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Chapitre 1

Généralités et Conventions

1.1 Position du probleme, Triedre de références, Hypotheses
classiques

1.1.1 Bilan des forces agissant sur ’avion

— Forces de masses (pesanteur, forces d’inertie)
— Forces de surfaces (forces crées par le déplacement de lair sur le fuselage, les ailes, les
pieces mobiles ou fixes. . .)
- forces de propulsions
- forces aérodynamiques
Dans certains cas, il est nécessaire d’ajouter des forces considérées comme ponctuelles : roulage,
catapultage, remorquage, freinage.

1.1.2 Conditions générales du vol

Les conditions générales de vol sont définies par les deux équations suivantes :

ZFext = my (1.1)

> M =0 (1.2)

1.2 Triedres de références

Définitions

En mécanique du vol, il existe trois triedres de référence.
— le triedre 1ié a la terre (O, xo, Yo, 20)
Ce triedre permet de décrire les mouvements de I’avion par rapport a la terre. La
terre est supposée plane et 'axe O, est orienté suivant la gravité.
— le triedre aérodynamique (O, x4, Ya, 24)
Ce triedre permet d’exprimer simplement les forces aérodynamiques. L’axe O, est
orienté suivant la vitesse. Il est défini positif vers 'avant. L’axe O, est dans le plan
de symétrie de I'avion choisi positif vers le dessous de 'avion.
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— le triedre avion (O, x,y, z)
Ce triedre est lié a I'avion avec I'axe O, suivant le fuselage positif vers I'avant et
O, positif vers le ventre de I'avion.

Positions relatives des différents repéres

triedre aéro/trieédre avion : L’angle o entre le triedre aéro et le triedre avion est appelé
incidence. « est choisi positif quand O, est au dessus de O,,, (voir figure|1.1)). L’angle (3 représente
l'angle de dérapage. Il est positif si I'air souffle sur le coté droit de 'avion (voir figure [1.2)).

X
Xa
o
M
&““@@ Ya 0
= >
N 0
S w«\‘*‘ (@]
Zo A

Y y

FIGURE 1.1 — Présentation des différents angles utilisés en mécanique du vol.

triédre aéro/ triédre terreste -+, est appelée "pente aérodynamique”. Il est choisi comme la
projection sur le plan Ozgzp de angle fait par la vitesse (O, ) avec I'axe Oy, . 7y est choisi positif
quand Pavion monte. (voir figure[1.2)). L’azimut aérodynamique ¢, est défini comme I’angle entre
le plan vertical passant par V et I'axe Oy,. Dans I’étude des performances de I’avion, nous ferons
I’hypotheése d’un vol symétrique donc seul v est utile. En cas de vent, il faut differencier v et
1, et tenir compte de l'incidence du vent.

triedre avion/ trieédre terrestre Les angles 6,1 et ¢ définissent respectivement assiette
longitudinale, ’azimut et ’angle de gite.
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X
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FIGURE 1.2 — Présentation des différents angles utilisés en mécanique du vol.
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FIGURE 1.3 — Présentation des différents angles utilisés en mécanique du vol.
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1.2.1 Hypotheses utilisées

Nous choisissons de nous placer dans le cas d’un vol symétrique (dérapage nul). Les
forces aérodynamiques n’ont donc aucune composante suivant ’axe O,, . Seules restent :
la trainée suivant Oy, ,
la portance suivant O, .
Les forces aérodynamiques sont fonction de la vitesse de ’avion par rapport a lair.
Les forces d’inertie font intervenir le mouvement de ’avion par rapport au sol.
Le vent est supposé nul (I'influence du vent est étudiée dans le cadre de la navigation
aérienne).
On néglige les courants ascendants.
La poussée des propulseurs est parallele a la vitesse donc ne participe pas de fagon
notable a la portance.
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1.3 Notions d’altitude et de vitesse

Pour définir les performances d’un avion et pouvoir les comparer a celles d’autres avions,
il est nécessaire de définir une atmosphere de référence. Celle-ci permet de relier une altitude
donnée a la température et la pression qui lui sont associées. Les différentes lois régissant cette
atmosphere ont été obtenues a ’aide de différents moyens de mesure tels que des ballons sondes
(voir figure . La mise en commun de nombreux résultats a permis de tabuler ’ensemble des
grandeurs caractérisant Iair en fonction de l'altitude. Cette définition reste cependant théorique
et n’est que rarement représentative de la réalité.

FI1GURE 1.4 — Exemple de lacher d’un ballon sonde.

1.3.1 L’atmospheére de référence : L’atmosphere standard

Il existe plusieurs modele d’atmosphere standard de part le monde. Nous allons ici nous
limiter au modele francais (il est identique a celui utilisé par les Etats-Unis).

Définitions :
1. L’air est assimilé & un gaz parfait avec une constante massique R = 287 J/kg.K.

2. L’air est sec.

3. L’atmosphere est au repos. La relation reliant la pression a l'altitude est alors :
dp = —pg(h)dh

ou h est I'altitude par rapport au niveau de la mer. Il est possible de reformuler cette
expression pour obtenir :

dp = —pgod H (1.3)
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avec H l'altitude géopotentielle.

4. L’évolution de la température en fonction de ’altitude est la suivante :
entre 0 et 11 000 m :
T(K)=288.15+ H * (216.65 — 288.15) /11000
entre 11 000 et 20 000 m :
T(K) = 216.65
entre 20 000 et 32 000 m :
T(K) = 216.65+ (H — 20000) * (228.65 — 216.65) /12000
entre 32 000 et 47 000 m :
T(K) = 228.65+ (H — 32000) * (270.65 — 228.65)/12000
L’évolution de la température en fonction de l'altitude est représentée sur la figure[1.5

Attitude
pente +3°/1000
STRATOSPHERE
25 km ...................................
TROPOSAUSE
Mkm
36 000 ft
TROPOSHERE
ente -6.5°/1000m
-
-56,5°C 15°C T(°C)

FIGURE 1.5 — Evolution de la température en fonction de 'altitude dans le cas de I’atmosphere
standard.

Altitude de vol

En utilisant cette définition de ’atmosphere, il est possible de définir des altitudes de vol
(flight level). Les avions sont répartis sur ces différentes altitudes de vol par le controle aérien.
L’altitude de vol classique pour un avion de ligne est de 36 000 ft (FL 360). A partir de cette
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altitude de référence les avions sont étagés tous les 1000 ft. Le Concorde quand a lui, volait a
FL 600.

Evolution de la pression en fonction de I’altitude

En utilisant ’hypothese d’atmosphére standard, il est possible de relier analytiquement la
pression a l’altitude.
— entre 0 et 11 000 m :
P(Pa) = 101325(1 — 22.558 1079 H)5-256
— entre 11 000 et 20 000 m :
P(Pa) = 22632¢ 1577 10~5(H—11000)
— entre 20 000 et 32 000 m :
P(Pa) = 5474.9[1 + 4.615 10~5(H — 20000)]34-163
— entre 32 000 et 47 000 m :
P(Pa) = 868.014[1 + 12.245 10~5(H — 32000)] 122

Evolution des grandeurs thermodynamiques en fonction de I’altitude

Dans le cadre de ’atmosphere standard on trouve :

— masse volumique : p = p/rT

— densité : o = p/po

— Vitesse du son : ¢ = /yrT

— Viscosité :pu = g * 0.0837/T /(T + 110.4)

— Viscosité cinématique : v = p/p
avec pp = 1.225 Kg/m?, ug = 17.82 USI, r =287 USI et v = C,/C,, = 1.4

L’ensemble des formules présentées précédemment permet donc de définir completement
les caractéristiques locales de 'atmosphere en fonction de I'altitude. Cependant 1'utilisation de
ces formules s’avérant un peu fastidieuse, de nombreux abaques sont disponibles. Une table
définissant ’atmosphere standard est disponible en annexe [A]

Une formule empirique permet de calculer tres simplement la densité de I'air en fonction
de I'altitude :

20-7%
7T 20127

(1.4)

avec l'altitude Z exprimé en kilometres, Py = 101325Pa et pg = 1.225kg/m?>. Les résultats
obtenus sont particulierement satisfaisants pour les altitudes fréquentées par les avions de lignes.

1.3.2 L’altitude

Connalitre exactement son altitude lorsque I'on est dans avion est, bien qu’étant quelque
chose de particulierement cruciale, assez difficile. Il existe, en effet, différentes définitions de
I’altitude qui ne sont pas équivalentes :

— L’altitude géométrique, h : elle représente la distance entre le sol et I'avion. Elle est

assez difficile & mesurer.
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— L’altitude géopotentielle, H : elle est basée sur I’hypothese d’atmosphere standard en
supposant go = 9.806 ms—2 = cte. Elle est obtenue & partir de la pression locale et des
formules définissant ’atmosphere standard.

— L’altitude pression : Elle correspond & une pression/hauteur. Si ’atmospheére est dans
les conditions standards, elle est égale a 'altitude géopotentielle. L’atmosphere réelle
n’étant que tres rarement dans ces conditions, le pilote annonce une altitude qui n’est
en fait qu'une pression. Ainsi un pilote annongant une altitude de 11 000 m, annonce
en réalité une altitude ol régne une pression de 22 631 Pa.

Alt géopotentielle (m) | 0 | 5000 | 11000 | 20000 | 47000
Alt géométrique (m) | 0 | 5004 | 11019 | 20063 | 47350

TABLE 1.1 — Comparaison entre I'altitude géopotentielle et 'altitude géométrique

Il est important de réaliser que dans les phases de vol stationnaire, la connaissance exacte de
I’altitude n’est pas primordiale. La seule chose qui soit réellement importante est de s’assurer
que tous les avions volant au méme endroit utilisent la méme définition de 'altitude. En effet
I’étagement des avions étant basé sur le FL 360, tous les avions se calent par rapport a ce niveau.

L’altitude annoncée par les pilotes est donc celle qu’ils lisent sur leur altimetre soit une
altitude pression.

1.3.3 La vitesse
Technique pour mesurer la vitesse

Pour mesurer la vitesse de l'avion, différentes techniques sont disponibles, nous ne nous
intéresserons ici qu’a la technique de référence : I'utilisation d’un tube de Pitot. Dans la plupart
des avions, deux prises de pressions sont prévues : la premiére sert a mesurer la pression d’arrét et
la seconde la pression statique (Fig. . En reliant ces deux prises de pression a un manométre
différentiel il est possible de déterminer la vitesse de ’avion. Il est important de comprendre que

FIGURE 1.6 — Prise de pression d’arrét située sous ’aile d’un avion de tourisme

cette technique mesure une différence de pression et non une vitesse. La vitesse n’est obtenue
qu’en utilisant les relations mathématiques reliant la différence de pression et la vitesse. La
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relation classique (Bernoulli) qui relie ces deux grandeurs est la suivante :
Ap=pi—p=pVi/2 (1.5)

Cette relation n’est valable qu’a faible vitesse, pour un écoulement subsonique, la véritable
formule (formule de St Venant) est obtenue en supposant que 1’écoulement est isentropique et
adiabatique :

1 1
Ap =Pt — Ps = Ds (1 + wz)Mgo> — Ds (1.6)

Dans le cas supersonique, il faut appliquer la formule de Rayleigh :

A= (Wri)Mi)”vl (27M§Z:L(1v—1)>$_1 .7

Dans le cas ou le Mach de vol est faible il est possible de linéariser (|1.6]) :

7

M? 1.

Ap = py — ps = Ds
En utilisant :
c=/yrl" et p=prl

il est possible de réécrire (|1.8]) en utilisant les relations précédentes :

Ap = ps%Mgo = %poono (1.9)
A faible vitesse la formule de St Venant se simplifie donc pour donner celle de Bernoulli.

Pour pouvoir utiliser la mesure donnée par le tube de Pitot, il est nécessaire de 1’étalon-
ner. Cet étalonnage est effectué au sol, pour p = pg. Pour chaque valeur de AP mesurée, une
valeur de la vitesse est déterminée. Pour éviter au pilote de faire des conversions entre la pression
mesurée et la vitesse, le manometre est directement gradué en vitesse.

La vitesse conventionnelle V,

Pour réaliser ’étalonnage de 'anémometre, il est possible d’utiliser les formules ou
a basse vitesse et uniquement pour les vitesses élevées. Cependant quelle que soit
la formule utilisée, celle ci fait intervenir la masse volumique. Lors de I’étalonnage, la masse
volumique est supposée constante et égale a pg. La vitesse donnée par le manometre sera donc
entachée d’une erreur liée a la non prise en compte de la variation de densité de 1’air ambiant.
La vitesse mesurée n’est égale a la vitesse vraie qu’au sol ou p = pg. Ce probléme est mis en
évidence par les figures[I.7) et [[.8| o1 est représentée I’évolution du différentiel de pression calculé
a partir de la formule de Rayleigh ou la formule de Bernoulli en fonction de la vitesse vol pour
deux altitudes (le niveau de la mer et 10 000 m). Ce résultat montre que pour un méme AP, la
vitesse correspondante est tres différente suivant ’altitude de vol.

