynamics

=S
......... L o
Input Parameters =
= El P Ikl
Altitude 45000 ft Cn, 00000 44, 0.3022 = 00500 =
A A A a
2| 2| [ 2
AT 0,0 degF Ca, 0.0219 44, 0.2442 = 0.0000 = |
A A A A =
> E I 2|
u, 516,22 ks Cm_ 03478 N 3.5704 wd' G, 0.3374 ! =
A A A N
| i I 2
Worent 160000 b C, 0,150 I P 0,1763 A 0,0027 ! =
A A A N
? 7 2l ?
2] oA = B
S, 302,00 £ m, 41,0050 - 2,625 SR T 0,2201 ! =
A A A A
e Kl &
o 0,0 deg mr 0,0000 =6, 0,0267 =
Y Y Y
e 2 i
Co 13,49 ft = 0,0000 =% 0.3621 ! A
A A A
2] 2| 2|
by 2750 g’ 5 ™, 0.0000 ! B, 0.0630 =
A A a .
o e o = P
[ |9 v FA F & | /
New Open Saveds | Dekte Flight Conc,| _ Motes | CopyWMF|  Piint | Atmosphere|  Help Exi
Fite {Carfiguration fCeriioaton G e
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 0619710 3:39 PM

Figure A.8



Annexe A Advanced Aircraft Analysis(AAA)

8. Module de charge ‘Loads’:

Le but de ce module est d'estimer des charges appliquées sur les composants d'avion et de

déterminer l'information importante pour la conception structurale de I’avion.

% Advanced Aircraft Analysis 2.5 - exempl jet Fighter in cruise.aaa - hight cruise

File Edit Window Help

AT weight

@B perocynamics | "W Performance oty w%, Propulsion & Stab. & Contiol A Dynamics Afm Loads

%, V-n Diagram FAR Part 23.335: hight cruise

=re e

L cose

Caleulate 88 cewnu | TyEwot | 4 Theoy
Input Parameters
e 2 2 2
Altitude 45000 f S Cu 13.49 ft ¥, keas
A A A t
2e 2 2
AT 0.0 deg F o@c, C, 15704 a8
4| ™ 4 )
22 2| il
Woross b % o keas
A A A
e 2 i
Sy 302,00 2 R - M Reas
A A .
Qutput Parameters
? ? ? /), ?
C, i o IV —(en/é Ela
M imax Nemax() Aoas keas ¢ ® keas™'
A A A nd
2] 2y Jid ey i
Mimit g Vs keas Ceas keas o2V, keas'
A | A d
2] 2y 2
it g Vsi) keas Deasmm keas
A A X
S Bv RE=CINHL
? . . % -
, 3 Sy = . -, ‘
New Open Save As Delete Flight Cond.|  Notes Copy WMF Print Atmosphere Help Exit
File: 4, Configuration 4 Certification 4 S etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 0619710 6:04 PM

Figure A.9



Annexe A Advanced Aircraft Analysis(AAA)

9.Module de structure ‘Structures’:

Le but de ce module est d'estimer la géométrie et le poids des composants structuraux. Ceci

est fait a l’aide des propriétés matérielles et les résultats du calcul de toutes les charges

internes des composants.

=, Advanced Aircraft Analysis 2.5 - exempl jet Fighter in cruise.aaa - hight cruise

Fie Edit Window Help

AT weight &= teogynamics | "I Perfomance o oometry % Propulsion ™ Stab. & Control A Dynamics Al Loads 7Y Stuctures Cost

—ts

%, User Defined Material Properties: hight cruise =

= —
| 52D ClewrOut @Expan | ¥ Theay H cise |
Input Parameter
Ninat 1 >
Material Properties Table
# Material Name T, ksi |71, ksi %, ksi Sy, ksi | ppg B
n

o ol — = P
d=lalh | oy w7
- LY 1t ™ -
Mew Open Save Saveds | Delete Flight Cond.|  MNotes | CopyWMF|  Print [ Atmosphers|  Help Exit
File: {Corfiguration f Certification {5 etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 06/19110 6:12 PM

Figure A.10



Annexe A Advanced Aircraft Analysis(AAA)

6. Module de cout ‘Cost’:

Son but est d'estimer divers colits de programmes de conception d'avion. Les

méthodes d'évaluation sont présentées de fagon qu'elles puissent étre appliquées aux

avions civils et militaires de tous les types.

=, Advanced Aircraft Analysis 2.5 - exempl jet Fighter in cruise.aaa - hight cruise

File Edit Window Help
AT weight @ perodpramics | " Perfomance oty %, Propulsion ™ Stab. & Cantial A Dynamics A Loads T Shuctures

%, AMPR Weight: hight cruise

EE = ]
| 528 ClewrOut @Expm | ¥ Theory

. cose |

B Calculate

Input Parameters

'Nm Ib
wheels Ib . Weooling Ib ] Wize Ib
. Wreicen Ib Warm Ib T W Ib

=
Lo | £ iyl
[SEANNS
=
3

o | £ [l |2 ]

=
£ Ll |2 il |2 i)

bolg

=
NS

ra
£

Output Parameter

W aner b

LN

o o ot =
¢ J
a Il | S BB | Y
. : S =2 e - ¢
Mew Open Save Savehs | Delets Flight Cord. | Motes | CoppwMF|  Print [ Atmosphers|  Help Exit
File {Configuration f Certification {5 etup
Company Name Advanced Aircraft Analysis 2.5 Project 06{19/10 6:16 PM
—_—— —
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Annexe B

Tableau B.1 : La conversion des unités [ 3]

Parameter Symbol Imperial unit Equivalent ST unit
Mass m I slug 14.594 kg

Length [ I ft 0.3048 m
Velocity V 1 ft/s 0.3048 m/s
Acceleration a 1 ft/s? 0.3048 m/s?