La vitesse affichée sur 'anémomere est appelée : vitesse conventionnelle, V.. Pour relier V.
a la vitesse vraie V, il existe un abaque dit : abaque de Chevalier (Fig. . Les écarts entre ces
deux vitesses peuvent étre non négligeables comme le montre le tableau
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x10* Relation entre A p et la vitesse de vol
8 T T T T T
7 - -
B - -
i
Rayleigh (niveau de la mer) ++
5+ +  Bernoulli (niveau de la mer) +++ B
" Rayleigh (h=10000 m) +
al #+
|’ ++
= -
n
o
<
3 - -
2 - -
1 - -
0 L L
0 50 100 150 200 250 300 350

Vitesse de Vol

FIGURE 1.7 — Représentation du AP calculé, au niveau de la mer avec la formule de Rayleigh
ainsi qu’avec la formule de Bernoulli et a une altitude 10 000 m avec la formule de Rayleigh en
fonction de la vitesse de vol.

H(m) | 11000 | 11000 | 11000
V(kt) | 181.2 | 512:2 | 965.9
Mach | 0.316 | 0.893 | 1.684
V.(kt) | 100 | 300 | 600
EV(kt) | 98.8 | 279.2 | 5265

TABLE 1.2 — Comparaison entre les différentes vitesses
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Relation entre A p et la vitesse de vol

12 T T T T T
10 q
8 — -
‘;v-
1
o
I 61 B
(=1
<
‘ga’ Rayleigh (niveau de la mer)
n +  Bernoulli (niveau de la mer)
4 Rayleigh (h=10000 m) -
2 -
O | 1 | 1 | 1
0 50 100 150 200 250 300 350

Vitesse de Vol

FIGURE 1.8 — Représentation du logarithme de AP calculé, au niveau de la mer avec la formule
de Rayleigh ainsi qu’avec la formule de Bernoulli et a une altitude 10 000 m avec la formule de
Rayleigh en fonction de la vitesse de vol.
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iso-Mach
iso-Vc

iso-EV

FI1GURE 1.9 — Abaque dit de Chevalier
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Pourquoi utiliser V.7

Pour bien comprendre 'intérét de la vitesse conventionnelle, il ne faut pas voir ’anémo-
métre comme un instrument de navigation mais comme un instrument de pilotage. Dans cette
optique, il est plus important de savoir si ’avion risque de décrocher plutot que de savoir a
quelle vitesse vraie va ’avion.

Nous allons introduire, ici, en quelques lignes la notion de décrochage : ’avion décroche
quand la portance aérodynamique n’est plus suffisante pour équilibrer le poids de l’avion. La
portance est donnée par ’équation suivante :

1
L= 5pSVQCL (1.10)

La valeur maximale de Cp,, Cp,,. .. et '’équation ([1.10) permettent de connaitre la vitesse minimale
que doit avoir ’avion pour se maintenir dans les airs. Cette vitesse est définie comme la vitesse
décrochage, Vieero-

1
mg =L = §pSVd2BCT‘OCLmaz (1.11)

Les risques de décrochage ont généralement lieu a basse vitesse (décollage, approche, atterris-
sage). Dans ce cas de figure, il est possible d’utiliser la formule (1.9), ce qui donne :

Ap = —pV?% = ~pV2 (1.12)
Il est donc possible de réécrire ((1.10)) :
1
mg =L = ipoSVCQCL (1.13)

ce qui donne une vitesse limite inférieure de vol, V,,, , & ne jamais franchir sous peine de voir
I’avion décrocher.

2mg
i =1/ 1.14
Vlzm pOSCL ( )

L’anémometre sert alors d’indicateur de décrochage. Ceci est particulierement intéressant car
la vitesse conventionnelle de décrochage est indépendante des variations de densité. La vitesse
conventionnelle sera donc utilisée pour définir des domaines de vol.

L’équivalent vitesse

Certaines personnes utilisent une autre vitesse appelée 1’équivalent vitesse EV. Il est défini
comme suit :

EV =\/oV

Il sert aussi d’indicateur de décrochage et est équivalent a V. a basse vitesse, ou la relation de
Bernoulli peut s’appliquer. A grande vitesse V. et EV different énormément (voir tableau [1.2)).
A basse vitesse nous avons :

1
CLyar = Mg/ 5p0S(EV)? (1.15)






Chapitre 2

Performances

2.1 Introduction

Lors de I’étude d’un véhicule, il est important de pouvoir répondre & de nombreuses
questions sur ses performances. Dans le cas d’un avion, parmi les questions les plus couramment
posées, nous pouvons trouver, en autres, les questions suivantes : Quelle est sa vitesse maximale ?
Quelle altitude maximale peut-il atteindre? A quelle vitesse et suivant quelle pente peut-il
monter 7 Quel est son rayon d’action? Le but de ce chapitre est d’essayer de répondre a ces
questions.

Les performances d’un avion dépendent de son poids, de ses caractéristiques aérodyna-
miques et de la poussée ou de la puissance fournie par ses moteurs.

Dans le cadre de cours, nous supposerons que les forces de trainée et de portance peuvent
s’écrire sous la forme suivante :

1

D= 5pSV2CD (2.1)
1 2

L=5pSVCy (2.2)

avec p la densité de l'air, S une surface de référence, V la vitesse de 'avion et Cp et Cp, les
coefficients de trainée et de portance. Ces deux coefficients sont obtenus de la fagon suivante :

Cr = ala — ap) (2.3)

Cp = CDO + kC% (2.4)

avec a une constante caractéristique de ’avion, « l'incidence, «q l'incidence associée a une por-
tance nulle, Cp, le coefficient de trainée associé a une portance nulle et kC% le terme caractérisant
la trainée induite. La constante k peut s’écrire sous la forme suivante :

1
k= —— 2.5
Ten (2.5)

avec A = B2/S T'allongement avec B l'envergure de I’avion et e une constante caractérisant
le profil, e = 1 pour un profil elliptique et e < 1 pour les autres profils. Ce coefficient e est
déterminé a partir de mesures en soufflerie.

15
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2.2 Equation du vol dans le plan vertical

2.2.1 Hypotheses

Pour pouvoir mettre en évidence les phénomeénes importants, nous allons faire les hy-
potheses simplificatrices suivantes :

— Le centre de poussée et le centre de gravité sont supposés confondus

— Le vol est supposé symétrique

2.2.2 Bilan des forces exercées sur 1’avion

Comme dans tout probléme de mécanique, il est important de faire un bilan exhaustif des
forces exercées sur ’avion.
— Le poids : P
— La poussée due aux moteurs : T
— Les forces aérodynamique R, qui peuvent se décomposer en :
L la force de portance
D la force de trainée

FIGURE 2.1 — Projection des différentes forces exercées sur I’avion.

La figure reprend ’ensemble de ces forces. Il est important de se rappeler que la portance
L est perpendiculaire a la vitesse et la trainée D sur le méme axe que la vitesse. La poussée T
s’exerce suivant I'axe de I'avion.

2.2.3 Les équations du mouvement

Les mouvements de ’avion dans le plan vertical sont régis par les deux équations suivantes :

Pd
Tcos(a—e)—D—Psin”y—gd‘tf (2.6)
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2

Tsin(a—e)—i—L—Pcos*y:BV— (2.7)

g R
avec € l'angle de calage des moteurs, a 'angle d’incidence de I’avion, P le poids de ’avion,
I’angle formé par le vecteur vitesse et I’horizontale appelée la pente aérodynamique, R le rayon
local de giration et V la vitesse tangente a la trajectoire. L’ensemble de ces notations sont
reportées sur la figure [2.3]

Dans le cadre de I’étude classique des performances d’'un avion, nous supposons que la
poussée des moteurs est alignée avec 'axe de ’avion, soit : € = 0. De méme nous supposerons
que l'angle d’incidence de ’avion est faible. Nous nous plagons dans le cas d’un vol stationnaire.
Les équations et s’écrivent dans ces conditions :

T—D— Psiny=0 (2.8)

L —Pcosy=0 (2.9)

A ces deux équations, nous pouvons ajouter les deux équations suivantes qui permettent de
déterminer la position de I'avion dans ’espace :

&=V cosy (2.10)

h =V sin~y (2.11)

Il est possible d’exprimer les équations précédentes de facon plus compactes en utilisant les
grandeurs adimensionnées suivantes :

f o (2.12)
"= % (2.13)
t= T'J;Zm (2.14)
w— “/; (2.15)
Vg = 2L K (2.16)
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ou f est la finesse aérodynamique, fpq. la finesse maximale, n le facteur de charge, t la poussée
adimensionnée, u est la vitesse adimensionnée par Vg, la vitesse de référence, Vr correspondant
a la vitesse associée a la trainée minimale.

Pour déterminer la finesse maximale fiq4, il suffit de trouver le point pour lequel la dérivée
de 1/f est nulle.

1 _CD CDO—F]{?C%

2P _ 2P T ML 2.17
PTaT T o (217)
pour déterminer la valeur maximale de la finesse,
d (Cp —Cp, + kC%
Py TP LML 2.18
dCy, ( CL > C]% ( )

ce qui donne :

ou encore

(gﬁ’) =2,/kCp, (2.20)

1
= 2.21
>ma:(3 2\/ kCDo ( )

Il est possible d’exprimer la trainée en fonction des grandeurs adimensionnées :
1
D= 5pVQS(CDO + kC?%). (2.22)

Il est possible d’exprimer le coefficient de portance en fonction du poids de ’avion et du facteur
de charge :

2nP

[2.22] s’écrit alors :

1 5 4kn?pP?
ou encore

1 o [ 4kn?P?

ce qui donne en fonction des grandeurs adimensionnées :
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Les équations et peuvent s’écrire :

tP P 5 n2> _
— u“+ — | — Psiny=0 2.27
fmaa: 2fmam < u? 7 ( )
Oou encore

2tu? — ut — n? — 2fpapusiny = 0 (2.28)

et

n—cosy =10 (2.29)

2.3 Le vol plané

Tout les avions quelles que soient leurs motorisations, sont avant tout des planeurs. Il est
donc important de commencer 1’étude des performances d’un avion par 1’étude de ses perfor-
mances dans le cas du vol plané.

2.3.1 Hypotheses

— L’angle de calage de la voilure est supposé nul. L’incidence de I'avion est égale a ’angle
d’attaque de laile.

— La poussée des moteurs est nulle.

— Nous nous limitons au cas du vol plané stationnaire uniforme.

— Le vol est supposé symétrique

2.3.2 Bilan des forces exercées sur 1’avion

— Le poids : P
— Les forces aérodynamique R, qui peuvent se décomposer en :
La portance L
La trainée D
La pente aérodynamique est négative : v < 0. La projection dans le plan vertical des
différentes forces qui s’exercent sur ’avion est donnée sur la figure

2.3.3 Les équations du vol plané

Les équations et s’écrivent alors :
D+ Psiny=0 (2.30)

L—Pcosy=0 (2.31)
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FIGURE 2.2 — Projection des différentes forces exercées sur I’avion.

& =V cosy (2.32)

h =V siny (2.33)

Dans la plupart des cas de vol plané, la pente aérodynamique est faible. Il est donc possible de
réécrire les équations précédentes comme suit :

D+Py=0 (2.34)
L=P (2.35)
i=V (2.36)
h=Vr (2.37)

Les forces de portance et de trainée sont données par :

1
L= §pSV2(Z’L (2.38)
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et
1 1
Dziwv%b:§¢W%Q%+M% (2.39)

Les équations et permettent d’exprimer la vitesse de ’avion en fonction de son poids
et du coefficient de portance :

2.3.4 La pente aérodynamique

L’angle de descente ( la pente aérodynamique ) est obtenue & partir des équations et
2.39) :

- = (2.41)

L’angle de descente minimal, v,,;, est donc obtenu pour la finesse maximale. Le poids du planeur
étant constant tout au long de sa descente, I'expression précédente permet aussi de montrer que
la finesse maximale est obtenue lorsque la trainée est minimale.

L’équation [2.19 nous donne le coefficient de portance associé a la finesse maximale, il est donc
possible de déterminer la vitesse de vol associée a ’angle de descente minimal :

V- ug% (2.43)

ou encore

La vitesse de référence définie dans la section précédente (2.16) correspond donc & la vitesse de
I’avion lors d’un vol plané avec une pente de descente minimale.
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2.3.5 Distance franchissable

Pour déterminer la distance franchissable, R par un planeur partant d’une altitude h;, il
faut procéder de la fagon suivante :

% v (2.45)
%%: (2.46)
% _ ‘Ky (2.47)
% - i _ (2.48)

La distance franchissable, R, est obtenue en intégrant I’équation précédente entre 'altitude
initiale, h;, et le sol, hy :

}%:——ijfdh (2.49)

Dans le cas ou ’angle d’incidence de ’avion reste constant durant tout le vol, la finesse est, elle
aussi, constante. Il est alors possible de réécrire ’équation précédente comme suit :

R=fAh (2.50)

avec Ah = h; — hy. Pour un méme Af la distance franchissable est proportionnelle a la finesse
f et sera maximum pour un vol effectué a finesse maximale.

Ah

2,/kCp,

Rmax == fmaxAh - (251)

2.3.6 Vitesse de chute (ou taux de chute)

La vitesse de chute de I’avion est notée v/, elle correspond & la composante dans le plan
vertical de la vitesse de ’avion. Elle est obtenue comme suit :

vl =-Vy
_bv
P

_|2P (Cp (2.52)
pSCL \ C,

_ o (o

VeSS \ 3
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Nous pouvons constater que la vitesse de chute est minimale quand DV ( la puissance nécessaire
pour le vol plané ) est minimale. Cette configuration correspond au cas ou C,/ CS/ % est minimal

soit :
4 (Cp ) _,
acry, 02/2
d Cp, + k‘C% _ 0
dCry, 02/2 o (2.53)
3Cpy |k —1/2
—= + =C =0
5/2 L
2 CL/ 2
3Cp, = kC?
soit

2.3.7 L’endurance

L’endurance correspond au temps que le planeur reste en l'air. Il peut étre déterminé
comme suit :

dh
dt = — 2.57
V,y’ ( )

ce qui donne apres intégration :

3/2
t= \/g (%LD) (hi — hy) (2.58)

. . 3/2 .
Le temps passé en vol est maximum quand (CL/ /Cp) est maximum. Comme nous venons de
le voir dans la section précédente, cette condition nous donne :

Cp = %}DO — V305 (2.59)
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et

V ~0.76Vx (2.60)

ce qui donne :

Exemple 2.1

Soit un planeur ayant les caractéristiques suivantes : P = 2000 N, S = 8 m?, A = 16.0, e = 0.95, Cp, = 0.015.
I est 1aché par I'avion qui le tracte a une altitude de 300 m. Calculer le rayon d'action maximum ainsi

I'angle de descente correspondant, ainsi que la vitesse et le coefficient de portante Cp,. La densité de

I"air sera prise égale 3 p = 1.225 kg/m3

T rx16%095

ce qui donne

0.02

1

fmax=
2,/kCp,

S = 28.86

~ 24/0.02%0.015

donc

Rmax: fmaxAh
= 28.86 * 300 = 8.658 km

ou encore pour |'angle de descente minimum

1
’len* f

max

1
= 2886 0.0346 rad = 1.985 deg

2P k
Vo =] =i
“Ymin pS CDO

2 %2000 ,/0.02 »
\/1.2258.0 \/0.015 3.328 m.s

Cp,
k

0.015
=\ om = 0.866

CL=
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Exemple 2.2

Un planeur ayant un poids de 5000 N est équipé d'une aile elliptique d'une surface 10 m?. Pour
assurer une descente stabilisée suivant un angle de 3 deg, la vitesse du planeur doit étre de 50 m.s~*.
Nous supposerons que pour ce planeur Cp, = 0.015, quel est alors son aspect ratio A.

Le planeur étant équipé d'un profil d'aile elliptique, nous savons que : e = 1.

_3*271'

= —0.0524
360 0.0524 rad

2P

~ pSV2
25000
©1.225 % 10 % 502

CL

CD: C|_.7
= 0.326 * 0.0524 = 0.01708

Cp — Cp
k= -2 Do
i
_0.01708 — 0.015
T 0.3262

= 0.0196

A= ——
kme

1

=——=16.2
0.0196 * 7 1 0.20

2.4 Le vol horizontal

2.4.1 Hypotheses

— L’angle de calage de la voilure est supposé nul. L’incidence de I'avion est égale a ’angle
d’attaque de Paile.

— Le centre de poussée et le centre de gravité sont supposés confondus

— Nous nous limitons au cas du vol stationnaire uniforme a altitude constante.

— Le vol est supposé symétrique

2.4.2 Bilan des forces exercées sur 1’avion

— Le poids : P
— La poussée due aux moteurs : T
— Les forces aérodynamique R, qui peuvent se décomposer en :
La portance L
La trainée D
La figure reprend l’ensemble de ces forces. Il est important de se rappeler que la portance
L est perpendiculaire a la vitesse et la trainée D sur le méme axe que la vitesse. La poussée T
s’exerce suivant ’axe de 1’avion.
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FIGURE 2.3 — Projection des différentes forces exercées sur I’avion.

2.4.3 Equation du vol a I’équilibre

Dans le cas du vol horizontal et uniforme et en effectuant les hypotheses énoncées précédemment

les équations et deviennent :

P = L+Tshha (2.62)
D = Tcosa (2.63)
i 1% (2.64)
h = 0 (2.65)

Pour la plupart des avions, en vol de croisiere ’angle d’incidence « est tres faible. Les équations
précédentes peuvent donc se simplifier pour donner un jeu d’équations extrémement simples :

P =L (2.66)
D =T (2.67)
i =V (2.68)
h = 0 (2.69)
ou encore
1
P = §pSVQC’L (2.70)
1
T = 5pSVQCD (2.71)

Il est alors possible de relier la poussée, la trainée et la finesse de I'avion par la relation suivante :

P Cp

— =L _g 2.72
T~ Cp (2.72)
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2.4.4 Les courbes ”planeur”

La caractérisation d’un avion se fait en étudiant dans un premier temps 1’aérodynamique
de l'avion celui-ci étant alors considéré comme un planeur, puis dans un deuxieme temps en
étudiant la motorisation.

L’étude du planeur permet de déterminer les besoins de ’avion pour voler en palier sui-
vant la vitesse de vol souhaitée. Une fois ces besoins déterminés, il est possible de choisir une
motorisation adaptée.

Les moteurs disponibles sur le marché sont caractérisés soit par leur poussée (les tur-
boréacteurs) ou leur puissance (les moteurs a hélice). Il existe donc deux types de courbes
”planeur” :

— Les courbes donnant la trainée en fonction de la vitesse,

— Les courbes donnant la puissance nécessaire en fonction de la vitesse.

Détermination des courbes ”planeur” a partir de 1’étude de la polaire

On définit une courbe ”planeur” pour une altitude donnée, un poids d’avion donné et une
polaire donnée (Fig.[2.4). Il est possible & partir de I’étude de la polaire de déterminer 1’évolution

A Cz

o4

o2

/ 1 oo Cx

[
=

FIGURE 2.4 — Polaire de ’avion

de la trainée en fonction de la vitesse. Le raisonnement appliqué est synthétisé dans le tableau[2.1]
La courbe ”planeur” (trainée/vitesse) ainsi obtenue est présentée sur la figure En utilisant
la relation suivante, il est possible de déterminer la courbe ”planeur” puissance/vitesse (Fig.

23).

W=TxV
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V me /( meal /l o0
a ay N\ o9 N Qp
f f 4 /‘ f max \1 0
T=51 T \ Twn / oo

TABLE 2.1 — Détermination de I’évolution de la trainée du planeur en fonction de sa vitesse

AT

Ta| — — —|od

Tmin 777‘77

V<

w4

Wmin

Y

FI1GURE 2.5 — Courbes ”planeur”
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Détermination des courbes ”planeur” a partir des équations du mouvement

La courbe planeur représente la poussée nécessaire, T},, a fournir en fonction de la vitesse.
La poussée étant égale a la trainée dans le cas du vol en palier, nous étudierons 1’évolution
de la trainée en fonction de la vitesse pour déterminer les équations de la courbe ”planeur”.
L’expression de la trainée est donnée par la formule suivante :

T, = D= %psW(CDU + kC2) (2.73)

Le facteur de charge étant nul, le coefficient de portance s’exprime en fonction du poids et de la
vitesse comme suit :

2P
Cr=——. 2.74
L psv2 ( )
La poussée nécessaire peut alors s’écrire :
1 9 4k P?
T, = ipSV <C'D0 + p2S2V4> (2.75)
ou encore
1 2k P?
T, = ~oSV2C - 2.76
— ——

trainée de frottement trainée induite

L’expression de la poussée nécessaire en fonction de la vitesse est caractéristique des avions.
Elle est composée de deux termes, la trainée de frottement et la trainée induite, qui évoluent
de fagon inverse suivant la vitesse. La trainée de frottement augmente avec la vitesse alors que
la trainée induite diminue avec la vitesse. L’évolution de la trainée induite s’explique par le fait
qu’a basse vitesse I'avion doit avoir un C7, élevé pour assurer sa portance alors qu’a haute vitesse
la portance étant assurée en grande partie par le terme V? le Oy, est réduit.

L’évolution de la poussée nécessaire en fonction de la vitesse étant la résultante de ces deux
grandeurs, elle connait un minimum. La vitesse correspondant a la poussée nécessaire minimale
peut étre obtenue en dérivant :

4kpP?

(2.77)

ce qui donne

En substituant dans il est possible de déterminer la poussée nécessaire minimale pour
faire voler I'avion :

T,.. =2P\/kCp, (2.79)
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La puissance nécessaire au vol en palier, W,,, est donnée par ’expression suivante :

W=DV =TV

1
= —pV3SCDO + (

2k P? (2.80)
; )

pVS

Comme dans le cas de la vitesse, la puissance nécessaire est la résultante de deux composantes
ayant un comportement inverse en fonction de la vitesse. Il existe donc une vitesse pour laquelle la
puissance nécessaire a fournir pour faire voler I’avion en palier est minimale. Pour la déterminer,
nous pouvons procéder comme suit :

dW, 3 _, 2k P?
=2 (2 ) = 2.81
v — 3PV 50D, <pV2S’> 0, (2.81)

ce qui donne pour une vitesse associée a la puissance minimale :

La vitesse Vyy, . étant connue, il est possible de déterminer le coefficient de portance corres-
pondant :

2P
C

L 2.83
Lanz‘n pSVVQVn min ( )

ou encore

Cry, —=1\—"=V3C] (2.84)

de méme, la finesse vol liée a la puissance nécessaire minimale pour le vol en palier en données
par :

fWormin = 0-866 frmaz (2.85)

ce qui finalement donne pour la puissance nécessaire minimale au vol en palier :

PVWTLmin

anin =
0.866 fman

(2.86)

2.4.5 Courbes "moteur”

Trois types de moteur sont disponibles pour équiper les avions :
— les groupes motopropulseurs (moteurs a pistons + hélices) ;
— les turboréacteurs ;

— les turbopropulseurs (une turbine fait tourner une hélices).
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Les groupes motopropulseurs

Un groupe motopropulseur regroupe un moteur a pistons qui entraine une hélice. Un
moteur a pistons est caractérisé par la puissance qu'il est capable de fournir (W,,).

L’hélice, elle, est caractérisée par un coefficient d’efficacité () qui caractérise son aptitude
a transformer la puissance mécanique en puissance propulsive réellement utile (17,).

Wu:nh*Wm

L’évolution de W, en fonction de la vitesse est présentée sur la figure Pour une vitesse
inférieure a Vy, le rendement de I'hélice augmente avec la vitesse permettant ainsi ’augmentation
de W,. Dans la plage de vitesse comprise en V4 et Vg, W, est maintenue constante en jouant sur
le pas de I’hélice. Pour des vitesses supérieures a Vg, le rendement de I’hélice diminue entrainant
avec lui W,.

Si laltitude augmente la densité de l'air diminue, ce qui provoque une diminution de la
puissance mécanique (W) donc de W,.

w A

| E\ Z1
22

\a

Va VbV

FIGURE 2.6 — Evolution de W,, en fonction V pour un groupe motopropulseur avec Z; < Zy < Zs.

Le turboréacteur

La poussée fournie par un turboréacteur, T, est proportionnelle a la quantité d’air déplacée
ainsi qu’a sa variation de quantité de mouvement.

Tu = mair(%et - Vavion)

Dans le cadre de ce cours, le terme (Vije; — Vavion) sera supposé constant dans toutes les phases
de vol. Seul 74, diminue avec ’altitude. La poussée d’un turboréacteur, dans ces conditions,
ne dépend que la densité de l'air et peut donc s’écrire de la fagon suivante :

Tu(z) = cTu(sol)
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La figure représente la poussée T, fournie par un turboréacteur en fonction de la vitesse et
de l'altitude de ’avion. La puissance utile, W,,, est aussi présentée.

Tud

Z1
Z2

Z3

<Y

Z1

Z2

Z3

<Y

FIGURE 2.7 — Evolution de T,, et W,, en fonction V pour un turboréacteur avec Z7 < Zy < Z3.

2.4.6 Utilisation des courbes ”planeur” /” moteur”

Une fois les courbes ”planeur” et "moteur” déterminées, il suffit de les superposer pour
vérifier si la motorisation choisie est adaptée a I'avion dessiné. La puissance ou la poussée fournie
par le moteur doit en effet étre suffisante pour compenser la puissance nécessitée par le planeur.
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cas du groupe motopropulseur

Le diagramme regroupant les deux courbes "moteur” et ”planeur” est présenté sur la figure
Sur cette courbe, deux points caractéristiques O2 et O1 apparaissent. Ils correspondent
a deux configurations de vol ou la puissance utile fournie par le groupe motopropulseur est
exactement égale a la puissance nécessaire pour faire voler le planeur. Dans la zone comprise
entre les points O1 et O2, il existe une réserve de puissance. Ce diagramme permet aussi de
montrer que jamais I’avion présenté ici ne pourra voler a une vitesse inférieure a V5 ou a une
vitesse supérieure a V7.