Force F I1b 4448 N

Moment M I'lb ft 1.356 N'm
Density P 1 slug/ft’ 515.383 kg/m’
[nertia [ 1 slug ft? 1.3558 kg m?

Tableau B.2 : Les constants les plus utilisés [ 3]

Consiant Symbol Imperial uniis ST urnals

lknot kt 1.689 fi/s 0.515m's

Sca level air density 20 0.00238 slug/ft? 1.225 kg/m®

Speed of sound Ao I 16.44fis 240,29 m/s
at sea level

Raudian rad 57.3° 57.3°

Gravitationzl u 3217 (Us? 0.81 m/s?

acceleration




Annexe C La Transformée de Laplace

Rappel de la transformée de Laplace :

Définition :

e}

L@} = f(s) = j e~StF() dt

0

Quelques propriétés utiles de la transformée de Laplace :

Propriété de linéarité :

Lici fi(t) + c2f2,(0)} = . LILO} + . LI ()} = 1 f1(5) + ¢1£2 ()

Transformée d’une dérivée :

L{f1(8)} = sf(s) — £(0)
L{f" ()} = s*f(s) = sf(0) = f'©
L")} = s3f(s) = s2£(0) — sf'©@ — f(©

Théoréme de valeur initiale

lim £(6) = lim £ (s)

Théoréme de valeur finale

SiL{f(®)}=f(s) = fooo e Stf(t) dt posséde une seul pole uniquement

Alors

lim £(6) = lim £ (s)

(€. 1)

(C.2)

(€.3)
(C.4)

(C.5)

(C.6)

(€.7)



Annexe C

La Transformée de Laplace

Propriété de décalage :

1% Propriété :

Si LIFWOY=f(s) = [ et f(D)dt
Alors:

L{e®f(0)} = f(s — a)

2™ Propriété :

t<a

0
g(t)={f(t—a) t>a

Puis

L{g(®)} = e [ (s)

Transformée d’un intégral :

L Jf(u)du =@
0

(C.8)

(€.9)

(C.10)



La Transformée de Laplace

Annexe C

Tableau C.1 Les transformées de Laplace

L= 1 Ve =t i
u - . L u

- 1oL (z® + s"m]Z + £5) yRS0a .2 7%+ z(q — 8) 01

B 5 wu . i1 =10 u Amh.-_..:rn:__...___ . g—5

A_ # 00— Eﬁ_:_{_& 3 Fonl # 90T — 1 m
_ 73— 1 ﬂ¢a+m=g__._mw+.nn B B+ -
Wgd = [ OIS g 3= i RIS g2 % 6
Fms02 Y0 20 4 g8 e 50 &+ .
L s 5
u Um + - P - - o

e urs Fm 4 4 Tz

- T T UTS [ _ L
il — Wl u(SL + 1) . i —u) oo u(® — §)
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oy MW gttt o u’
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Annexe D Les Organigrammes

1 cas :

Organigramme de la stabilité longitudinale statique

Données géométriques de I'avion,

et conditions de vol.

!

Calcul des coefficients aérodynamiques de
Iaile C

Mcegow * "Megaw

v

Calcul des coefficients aérodynamiques de

’ CLaw et CLOaw

I’empennage horizontal

Cincger » CmegerClor €F Crgy

Calcul des coefficients

aérodynamique total de I'avion
C etC CL et CLa

Mcgo Mcgq

Calcul du point neutre de I'avion

0

Fin

2°M¢ cas :



Annexe D Les Organigrammes

I- Organigramme de la détermination des matrices pour I’étude de la stabilit¢ dynamique

Choix du type
d’avion : N=1,7

Lire ces données a partir des fichiers input :
91 ’ hl SI c ’ pO;W; Ull I_’y_’y ) CL1ICD1I le ’ CTx1 ’

Crmzy» Cr Coys Cmy + Cmep,y Cry,
CLa , CDaf Cma , CmTa: CLq meq; CLd; Cmd

CLSe ’ CDSe' Cmé‘e

v

Le calcul des dérivées
dimensionnelles :

Xu, XTu; Xa) XSe; Xw
Zu; Zq; Zuu XSef ZWI Zd
Mul MTuI MDU MTaI M(Sel MWI

My, M,

v

Le calcul de la matrice A et le

vecteur B

v

L’affichage de la matrice

A et le vecteur B

Fin



Annexe D Les Organigrammes

2- Organigramme du calcul des modes, des fréquences des taux d’amortissement et la

repense en stabilité dynamique.
( Début )

A 4

Lire la matrice du systeme
et le vecteur de

La détermination des
coefficients de I’équation
caractéristique et vérification
du critéere de Routh

v

Calcul des valeurs propres, les

fréquences et les taux
d’amortissement

'

Déterminer les caractéristiques

de la perturbation du mode
phugoide (figure 1)

A 4

Déterminer les caractéristiques
de la perturbation du mode
courte période (figure 2)

A 4

Visualiser la réponse de la
vitesse, la pente, I'angle
d’incidence et |a vitesse de
tangage a un échelon de la
gouverne de profondeur

Fin
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