Aw

Wn

01 02 Wu

<Y

FIGURE 2.8 — Diagramme des puissances pour un groupe motopropulseur.

cas du groupe turboréacteur

Le raisonnement est le méme que dans le cas précédent. Il suffit seulement de tracer le
diagramme dans le repére vitesse-poussée et non vitesse-puissance (voir figure . Les résultats
trouvés a partir de analyse du graphique 2.9 peuvent aussi étre retrouver analytiquement. Pour
cela nous posons :

T=D (2.87)
1

zripsvﬂ(Cboﬁka%) (2.88)
1 oo 2k P?

_ = 2.
LpSV2Cp, + (psw) (2.80)

cette équation peut s’écrire sous la forme

AV —TV? +B=0 (2.90)
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Tn

o2

FIGURE 2.9 — Diagramme des poussées pour un turboréacteur.

avec
1
A= 5P5C,
2k P? (2.91)
B =
( pS )

La solution de cette équation donne :

S \/T+\/T2—4AB

2A
(2.92)
Voo \/T— VT? —4AB

L’avion peut donc voler a deux vitesses différentes Vj,;n ou Vinee. Cependant, il est important
de vérifier que lorsque 'avion vol a V,,;,, il est capable de créer une force de portance suffisante
pour compenser le poids de I'avion P. La force de portance est donnée par :

1
L= §pSVQCL (2.93)

Pour réduire la vitesse de 'avion, il est nécessaire d’augmenter au maximum le coeflicient de
b
portance C',, ce qui nous donne une vitesse de vol minimale ou vitesse de décrochage :
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Si Vinin < Vyee alors, I'avion, ne peut voler a Vj,;,. La plage de vitesse utile est alors : V.. <
V < Vinaz-

Les équations qui viennent d’étre présentées sont exactes, mais elles sont peu pratiques
pour conduire des calculs manuellement. Il est possible d’en obtenir une formulation plus légere
en utilisant les équations adimensionnées du mouvement. et donne alors :

ut =2t  +1=0 (2.95)
n=1 (2.96)

ce qui donne comme solution pour les vitesses adimensionnées :

Umaz = T+ V2 —1 (2.97)

Umin = VT — V2 —1 (2.98)
soit pour les vitesses dimensionnées :

Vinaz = Umaz * VR (2.99)

Vinin = Umin * VR (2.100)

Exemple 2.3

Soit un avion équipé de turboréacteur ayant un poids de 50 000 N et une surface de voilure S = 32 m?.
Sa polaire est la suivante : Cp = 0.014 + 0.038C2 avec Ci,, = 1.5. La poussée fournie par ses
turboréacteurs est donnée par : T = 200000 N. Déterminer ses vitesses de vol minimale et maximale
pour un vol au niveau de la mer ainsi que pour un vol a une altitude de 9 000 m (o = 0.3813). Quelle
est son altitude de vol maximale?

Pour pouvoir utiliser les équations adimensionnées, nous devons déterminer la finesse maximale :

1

fmax=
" 2,/kCp,

= L = 21,68
2,/0.038 % 0.014

Dans le cas d'un vol au niveau de la mer, nous avons :

Tfmax
t:
P
20 000 * 21.68
= —— = 8.67
50 000 8.6
2P k
Ve= /== {
R pS \| Cp,

_ [2%50000 ,/0.038 .
- \/1.225 32 \/0.014 = 064.82m.s
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Unax= \/t+ V12 —1
= \/8.67 +1/8.672 —1=4.16
Umin= \/t— V12 —1

_ \/8.67 — /8672 —1=0.4

ce qui donne

Vmax= Umax * VR
= 64.82%4.16 = 269,52 m.s
Vmin= Umin * VR
— 64.82%0.24 = 15,59 m.s~!
[l faut maintenant vérifier si Viin > Vdec

2P
PSCL,.,

2 %20 000 .
- \/1.225 s32x15  2ms

Vdec:

CHAPITRE 2. PERFORMANCES

comme Vuin < Vyec les deux vitesses de vol autorisées pour cet avion, au niveau de la mer, seront :

Vmax= 269.52 m.s™*
Vinin=41.2 m.s™!

Passons au cas ou I'altitude de vol est 9 000 m. 0 = 0.3813 ce qui nous donne une densité pour |'air
égale a p =0.4671 ainsi qu'une poussée fournie par les moteurs de T =7 262 N. Nous obtenons

avec ces nouvelles données :

t— Tfmax

P

7 262 % 21.68
= —— =331
50 000
2P k

VR=/—={

R pS \ Cay

_ \/2 +50 000 </0.038 —104.98 ms!

0.3813x32 V 0.014

Umax= \/t+ Vt2 — 1
= \/8.67 +/8.672 —1 =254
Umin= \/t— Vt2 -1

_ \/8.67 — /8672 -1=1039
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ce qui donne
Vmax= Umax * VR
— 104.98 % 2.54 = 266.79 m.s !
Vmin= Umin * VR
—=104.98%0.39 = 41.31 ms !

Il faut maintenant vérifier si Vmin > Vgec

i
pSCLmax

2 %7 262 .
- \/0.4671 c32x15 o0 78ms

comme Vin < Vyec les deux vitesses de vol autorisées pour cet avion, a une altitude 9 000 m, seront :
Vimax= 266,79 m.s~*
Vmin= 66,78 m.s~!

Vdec:

Il reste a déterminer |'altitude maximale a laquelle I'avion puisse voler. Nous savons que la poussée
fournie par les turboréacteurs diminue avec l'altitude. Il existe donc une altitude ou |'avion ne
possédera plus de réserve de puissance. |l devra alors nécessairement voler a la finesse maximale.
Dans ce cas, nous avons z = 1. A partir de son expression, nous pouvons déterminer la poussée
correspondant a ce vol, a partir de cette poussée et de la loi d"évolution de la poussée en fonction de
la densité, nous remontons a la densité locale. Cette densité nous permet alors, a partir des tables
de I'atmospheére standard, de retrouver |'altitude est donc de connaitre le plafond de propulsion.

zP

fmax

150 000
= "5l68 = 2306 N

T

=T,
2306

= = 24
20 000 0,30

ce qui correspond a une altitude de 12 000 m (voir table de I'atmosphére standard en annexe).

T=

g

2.5 Vol en montée

2.5.1 Hypotheses

— L’angle de calage de la voilure est supposé nul. L’incidence de I'avion est égale a ’angle
d’attaque de Paile.

— Le centre de poussée et le centre de gravité sont supposés confondus.

— Nous nous limitons au cas du vol rectiligne uniforme.

— Le vol est supposé symétrique

— L’incidence («) est négligeable devant le pente aérodynamique () : 6 = ~.
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2.5.2 Bilan des forces exercées sur ’avion

— Le poids : P

— La poussée due aux moteurs : T

— Les forces aérodynamique R, qui peuvent se décomposer en :
La portance L
La trainée D

FIGURE 2.10 — Projection des différentes forces exercées sur ’avion.

2.5.3 Equation du vol en phase stationnaire

Pour déterminer les relations décrivant la phase de montée, les différentes forces sont
projetées sur les axes du repere aérodynamique :

équation de sustentation : Pcos(y)=L (2.101)

équation de propulsion : T, = D + Psin(7) (2.102)

Dans le cas d’une montée standard pour un avion de ligne, ’angle de montée est inférieur a 10°.
Il est donc possible de simplifier les deux équations précédentes :

équation de sustentation : P=1L (2.103)

équation de propulsion : T, = D + Psin(7) (2.104)

Il est intéressant de remarquer que 1’équation de sustentation reste la méme que pour le vol

rectiligne horizontal. L’avion ne monte pas en raison d’une augmentation de la portance, mais

grace a une augmentation de la poussée fournie par le moteur. L’augmentation de poussée a
fournir pour pouvoir monter suivant une pente v est donnée par la relation suivante :

AT, = Psin(y) (2.105)
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2.5.4 Grandeurs caractéristiques

Deux grandeurs caractérisent la phase de montée pour un avion :
— la vitesse ascensionnelle v, ;
— la pente de montée ~.

La vitesse ascensionnelle v,

La vitesse ascensionnelle est définie de la facon suivante : en multipliant I’équation de

propulsion (2.104]) par V on obtient :
T.,.V =D.V + P.Vsin(7). (2.106)

11 est alors possible de faire apparaitre la puissance utilise fournie par le moteur (W) et la
puissance nécessaire a la sustentation de l'avion (W,,) :

W, = W, + P.Vsin(y). (2.107)

La vitesse de montée v, étant reliée a la vitesse V' de I’avion ainsi qu’a la pente de montée v par
v, = Vsin(y) on peut écrire :

Wy = Wy + Pou,. (2.108)

ou encore

AW
g = —— 2.1
v P (2.109)

La vitesse de montée est donc directement proportionnelle a la réserve de puissance que possede
I’avion.

Détermination analytique de la vitesse de montée dans le cas d’un groupe tur-
boréacteur : Pour effectuer cette approche analytique, la pente de montée est supposée faible
et que le facteur de charge est égal a 1. L’équation [2.27] se réduit alors a :

tP P 9 1 > .
— u“+ — | —Psiny=0 2.110
fma,a: 2fmaz < u? 7 ( )

ce qui donne :

i LI P 2, 1 (2.111)
vy = - — .
S 2fmax " u?

La vitesse ascensionnelle adimensionnée s’écrit alors :

. 1 g3 1
usiny = 57 2tu — [ u’ + " (2.112)
max

La vitesse de montée maximale est obtenue pour :

du sin
bkt |
du

1
d(Ztu—u3—>:0
du U

(2.113)
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ce qui donne :

3ut —2tu? —1=0 (2.114)
ou encore
t+Vt2+3
u= % (2.115)

La vitesse de montée ascensionnelle adimensionnée maximum est donc :

(usiny)maz = ijm; [Qtum - <u§n + 1)} (2.116)

Um

avec

Uy = || ——— (2.117)

ce qui donne :

Vemaz = (V $INY)maz = (4SINY)mae VR (2.118)

La pente de montée ~
v, étant la composante verticale de la vitesse de I'avion, elle est définie comme suit :

sin(y) = %”‘ (2.119)

En utilisant la relation (2.109) on obtient :

Wy — W,
ou encore
, VT, VT,
sin(y) = PV " PV (2.121)

en utilisant la définition de la finesse, on trouve :

sin(y) = <7;§ - ;) (2.122)

Dans de nombreux cas, la pente de montée étant faible (inférieure & 10°), on parle de la pente
de montée en 'exprimant en pourcentage Pente% = 100sin(7y) ~ 100 tan(vy).

T, 1
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Détermination analytique de la pente de montée dans le cas d’un groupe tur-
boréacteur : Pour effectuer cette approche analytique, nous allons supposer que la pente
de montée est faible et que le facteur de charge est égal a 1. L’équation se réduit alors a :

tP P 9 1 > .
— u' '+ — | — Psiny=0 2.124
fmaa: 2fmam < u? 7 ( )
ce qui donne :
1 1
siny = 2t — (u? + )] 2.125
7 zfmax |: ( u2 ( )
La pente de montée maximum est obtenue quand :
dsin~y 1 ( 2 )
du 2fma:1: u (2126)
=0

L’angle de montée maximum est obtenu pour :
u=1 (2.127)

ce qui correspond a V' = Vgi. Nous obtenons donc pour la pente maximal de montée :

t—1
Ymaz = sin”! (f ) (2.128)
max

2.5.5 Utilisation des diagrammes

La vitesse ascensionnelle v, et la pente de montée peuvent étre facilement déterminées a
partir des diagrammes ”planeur” /” moteurs”.

Cas des groupes motopropulseurs

A partir des diagrammes de la figure nous pouvons constater que :

— la vitesse ascentionnelle v, est maximale pour la valeur maximale du surplus de puis-
sance AW ;

— la vitesse maximale de montée est obtenue pour une pente de montée ~ inférieure a
Ymaz 3

— la pente de montée maximale est obtenue pour un angle d’incidence supérieur a a3 ;

— quand la réserve de puissance est nulle, AW = 0, la vitesse de montée est nulle, I'avion
vole en palier;

— le plafond de propulsion, altitude maximale de vol accessible en ne tenant compte que
des problemes de propulsion, est obtenu pour l'incidence o = ag.

cas du turboréacteur

Dans le cas d’une motorisation a base de turboréacteurs, la figure permet de tirer les
conclusions suivantes :
— La vitesse de montée maximale est obtenue quand la réserve de puissance est maximale;
— la pente de montée maximale 7,4, est obtenue pour I'incidence finesse maximale s,
ce qui est parfaitement cohérent avec la formule [2.122];
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wi
Wn,
\oz4
AW wo\
‘ a3 > ‘
= |
1 | .
| | | v
Vz A ‘ ‘ ‘
| | |
| | |
| | |
| | |
| | |
Vz max|— — J» ‘
e |
et | |
| | .

FiGcure 2.11 — Utilisation du diagramme de puissance dans le cas d’un groupe motopropulseur
pour déterminer v, et la pente de montée ~.
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wh

AW

Vz max

Ficure 2.12 — Utilisation du diagramme de puissance dans le cas d'un turboréacteur pour
déterminer v, et la pente de montée ~.
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Détermination des plafonds de propulsion

Pour déterminer le plafond de propulsion d’un avion, il suffit de reprendre les diagrammes
précédents et d’y faire figurer les différentes courbes moteurs tenant compte de I'altitude de vol.
Dans le cas d’un groupe motopropulseur le plafond de propulsion est obtenu pour 'incidence
de vol a3 correspondant W,,,;, (voir figure , alors que dans le cas d’un avion équipé de
turboréacteur le plafond de propulsion est obtenu en volant a l'incidence de finesse maximale

a = ag (voir figure [2.14))
wi

\\ / O\ Wu@)

o3 Wu(Z2)

J

Wu(Z3)

L
\Y

F1GURE 2.13 — Utilisation du diagramme de puissance dans le cas d’un groupe motopropulseur
pour déterminer le plafond de propulsion avec Z1 < Zy < Z3.

2.5.6 Montée non-uniforme : Méthode de I’énergie totale

Dans le cas d’une montée & vitesse non constante, les équations et

s’écrivent :

Padav

P
L — Pcosy = gV((ifZ (2.130)
& =V cosy (2.131)

h =V siny (2.132)
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w A Wu(Z1)
Wu(Z2)

Wu(Z
ad u(z)

Wu(Z4)

o2

‘ -
v

FiGure 2.14 — Utilisation du diagramme de puissance dans le cas d’un turboréacteur pour
déterminer le plafond de propulsion avec Z1 < Zy < Z3 < Z.

L’équation [2.129| peut aussi s’écrire :

T—-D 1d
—siny = gd‘t/ (2.133)
ou encore
T-D 1 dv?
— invy = ——— 2.134
V< Iz > Vsiny 59 di (2.134)

he =h+ — (2.135)
A partir de 2.132] [2.134] et [2.135] on obtient :

dhy (T —-D
dt_V< P >

W, (2.136)

ou W; représente 'exces de puissance ramené au poids de ’avion. Le temps pour passer d’une
altitude totale h;, a une altitude totale h; s donnée est obtenu par :
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Il est particulierement important pour un avion de pouvoir minimiser ce temps de montée. Dans
le cas des avions commerciaux, le pilote doit pouvoir dégager le plus rapidement possible I’espace
aérien de 'aéroport d’ou il vient de décoller et rejoindre son altitude de vol ol sa consommation
de carburant est minimale. Concernant les avions de chasse, on comprend trés bien ’avantage
que peut avoir un intercepteur a minimiser le temps qu’il met a rejoindre une altitude donnée.

Il est possible de minimiser cette intégrale a partir d’une approche graphique. Pour cela,
il faut tracer, les iso-exces de puissance ramenée au poids, Wy sur un graphique (V, h).

Temps de montée minimum : cas de ’avion subsonique

En utilisant I’hypothese de montée stationnaire que nous avons faite au début de cette
section, le temps de montée minimum est obtenu quand a chaque instant la vitesse ascensionnelle,
v, est maximale. La trajectoire correspondant a cette solution est donnée sur la figure [2.15
(trajectoire entre A et B). La solution obtenue montre que, dans ce cas, I’avion ne vole pas a
vitesse constante ce qui est en contradiction avec les hypotheses de vol stationnaire.

Pour corriger cette erreur, il faut utiliser la méthode de 1’énergie totale. Dans ce cas,
I’étude de la formule permet de déduire que pour minimiser le temps de montée, il faut
que pour chaque valeur d’altitude totale h;, ’exces de puissance soit maximum ce qui minimise
le terme dh;/W5. La trajectoire ainsi obtenue est représentée sur la ﬁgure par la courbe AB’.
L’ensemble des points de la courbe AB’ correspondent localement aux endroits ol les iso-altitude
totale sont tangents aux iso-exces de puissance.

Dans le cas des avions subsoniques, ces deux trajectoires sont assez proches ce qui rend
I’approximation faite dans le cas du vol stationnaire tout a fait valable 7.

Temps de montée minimum : cas de 1’avion supersonique

Le cas des avions supersoniques est assez différents de celui des avions subsoniques. Nous
nous limiterons, ici , aux cas avions supersoniques d’ancienne génération qui étaient limités en
exces de puissance dans les phases transsonique et supersonique. Cette caractéristique se traduit
sur la figure

Dans la zone subsonique, les iso-W sont identiques a ceux des avions subsoniques. Par
contre dans les zones transsonique et supersonique, la limitation en exces de puissance disponible
se traduit par des discontinuités des iso-W; comme il est possible de le voir sur la figure 2.16]

Pour déterminer la trajectoire correspondant au temps de montée minimum, il faut iden-
tifier une trajectoire qui soit caractérisée par une évolution croissante de l’altitude totale tout en
assurant que localement 'exces de puissance de maximum. Pour ce faire dans le zone subsonique,
I’avion doit suivre la méme trajectoire qu’un avion subsonique standard, trajectoire entre A et
B sur la figure Une fois en B, I'avion continue sa progression suivant une iso-h; jusqu’en
C, ou il rejoint une nouvelle iso-Ws. Durant cette phase de vol, 'avion cesse de monter pour
perdre d’altitude en accélérant, atteignant ainsi des vitesses supersoniques. Une fois en C, 'avion
reprend sa montée en suivant la trajectoire C-D en volant & une vitesse supersonique. Arrivé en
D T'avion change un nouvelle fois d’attitude pour rejoindre sa destination finale E. Durant cette
derniere phase, I’avion monte en décélérant. Cette trajectoire, bien que particulierement peu
intuitive, est la fagon la plus rapide, en raison de la limitation en exces de poussée, de rejoindre
le point E depuis le point A. Dans le cas des intercepteurs modernes, il n’y a plus de probléeme
manque d’exces de puissance ce qui fait disparaitre toutes les discontinuités des iso-W;. La mi-
nimisation du temps de montée devient alors similaire au cas des avions subsoniques. La vitesse
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P, = const.

FIGURE 2.15 — Trajectoire pour minimiser le temps de montée d’un avion subsonique [of ?].

Limit

Equal
valued
Ps
curves

A--—e- y-_ﬂ\

subsonic ——)L—l:ransonic—vlq— supersonic ————m=

FIGURE 2.16 — Trajectoire pour minimiser le temps de monté d’un avion supersonique [tirée de
7]
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v, redevient alors un critere prépondérant dans le choix d’un avion militaire. Quelques exemples
de v, sont donnés dans le tableau

Avion Type Vzpmae &U Diveau de la mer Temps de montée minimum
Mirage IIT  Intercepteur 5.0 km/min 3 min pour 11 km
Mirage 2000 Intercepteur 14,94 km/min 2,4 min pour 14,94 km
F-111 Combat 10,94 km/min N/A
F-4 Combat 8.534 km/min N/A
F-14 Intercepteur 9.14 km/min N/A
F-15 Combat 15.24 km/min N/A
F-16 Combat 15.24 km/min N/A

TABLE 2.2 — Performances en montée de différents avions militaires

Exemple 2.4

Un avion pesant 156 960 N est propulsé par des turboréacteurs dont la poussée totale ne varie pas
avec la vitesse. La vitesse de montée maximale au niveau de la mer est obtenue pour une vitesse
de vol de 152.5 ms™!. La surface de l'aile est de 46 m?. La polaire de I'avion est donnée par :
C, = 0.016 + 0.045C2 et C,max = 1.5. Calculer la poussée développée par le moteur au niveau de la
mer, le coefficient de portance et les vitesses de vol minimale et maximale au niveau de la mer. Calcu-
ler le plafond de propulsion en supposant que la poussée varie avec |'altitude comme suit : T = Tgo%.
Nous avons donc : P =156 960 N, S = 46 m?, C,, = 0.016, k = 0.045, C,pnay = 1.5, po = 1.225 kg/m3
et (Vz)max = 152.5 ms™L.

Nous avons :
P 1
max— 2 ﬁkCXO

1
~ 2,/0.045  0.016

et
p [k
Vo= = i/
R pS \ Cg
2 % 156 960 , /0.045 »
\/ 1.225 * 46 \/0.016 96.136 m.s

= 18.64

ce qui donne :

V(Vz)max

Um=—
VR

152.5

comme nous l'avons vu, la vitesse ascensionnelle maximale est obtenue pour :

3uf —2tou3 —1=0
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ce qui donne

fmaxTo _ 3ufm — 1

P 2u2,

3(1.5863)* — 1

= ——————5— =3.5758
2(1.5863)2
ou encore Tg = 30 110.6790 N Le coefficient de portance est donné par :
2P
C,=——>—=0.2370
pS(V)?

(Vz)max

Les vitesses de vol minimale et maximale sont obtenues comme suit :

Umax = \/to + \/t3 — 1 = 2.6474

Vmax = UmaxVR = 254.51 m.s !

Umin = \/to — \/t§ — 1 = 2.6474

Vinin = UminVR = 36.31 m.s™?

comme a chaque fois, il faut vérifier si la vitesse minimale n’'est pas inférieure a la vitesse de
décrochage :

Vdec =V 2P,OSC

il est donc impossible pour I'avion de voler a Vin.
Quand I'avion vole a son plafond de propulsion, il n’a plus de réserve puissance, il vole donc a finesse
maximale pour minimiser la trainée. Dans ce cas nous avons t = 1, ce qui donne :

et

= 60.6135 m.s~!

Zmax

_ t00'0'61:ma><
B P
ou encore
p o\ /06
o= = 0.1196
<T0fmax>

En utilisant la table d'atmosphére standard, nous trouvons une altitude de 16 800 m comme plafond
de propulsion.

2.6 Vol en descente

2.6.1 Hypotheses

— L’angle de calage de la voilure est supposé nul. L’incidence de I'avion est égale a ’angle
d’attaque de laile.

— Le centre de poussée et le centre de gravité sont supposés confondus.

— L’étude est limitée au cas du vol rectiligne uniforme.

— Le vol est supposé symétrique

— L’incidence («) est négligeable devant le pente aérodynamique () : 6 = ~.
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2.6.2 Bilan des forces exercées sur ’avion

— Le poids : P

— La poussée due aux moteurs : T

— Les forces aérodynamique R, qui peuvent se décomposer en :
La portance L
La trainée D

FIGURE 2.17 — Projection des différentes forces exercées sur 'avion.

2.6.3 Equation du vol en phase stationnaire

A partir des hypotheéses énoncées précédemment, il est possible de réécrire les équations

[2.6] 2.7 2.10 et 2.11] comme suit :

Pcos(y) = L (2.138)
T,— Psin(y) = D (2.139)
&t = Vecosy (2.140)

h = Vsiny (2.141)

Comme dans le cas de la montée, lors d’une descente standard pour un avion de ligne I'angle
de descente est inférieur a 10 degrés. Il est donc possible de simplifier les deux équations
précédentes :

P =L (2.142)
T, — Psin(y) = D (2.143)
i =V (2.144)
h = Vsiny (2.145)
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11 est intéressant de remarquer que si ’'on coupe les moteurs (7, = 0) le systéme d’équation qui
décrit la descente de I'avion est celui d’un planeur.

Deux grandeurs caractérisent la phase de montée pour un avion :

— la vitesse de chute ou taux de chute v’ ;

— la pente de descente 7.

2.6.4 La vitesse de chute v/

La vitesse de chute est définie de la fagon suivante : en multipliant I’équation de propulsion

(2.143]) par V on obtient :

Il est alors possible de faire apparaitre la puissance utile fournie par le moteur (W,,) et la
puissance nécessaire a la sustentation de l'avion (W) :

W, — P.Vsin(y) = W,. (2.147)

La vitesse de chute v} étant reliée a la vitesse V' de 'avion ainsi qu’a la pente de descente v par
v, = Vsin(y) on peut écrire :

W, — Pul = W,. (2.148)

ou encore

, AW

A\ P

(2.149)

La vitesse chute est donc directement proportionnelle au manque de puissance de 'avion, AW’ =
Wy — Wh,.

2.6.5 La pente de descente v

Si la pente de montée est inférieure a 10 degrés, il possible d’écrire :

/
v
t =2 2.150
an(y) = (2.150)
En utilisant la relation (2.149) on obtient
Wy — Wy
tan(~) — 2.151
an(y) = ) (2151)
ou encore
vrT, VI,
t = — 2.152
w() =5y~ Py (2.152)
en utilisant (2.72)) on trouve
T, 1
t =—=—-= 2.153
) = (5 - 1) (2.153)

Dans de nombreux cas, on parle de la pente de descente en I’exprimant en pourcentage Pente%
= 100 tan(vy).

T, 1
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2.6.6 Utilisation des diagrammes

A partir des diagrammes ”planeur” et "moteur”, il est possible de déterminer la vitesse
de chute et la pente de descente en raisonnant de la méme facon que pour le vol en montée.

L’analyse de la figure permet de tirer les conclusions suivantes :

— la vitesse de chute (v,) diminue quand la puissance utile (W,,) augmente ;

— la pente de descente () diminue quand la puissance utile (W,,) augmente;

— la vitesse de vol correspondant a la vitesse de chute minimale reste constante en fonction
de W, ;

— la vitesse de vol correspondant a la pente de descente minimale diminue quand W,
augmente.

2.7 Facteur de charge

Dans le monde de I'aéronautique la notion de facteur de charge ( n ), communément
appelé "nombre de ¢”, est particulierement importante. n est une grandeur qui caractérise les
forces liées aux accélérations que subit I’avion. Lors d’un vol stationnaire horizontal ’avion ne
subit que 'accélération de la gravité, n est alors choisi égal a 1. Lors d’une ressource ou d’un
virage, le facteur de charge peut considérablement augmenter. Cette augmentation provoque
un accroissement des contraintes sur la structure de ’avion. Il est donc important pour chaque
avion de définir un facteur de charge limite a ne jamais atteindre lors d’un vol. Ce facteur de
charge limite devient alors dimensionnant pour la structure.

Il s’exprime sous la forme suivante :

nmg =Y Feu (2.155)

avec

Foo.
n— (rng + mertle) (2.156)

Nous allons par la suite analyser différentes phases d’un vol et caractériser ’évolution de
n qui leur est associé.

2.7.1 Virage parfait

Nous supposons dans ce cas que le virage se fait bille au milieu, le poids apparent subit
par Pavion est suivant I’axe Oz. Nous négligeons les phases instationnaires d’entrée et de sortie
de virage.

Bilan des forces exercées sur 1’avion Les différentes forces exercées sur 'avion sont :
— le poids : P;
— la résultante aérodynamique : Ra,
la trainée : D,
la portance : L;
— les forces d’inertie : F ;
Le rayon de giration sera noté R. L’ensemble de ces données est regroupé sur la figure [2.19
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o4 Wn

o2,

o3

F1GURE 2.18 — Utilisation du diagramme de puissance dans le cas d’un groupe motopropulseur
pour déterminer la vitesse desctionnelle (V) et la pente de descente (). La courbe en trait
plein représente la vitesse de chute dans le cas d’'un planeur alors que la courbe en trait mixte
correspond & la vitesse obtenue moteurs allumés.
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FIGURE 2.19 — Bilan des forces exercées sur I’avion lors d’un virage a altitude constante.

Calcul du facteur de charge : Pour déterminer le facteur de charge n. (la composante
suivant 'axe Oz du vecteur n), il suffit de projeter la relation exprimant 1’équilibre de 'avion
sur ’axe de portance et ’axe transversal :

axe de sustentation : L = mgcos(p) + F.sin(p) (2.157)
axe transversal : F, cos(p) = Psin(yp) (2.158)

On obtient alors :

=m COS SiHQ(QO)
F. =myg |cos(p) + COS(@)] (2.159)

ou encore

(2.160)

Calcul du rayon de giration : Le rayon de giration associé a un facteur de charge donné et
a une vitesse de vol peut étre obtenu a partir de ’équation |2.158) :

F,
tan p = FC' (2.161)

donc

_ VP _ SR
Rg g

tan(p) (2.162)

avec w la vitesse angulaire plus couramment appelée ”taux de virage”.
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Les différents types de virage Lorsque que le pilote décide d’amorcer un virage a altitude
constante, trois solutions s’offrent a lui. Pour les différencier, il est intéressant de se reporter au
diagramme de puissance du couple ”planeur”-"moteur”. Sur ce diagramme il convient de tracer
la courbe planeur correspondant a I’avion de poids P, ainsi que la courbe planeur correspondant
au méme avion mais de poids n.P (voir figure . Cette nouvelle courbe planeur prend en

compte les efforts dus aux forces d’inertie lors du virage.

Iso incidences

<y

F1GURE 2.20 — Bilan des forces exercées sur ’avion lors d’un virage a altitude constante.

— Premier type de virage (1 — 2) : la vitesse est constante :
le pilote doit augmenter la puissance fournie par le moteur,
le pilote doit augmenter I'incidence pour augmenter la portance.
— Deuxieme type de virage (1 — 3) : I'incidence reste constante :
le pilote doit augmenter la puissance fournie par le moteur,
en réaction l'avion va accélérer.
— Troisieme type de virage (1 — 4) : la puissance fournie par les moteurs reste constante :
le pilote doit augmenter l'incidence de 1’avion,
en réaction l'avion va ralentir.

2.7.2 Le virage dérapé

Le virage est dit "dérapé” quand les forces d’inertie sont supérieures a celles exercées lors
du virage parfait. Le poids apparent et donc le facteur de charge n, sont supérieurs a ceux du
virage parfait, ce qui est caractérisé par un décalage de la bille par rapport au plan de symétrie.
Un schéma de principe est présenté sur la figure Les solutions pour se rapprocher du virage
parfait sont :

— diminuer les forces d’inertie (F, = m}z/ 2) :

en diminuant la vitesse,
en augmentant le rayon de giration (”le pied chasse la bille”);
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FI1GURE 2.21 — Bilan des forces exercées sur ’avion lors d’un virage ”dérapé” a altitude constante.

— augmenter ’angle .

2.7.3 Le virage glissé

Le virage est dit ”glissé” quand les forces d’inertie sont inférieures a celles exercées lors du
virage parfait. Le poids apparent et donc le facteur de charge n, sont inférieurs a ceux du virage
parfait, ce qui est caractérisé par un décalage de la bille par rapport au plan de symétrie. Un
schéma de principe est présenté sur la figure Les solutions pour se rapprocher du virage
parfait sont :

— diminuer les forces d’inertie (F. = m}{ 2) :

en augmentant la vitesse,
en diminuant le rayon de giration (”le pied chasse la bille”);

— diminuer 'angle .

2.7.4 Le looping

Lorsqu’un avion fait un looping le facteur de charge n, évolue tout au long de la trajectoire.
Quatre points caractéristiques sont présentés sur la figure [2.23
. — V2
— enA.anl—}—R—g2
e, _V
—enBetD.nZ—R—g
V2 -1

—enC:nz:R—g

2.7.5 L’arrondi

L’arrondi correspond a 'arc de cercle que déclenche le pilote pour passer de la phase de
descente a atterrissage (voir figure [2.24)). Le facteur de charge n, au point d’impact avec le sol
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FIGURE 2.22 — Bilan des forces exercées sur I’avion lors d’un virage ”glissé” a altitude constante.

FIGURE 2.23 — Bilan des forces exercées sur 'avion lors d’un virage looping.
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est :
V2
— 14 2.163
FIGURE 2.24 — Phase d’approche : arrondi.
Remarque : pour assurer le confort des passagers le facteur de charge n, maximal admissible

lors de ’atterrissage est pris égal & 1,0, = 1.2.

2.8 Rayon d’action

Le rayon d’action d’un avion correspond a la distance que peut couvrir un avion durant
sa phase de vol stationnaire. Les phases de décollage et d’atterrissage ne sont pas prises en
compte. Cette grandeur est particulierement importante pour les avions destinés a faire des vols
"long courrier” tels que les Airbus A340-600 et A380 ou les Boeing 777 et 787 ainsi que pour
les bombardiers comme les B1 ou les B52. Nous nous limiterons dans ce cours au cas des avions
équipés de turboréacteurs. Le cas des avions a hélices sera étudié dans une prochaine version de
ce manuscrit.

Les équations permettant de déterminer le rayon d’action d’un avion équipé de tur-
boréacteurs, sont celles du vol stationnaire horizontal :

P =L (2.164)
D =T (2.165)
i =V (2.166)
h = 0 (2.167)
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auxquelles vient se rajouter une équation caractérisant la perte de poids de ’avion au cours du
temps.
dP

o —rypg = —cgT, (2.168)

avec 1y le débit massique de fuel par unité de temps et ¢ la consommation spécifique de fuel. ¢
caractérise la quantité (en masse) de fuel nécessaire pour obtenir 1 Newton de poussée par unité
de temps. Traditionnellement ¢, la consommation spécifique est exprimée en kg/(N.h). Dans
le cadre de ce calcul, la perte de poids de ’avion sera uniquement due a la consommation du
carburant. De méme la consommation spécifique de fuel sera supposée constante & une altitude
donnée.

L’équation [2.166| peut s’écrire :

dx dP
Pdl |4 (2.169)
de V
AP~ ¢gT
v (2.170)
~ ¢gD

dx/dP est appelé "rayon d’action instantané” . Elle correspond pour une voiture & la consom-
mation instantanée exprimée en litre par kilometre.
En utilisant la relation [2.164], ’équation peut s’écrire :

--(3) ()
(&)%)

Pour obtenir le rayon d’action, R, il suffit d’intégrer [2.171|entre 'instant correspondant au début
du vol de croisiere et le moment ou I’avion amorce sa descente :

[ E om

avec Py le poids de 'avion au décollage et P; le poids de ’avion a ’atterrissage. Pour calculer le
rayon d’action R, nous allons faire I’hypothese que le pilote maintient ’angle d’attaque de ’avion
constant. Les coefficients C, et C,, sont alors eux aussi constants tout comme la consommation
spécifique de fuel c. Seule la vitesse est donc susceptible de varier au cours du vol.

(2.171)

Rayon d’action a altitude et finesse constante (vitesse variable)

L’altitude étant constante, la densité de 1’air ne varie pas au cours du vol. De plus ’avion
perdant de la masse, il doit réduire sa vitesse pour réduire la force de portance. L’équation [2.164
permet de déterminer la vitesse de I’avion en fonction du poids :

v /p;J;L (2.173)
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et nous donnent :
Py
R _/ <VCL> <1) 2 dp (2.174)
p \Cp ) \cg) N pSVP

() () En e

cg

Le rayon d’action maximum, pour un poids donné de I’avion, est obtenu lorsque (1/C1/Cp) est
maximum. Un calcul simple permet de montrer que cette condition est vérifiée pour :

Cp,

3k (2.176)
Cr

Cp =

_ b
V3

ce qui donne comme vitesse :

V = V3Vr (2.177)

Rayon d’action a vitesse et finesse constante

Dans le cas d’un vol a vitesse constante, le résultat de U'intégration de 1’équation [2.172

donne :
(v Py

Cette formule est connue sous le nom de formule de Breguet. Le rayon maximum a vitesse
constante est obtenu pour la finesse maximale ce qui donne :

(Vv Py
Rae = <gC) fmazIn <f)1> (2179)

pour une vitesse de vol :

[apy [ &
=4 — 2.1
Vr 25\ en, (2.180)

La vitesse étant constante et 'avion perdant du poids au cours du temps, celui-ci va voir son
altitude augmenter durant le vol. Ce phénomeéne s’explique en étudiant 1’équation [2.165) :

1
P=L= 5p5v20L (2.181)

Le poids de l'avion diminue au cours du temps, la vitesse reste constante de méme que le
coefficient Cp,, le rayon maximum étant obtenu pour une configuration de vol a finesse maximale.
La seule solution permettant d’équilibrer la portance et le poids est donc de réduire la densité
ce qui est obtenu en augmentant 1’altitude de vol.
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Avion Nb siege Rayon d’action maxi
Airbus A-300 266/360 7 500 km
Airbus A-320 130/180 5 000 km
Airbus A-321 157/220 4 300 km
Airbus A-340 230/440 13 500 km
Airbus A-380 480/800 14 200/16 200 km
Concorde 90/114 6 500 km
Boeing 747 260/450 14 000 km
Boeing 777  280/303 8 700 km
DC-10 250/380 9 100 km
TABLE 2.3 — Rayon d’action maximum pour différents avions civils
Exemple 2.5
Calculer, dans le cas du Cessna Citation Ill, le rayon d’action a altitude constante ainsi que celui a

vitesse constante. Nous choisirons une altitude de vol de 6 700 m

Nous allons tout d'abord commencer par déterminer les grandeurs dont nous aurons besoin par

la suite :

1
k= =0.044
Tel

Le poids a vide est :

P;1 =9.81% (8984 —3384) =54 936 N

c = 0.061/3600 = 16.99 10~ kg/(N.s)

Rayon d'action a altitude constante :

C
CL= 1/
L 3k

]/ 0.2
~ V 3%0.044

=0.39

Cp= Cp, + kC}
= 0.02 + 0.044 * (0.39)2
= 0.027

- (2) () 3 v

cg

2

B 2 v0.39
~ \16.99 106 % 9.81 0.027

=5 848 km

)

0.6102 x 29.5

(v/8984 x 9.81 — 1/54936)
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Rayon d'action a vitesse constante :
La vitesse de vol est :

2Py .| k
VR= (] —> ¢
"\ s\ G,
_\/2*8984*9.81 </o.044
V 0.6102%29.5 V 0.02

=120 m.s~!

le vol se fait a finesse maximum :
1

fmax=
2,/kCp,

1
"~ 2,/0.044  0.02
— 16.85

Le rayon d'action est alors :

Rmax= <V> frmax In (PO>
gc P1

120 8984 + 9.81
_ 16.851n |~~~
<9.81 +16.99 106> o-851n < 54936 )

=5 734 km

2.9 L’endurance

L’endurance correspond au temps qu’un avion est capable de rester en vol. L’endurance
peut étre un critére prépondérant pour certains types d’avions. Ainsi dans le cas d’un patrouilleur
dont la mission est de surveiller un zone proche d’un aéroport, il est plus important de pouvoir
rester longtemps en vol plutot que de tenter la distance parcourue. L’endurance pour un avion
équipé de turboréacteurs peut étre déterminé comme suit :

dt = ——— (2.182)

soit

i (1)1(29) -

ou encore
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ce qui donne si I’on suppose 'angle d’attaque constant lors du vol un temps de vol maximum :

1 Py
e (1 o (2) o9

L’altitude n’influence par directement le temps de vol maximum d’un avion, mais en fait elle
apparait indirectement dans I’équation précédente au travers de la consommation spécifique fuel
qui, elle, évolue en fonction de l'altitude de vol.

Exemple 2.6
Calculer I'endurance maximum du Cessna Citation Ill.

1 Po
Tmax= | — 1:m x1 -
(2 (2)

1 8984 + 9.81
- 16.851In | 2o X202
(9.81 +16.99 10—6> 0.851n ( 54936 )

=47786s
=133 h

2.10 Décollage et atterrissage

Les phases de décollage et d’atterrissage bien que négligeables en temps par rapport au
temps total de vol sont des phases critiques lors d’un vol. Il convient donc de les étudier.

2.10.1 Le décollage

Pour la plupart des avions, le décollage se déroule en trois phases successives :

— le pilote met plein gaz. L’avion accélere jusqu’a obtenir la vitesse de décollage,

— le pilote amorce une rotation de ’avion qui, en soulevant le nez de ’avion, permet
d’augmenter son incidence jusqu’a obtenir une portance suffisante pour compenser son
poids,

— l'avion entame alors sa montée. La phase de décollage est considérée comme finie
lorsque l’avion atteint une hauteur, h, imposée par la réglementation (la FAR impose
h = 35 ft alors que la RAE (UK) impose h = 50 ft).

Calcul de la distance au sol

Les forces s’exercant sur ’avion sont les suivantes :

— la poussée T,

— la trainée D,

— la portance L,

— le poids P,

— les forces de frottement p(P — L) ou p est le coefficient de frottement entre les roues et
la piste. Pour des pistes en béton, u varie entre 0,02 et 0,05, alors que pour une piste
de herbe, p est de 'ordre de 0.1.

La projection des forces sur 1’axe horizontal donne :

PdV
Y T _pD_wP-1L 2.1
g i 1 ) (2.186)
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Dans un premier temps, nous allons négliger ’ensemble des forces de frottement (la trainée et la
résistance de roulement) et supposer que la poussée est indépendante de la vitesse et ne dépend
que de la densité (T' = Tpho). L’équation [2.186| devient alors :

p’ W (2.187)
—V—=T
g ds
ou encore
P 2
= 2.1
ds = 5pdV (2.188)
ce qui donne une fois intégrée :
pVZ,
I "déc (2.189)

SdéC = T 29

Pour des raisons de sécurité, la vitesse de décollage est généralement choisie égale a 1.2 fois la
vitesse de décrochage :

| 2P
Vage =124 Jom— (2.190)

on obtient alors :

P 1.44(P/S) P 1.44(P/S)
_r SR (2.191)
T pOO-gCLmaz TO Poo gCLmaz

Sdéc

Cette équation, bien que tres simplifiée permet d’étudier l'influence des différents parametres
qui influencent le décollage. 1l est ainsi de possible constater que :

— la distance au sol est tres sensible au poids de ’avion, variant quadratiquement avec
celui-ci,

— la distance au sol dépend fortement des conditions atmosphériques locales, étant in-
versement proportionnelle au carré de la densité,

— la distance au sol diminue en augmentant la surface alaire (P/.5), le C,,, . et la poussée.
L’augmentation de la surface alaire, n’est pas une solution adaptée car elle entraine une
réduction du rayon d’action de 'avion. Il en est de méme pour I'augmentation de la
poussée, si elle n’est obtenue par 'utilisation d’une post-combustion, car elle provoque
une augmentation du poids des moteurs.

Nous allons maintenant nous intéresser a la résistance a I’avancement. Celle-ci se décompose en
deux parties : la trainée aérodynamique et la résistance de roulement. La trainée aérodynami-que
s’exprime sous la forme suivante :

_ 1o ct
D= psV <CD0 +o K (2.192)

(&

avec le C'p qui permet de tenir compte des deux effets suivants :
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— l’influence du déploiement des volets, qui provoque une augmentation de trainée par
rapport a la configuration de vol standard qui est représenté par Cj,,

— Deffet de sol, qui se caractérise par une diminution de la trainée induite. Celui-ci est
responsable de la tendance a "flotter” des avions au moment de I'atterrissage. Il est
pris en compte dans la formule précédente par le coeflicient ¢ avec ¢ < 1. Une bonne
approximation de ¢ est donnée par 7 :

= (16h/b)?

= Ty (7 (2.193)

avec h la distance entre l'aile et le sol et b I’envergure de 'aile.
La résistance de roulement, quant & elle, est proportionnelle a la différence entre le poids de
I’avion et a la force de portance. Il est important de noter que lors du calcul de la force portance,
il faut prendre en compte de Cf, dans la configuration volets sortis et non dans la configuration
standard. Elle s’écrit donc sous la forme suivante :

1
Frow = uP — uipSVQC’L (2.194)

La résistance de roulement et la trainée aérodynamique sont toutes les deux des fonctions qui
varient linéairement en fonction de V2. De plus, elles ont une évolution opposée quand la vitesse
augmente ainsi la résistance de roulement diminue linéairement avec V2 alors que la trainée
aérodynamique augmente, elle aussi, linéairement. Une bonne approximation consiste a supposer
que la somme F,o,; + D est constante en fonction de V2. Pour déterminer la valeur de cette
constante, il est courant d’utiliser la valeur de Fj.o + D calculée pour une vitesse de 0.7 V4.
[?].

Il est donc possible de recalculer la distance de décollage en reprenant le raisonnement
précédant et en y substituant la poussée T par T — (Frou + D)Vdéc’ ce qui donne :

1.44(P/S) P
S1z. =
dée ™ poogCr,,. T — (D + p(P — L))

(2.195)
0.7Vdéc

Avion Poids au décollage Vitesse de décollage
Boeing 737 45 360 kg 250 km/h, 130 kts
Boeing 757 108 860 kg 260 km/h, 140 kts
Airbus A320 70 305 kg 275 km/h, 150 kts
Airbus A340 259 000 kg 290 km/h, 155 kts
Boeing 747 362 870 kg 290 km/h, 155 kts

Concorde 181 435 kg 360 km/h, 195 kts

TABLE 2.4 — Exemples de poids et de vitesse au décollage pour différents avions de ligne

Exemple 2.7
Calculer la distance nécessaire au décollage pour le Cessna Citation 3 au niveau de la mer. Nous
supposerons que la piste est goudronnée (u = 0.02). Le coefficient de portance lors de la phase
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d’accélération sur la piste sera limité a C, = 1. Durant toute cette phase, les ailes se trouvent a
1.82 m au dessus de la piste.

Pour déterminer la distance nécessaire au décollage, il convient dans un premier temps de
quantifier la réduction de trainée due a I'effet de sol :

(16h/b)?
=17 (16h/b)2
(16 % 1.82/16.25)?
" 1+ (16 = 1.82/16.25)2
= 0,763

De méme, il convient de calculer la vitesse de décollage Vg, :

2P
pSCLmax

\/2*8 084 % 9.81
=12%\/ ——————
1.225 %295 % 1

—83.8ms !

Vdéc: 1.2 %

Il est alors possible de calculer la force de trailnée moyenne en se basant sur la trainée obtenue pour
une vitesse de 0.7V 4.

1
L= Ep5(0.7vo|éc)2q

1
= 51.225%29.5 % (0.7 » 83.8)2x 1
=62 189 N

L 2 i

1 I
= ~1.225 % 29. .7%83.8)(0.02+0.7
51225+ 20.5 % (0.7+83.8) (00 +0 6371*0.81*16.252/29.5>

=3332N

ce qui donne pour le distance de décollage :

e LHP/S) P
€ pogCr,.. T— (Fo + p(P— FL)o.7vOIéC
1.44(8 984 * 9.81/29.5) 8 984 % 0.81
T 10225%1+98l%1 32470 — (3 332 + 0.02(8 984 + 9.81 — 62 189))
=1102m

2.10.2 L’atterrissage

Pour traiter ’atterrissage, nous pouvons utiliser un raisonnement similaire a celui fait pour
le calcul de la longueur de piste nécessaire au décollage. Une fois que ’avion & toucher le sol, le
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pilote coupe la poussée des moteurs ou enclenche les inverseurs de poussée, ce qui crée alors une
force s’opposant au mouvement Tr. L’équation décrivant le mouvement devient alors :

PdVv

——=-Tr—D—pu(P—-1L 2.196

T R u( ) (2.196)
Les évolutions de la force de trainée et de la résistance de roulement, comme dans le cas du
décollage, restent linéaire en fonction de V2 et de signe opposées. De plus la force crée par les
inverseurs de poussée peut étre considérée comme constante. L’hypothese, consistant a supposer
que le somme de ces deux forces reste constante est donc toujours valable. Pour la calculer, il est
courant de la choisir égale a la valeur de la force de résistance globale obtenue pour une vitesse
de 0.7Vipp, avec Viy,y la vitesse de 'avion a l'instant ou il touche le sol. Nous avons alors :

PV _

;i —Tr—D — (P —L)=—Tr+ D+ pn(P - L))orv,,, (2.197)

En utilisant le raisonnement développé dans le cas du décollage, nous obtenons pour la distance
de piste nécessaire a I’atterrissage :

1.69(P/S) P
pOUgCLmaa; TR + (FTOUI + D)0-7‘/i'mp

Satt = (2198)

pour assurer la sécurité de ’avion durant cette phase critique du vol, la vitesse pendant la phase
finale d’approche est choisi égale a 1.3V, :

2P

Vimp = 1.34 | ————

(2.199)

La phase de décollage n’est considérée comme finie que lorsque ’avion atteint 1’altitude 50 ft.

Exemple 2.8

Estimez la longueur de piste nécessaire a I'atterrissage du Cessna Citation Il sur aéroport situé au
niveau de la mer. Aucune reverse n'est activée et les deux moteurs sont coupés. Les aérofreins sont
sortis de sorte que la portance peut étre considérée comme nulle. Le coefficient de frottement Cp,
est quant a lui augmenter d’environ 10%. Les réservoirs de fuel sont supposés vides. Lors de la phase
d’'approche les volets sont complétement sortis, ce qui permet d'obtenir au moment de |'atterrissage
CL,.. = 2.5. Le coefficient de frottement de la piste mu est choisi égal a 0.4.

Le poids de I'avion lors de I'atterrissage est de :
P = (8984 — 3384) x 9.81 = 54 942N

La vitesse d'approche est donnée par :

P
pSCLmax

_13\/ 2% 54 942
~ TV 1.225429.5%2.5

= 45,34 ms?

Vimp= 1.3
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Nous devons maintenant calculer la trainée pour une vitesse de 0.7V}, pour cela, il faut tenir de
la nouvelle valeur de C'p, = 0.022 et se rappeler que la portance et la trainée sont nulles.

1
D= E,OS(O.?Vimp)zCDO

1
= 512255295 (0.7 * 45.34)2 % 0.022
=400 N

Nous obtenons donc pour la longueur de piste :

. _ L69(P/S) P
" p0gCLy (P + D)o7vim,
_1.69(54 942/29.5) 54 942

1.225%9.81 % 2.5 (0.4 % 54 942 + 400)
=257 m



Chapitre 3

Stabilité statique longitudinale

3.1 Moment aérodynamique longitudinal

L’étude du moment aérodynamique longitudinal est extrémement importante dans le cadre
la stabilité longitudinale d’un avion. Il dépend :

— de la voilure ;

— de ’empennage ;

— du fuselage.
Pour simplifier le début de la présentation, nous allons tout d’abord étudier un simple profil
d’aile. Le coefficient C,;,, qui est fonction de I’angle d’incidence, permet de déterminer le moment
de forces aérodynamique au point A (voir figure .

O

FIGURE 3.1 — convention de signes.

Par convention, on choisit :

— (', > 0 donne un moment cabreur;

— (', < 0 donne un moment piqueur ;
Pour étudier la stabilité d’un avion ou d’un profil d’aile, il est intéressant de tracer la courbe
Cm = f(a) (figure3.2)). Le profil typique pour une aile standard donne une incidence d’équilibre
franchement négative. L’incidence correspondant a une portance nulle est notée : ajg. Le moment
correspondant est piqueur : C,,o < 0. Il est aussi intéressant pour rendre cette courbe parlante
de tracer C, en fonction du coefficient de portance Cp, (figure . Dans la zone d’utilisation
standard :

Coun = Como — h.Cy, (3.1)

69
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Cm
70.1
a0 a=15 o
équi]/ibre’\ Cmo
T-0.1

FIGURE 3.2 — Représentation du coefficient C}, en fonction de 'incidence «.

( cabreur)

T0.1

Czmax Cz

//'\ Cmo

équi]ibre

T-0.1
( piqueur )

FIGURE 3.3 — Représentation du coefficient C,, en fonction du coefficient de portance C,.
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Cm
( cabreur )
T0.1
équilibre
Cmo
/
a0 A =15 o
Aa \*\
T-01 ( piqueur )

FIGURE 3.4 — Représentation du coefficient C), en fonction de l'incidence « dans le cas d’un
profil ou d’un avion stable.

avec h = 0.25 pour une voilure. Dans le cas présenté ici, profil simple, I'incidence d’équilibre
correspond a une portance négative, ce qui est contraire au but recherché. Un profil d’aile
standard est donc instable statiquement.

Il est possible de remédier a ce probleme en utilisant un profil & double cambrure ou en
rajoutant un empennage arriere qui va modifier le ), de ’avion complet. Pour un profil stable
I’évolution de C, en fonction de 'incidence est donnée figure L’incidence d’équilibre cor-
respond & une portance positive ce qui est nécessaire, mais pas suffisant pour assurer la stabilité
de I'avion. Il est aussi important de voir comment réagit I’avion s’il est soumis a une variation
d’incidence (Aa). Si la perturbation est négative, C), devient positif et engendre un moment ca-
breur augmentant ainsi I'incidence. De méme si la perturbation est positive, Cy, devient négatif
provoquant un moment piqueur ce qui tend a diminuer I'incidence. Toute perturbation est donc
naturellement amortie, I’avion est donc statiquement stable.

3.2 Le centre de poussée aérodynamique

Le centre de poussée des forces aérodynamiques correspond au point d’application de la
résultante des forces aérodynamiques sur le profil. Dans cette étude, nous supposerons qu’il est
situé sur la corde du profil (point E sur la figure [3.5). Nous allons nous placer dans le cas ol
I'incidence est faible. Il est alors possible de supposer que :

L=F,. (3.2)
Ce qui nous donne pour le moment de la force aérodynamique en A :
M, = —F,d=—F,d. (3.3)

De plus, nous pouvons écrire :

1 1
M, = §pSlVQCma et L= 5pSVQCL. (3.4)
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Fn Ra,

FZ

A T Fx

F1GURE 3.5 — Décomposition de la résultante aérodynamique.

L’équation (§3.3) devient alors :
1 2 1 2
ipSlV Cma = —§pSV Crd, (3.5)

soit :

Con = _CL% (3.6)

En utilisant la relation (3.1]), on obtient :

d  Cmo
O _Tmo g .
z ot (3.7)

la position du centre de poussée aérodynamique (E) dépend de C, donc de 'incidence.

Cas du profil & double courbure (Cp,g > 0) :
— si l'incidence («) augmente,
— = (1, augmente,
— = le rapport C,o/C, diminue,
— = d augmente,
— = le centre de poussée aérodynamique recule.

Cas du profil 4 simple courbure (C),; <0) :
— si l'incidence («) augmente,
— = (', augmente,
— = le rapport |Cp,0|/CL, diminue,
— = d diminue,
— = le centre de poussée aérodynamique avance.
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3.3 Le foyer

Comme nous venons de le voir, la position du centre de poussée aérodynamique n’est
pas constante quand l'incidence de I'avion varie. Ceci est problématique lorsque 'on étudie la
stabilité de ’avion autour de son centre de gravité. Pour surmonter ce probléeme, un nouveau
point caractéristique est introduit : le foyer. On introduit un nouveau point P (Fig. ou 'on

Fn

FIGURE 3.6 — Introduction de la notion de foyer.

calcule les moments

Mp = —L(d — .%')
= —Ld+ Lz (3.8)
= Ms+ Lz

ce qui donne :

1 1 1
Mp = 5pSIV?Crup = 5pSIV>Crup + 5pSV*Cra (3.9)

:>Cmp:CmA+CL% (3.10)

En utilisant (3.1]) on obtient :

Cnp = Cmo + C1, (? - h) , (3.11)

Il existe donc un point P pour lequel le moment des forces aérodynamiques est indépendant
de l'incidence et égal a C),q. Ce point est appelé le foyer (F). Il est situé en zp = h.l. Cette
définition du foyer reste vraie pour des angles d’incidence modérés (Fig. [3.7).
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\ CmO0 ¢

\CmF

F1GURE 3.7 — Evolution du moment de forces aérodynamiques au foyer en fonction de I'incidence.

3.4 Notion de centrage : stabilité d’une aile volante

3.4.1 Cas du centrage avant :

Le centre de gravité (G) est situé en avant du foyer (F). Il y a équilibre autour de G si :

ZMG = 0 (3.12)
:>ZMG = Mp—2L avec zL >0 (3.13)

Il faut donc que Mg > 0 ce qui est le cas des profils a double courbure.
— Si a augmente alors L augmente ce qui donne un moment en G négatif donc un moment
piqueur.
— Si « diminue alors L diminue ce qui donne un moment en G positif donc un moment
cabreur.
L’avion est statiquement stable.

3.4.2 Cas du centrage arriere :

Le centre de gravité (G) est situé en arriere du foyer (F). Il y a équilibre autour de G si :

ZMG = 0 (3.14)
:>ZMG = Mp+azL avec zL >0 (3.15)

Il faut donc que Mp < 0 ce qui est le cas des profils simples.
— Si « augmente alors L augmente ce qui donne un moment en G positif donc un moment
cabreur.
— Si « diminue alors L diminue ce qui donne un moment en G négatif donc un moment
piqueur.
L’avion est statiquement instable.
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3.4.3 Bilan sur la stabilité statique de ’avion

Pour qu’un avion soit stable, il faut que le moment C),q soit positif et que I'avion soit
centré vers 'avant. Cependant un avion instable n’est pas forcement non pilotable. Il existe en
effet des systemes de controle qui, intégrés a la chaine de commande de ’avion, permettent de
le stabiliser.

Les ailes volantes, pour étre stables, doivent utiliser des profils & double courbure. Les
avions standards utilisent des profils d’ailes simples qui sont instables. Mais il ne faut pas ou-
blier que le moment C),y est défini pour I'avion complet. Il prend donc en compte l'effet de
I’empennage arriere, des canards, de la carlingue. . .

3.5 Test en vol de la stabilité : cas du manche bloqué

Pour déterminer en vol si un avion est statiquement stable, il faudrait tracer la courbe
My = f(a). Ceci est impossible. En effet, lors d’un vol stationnaire M4 = 0. En dehors de la
phase stationnaire, il faut mesurer dq/dt = M4/I. Mais dans ce cas, la vitesse rotation est non
nulle, g # 0, le terme C,;,4ql /v modifie M 4. On ne peut donc isoler la contribution de 'incidence
et donc déterminer si Cy,,, < 0.

La solution est de tracer pour différentes positions de la gouverne §,, la courbe C), 4 en
fonction de l'incidence.

CmA = CmO + Cmaa + Cmé(sm (316)

Un braquage positif du manche (manche avant) donne :

— 0m > 0;

— un couple piqueur négatif;

— donc Ci5 < 0.
Dans le cas d’un avion stable (Cy,, < 0) le faisceau de courbes Cy, 4, en fonction de 'incidence,
est présenté sur la figure Dans le cas d'un avion instable (C,, > 0) les courbes sont
présentées sur la figure [3.9

L’analyse de ces deux graphiques, nous permet de conclure que dans le cas d'un :

avion stable :
— si 0, augmente,
— Tlincidence d’équilibre a4 diminue,
— la vitesse augmente;

avion instable :

— si 0, augmente,

— Tl’incidence d’équilibre a., augmente,

— la vitesse diminue;
Il suffit de tracer I’évolution de la position du manche en fonction de la vitesse pour savoir si
I’avion est stable ou instable. L’augmentation de la consigne de braquage donne un moment
piqueur ce qui tend a faire diminuer 'incidence et donc & augmenter la vitesse. Ceci peut étre
résumé par la figure [3.11
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om4 sm3 m2
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om1

o4

FIGURE 3.8 — Cas de 'avion

stable, 0,1 < Oma < Im3 < Omay-

‘ Cma
dm4 dm3 dm2 dm1
//

pd

a3

/]

al

a2

FIGURE 3.9 — Cas de 'avion instable, §,,1 < 0ma < dm3 < Oma.
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Aém

Stable
Manche
avant N
N
A N
N
*
N \Y;
N
N
\ -

Manche Instable
arriére

Fi1GURE 3.10 — Critere de stabilité en fonction de la position du manche.

3.5.1 Action du manche pour un avion stable

Pour cabrer un avion stable, il suffit de tirer sur le manche et inversement pour le faire

piquer (voir figure [3.11]).

‘ Cma
Manche arriere

\ cabreur

om1

o
od o3 al a
Manche avant
piqueur
- N

F1GURE 3.11 — Critere de stabilité en fonction de la position du manche, 9,1 < dma < dmsg < dma
dans le cas d’'un avion stable.

dm4 Sm3 m2

3.5.2 Action du manche pour un avion instable

Pour cabrer un avion instable, il faut tirer sur le manche pour le mettre en rotation puis
il faut arréter ce mouvement puis repousser le manche jusqu’a une position plus avancée que la
position initiale. Pour faire piquer ’avion, il faut pousser le manche, puis tirer sur le manche
jusqu’a une position plus reculée que la position initiale (voir figure .
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‘ Cma

dm4 dm3 dm2 dm1
Manche avant /
piqueur

-
o4 3 al

Manche arriere
cabreur
—_—

FI1GURE 3.12 — Critére de stabilité en fonction de la position du manche, §,,7 < dma < dm3g < dma
dans le cas d’un avion instable.

3.5.3 Action du manche pour un avion neutre

Pour cabrer un avion neutre, il faut tirer sur le manche puis une fois 'incidence souhaitée
obtenue, il faut repousser le manche dans sa position initiale. (voir figure [3.13))

‘ Cma

Manche arriere

cabreur
—e
om1
‘ dm2
3 A
o > 1 dm3 »
(e} a
B | oma ¢
Manche avant
piqueur
B —

FIGURE 3.13 — Critere de stabilité en fonction de la position du manche, §,,17 < dma < dm3z < dmag
dans le cas d’un avion neutre.

3.6 Test en vol de la stabilité : cas du manche libre

Dans le cas d’un avion sans servo-commandes, la procédure a suivre en vol pour savoir si
I’avion est stable ou pas est la suivante : I’avion vole a la vitesse V{; avec une incidence aq et



3.6. TEST EN VOL DE LA STABILITE : CAS DU MANCHE LIBRE 79

un angle de gouverne de profondeur d,,q. Le compensateur, installé sur la gouverne, est réglé de
telle facon que le moment de charniére est nul :

C

charnidre = Ce = @0 + @100 + a20mo + a3dy0 = 0 (3.17)
Vo et ag sont appelées respectivement vitesse et incidence de compensateur. d;o est 'angle de
réglage du compensateur.

Comme dans le cas précédent, il faudrait tracer la courbe M4 = f(a) ou encore Cp, 4 =

f(«) pour différentes valeur de C..

CmA = C’mO + Cmaa + Cmé(gm (318)
Ce = ap + a1 + a0y, + addzg (3.19)
Il est possible d’introduire dans ’expression précédente les données relatives a 1’équilibre g et
Omo-
Cima = C’ma(a - OZ()) + Cm(;(&m — 5m0) (3.20)
Ce = ai(a — ap) + a2(dpm — dmo) (3.21)
Ceci peut encore s’écrire :
a C
Copa = (Cma — Cm(;l) (v — ap) + Crns— (3.22)
as ag
ou encore
/ Ce
Cima = Cma(a — Oé()) + Cmd?g (3.23)

Une augmentation de braquage 6§, augmente la portance de 'empennage de profondeur. Un
moment piqueur est donc créé d’ou :

Cms < 0. (3.24)

Une augmentation de braquage par rapport a d,,9 doit conduire & un moment de charniere
négatif qui tend a ramener la gouverne a sa position d’équilibre donc :

as < 0. (3.25)

Dans le cas contraire, on dit que la gouverne est surcompensée. Ce phénomene est trés dangereux
car la gouverne ne demande qu’a partir en butée.

Sous l'effet d’'un moment de charniere positif, §,, augmente et le manche a tendance a
partir vers I’avant. Pour équilibrer un moment de charniere positif, le pilote doit donc appliquer
un effort ”a tirer” sur le manche.

Ces quelques remarques nous permettent de tracer deux graphs donnant 1’évolution du
moment aérodynamique en fonction du moment de charniére. Les figures[3.14] et [3.15] représentent
respectivement le cas de ’avion stable et celui de 'avion instable. En vol, il suffit de tracer
les efforts que doit fournir le pilote pour maintenir une incidence différente agy. En pratique, on
trace 1’évolution de la vitesse de vol en fonction des efforts fournis par le pilote pour tenir le
manche. L’avion est stable si une augmentation de vitesse, donc une diminution de I'incidence,
entraine un effort ”a pousser” de la part du pilote (voir figure .



80

CHAPITRE 3. STABILITE STATIQUE LONGITUDINALE
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Cc négatif effet a pousser

FIGURE 3.14 —

A Cma » .
Cc positif effet a tirer
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FIGURE 3.15 —
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Efforts Stable
"a pousser" N
N
N
N
T
N v
N
N
\ -
Efforts Instable
"a tirer"
FIGURE 3.16 —

3.7 Cas du déplacement du foyer en vol

Tout ce qui a été développé dans ce chapitre est vrai a faible incidence et si I'avion ne
franchit pas le mur du son.
— A grande incidence, les avions a forte fleche décrochent en bout d’aile, ce qui change
la position du foyer (pitch up).
— Lors du passage en supersonique, la création d’ondes de choc déplace, elle aussi, la
position du foyer.
Cela peut provoquer une déstabilisation de I’avion en cours de vol. Ce phénomene est représenté
sur la figure [3.17] Pour une incidence inférieure a a9, 'avion est statiquement stable pour des
incidences supérieures, il devient instable. Pour une incidence supérieure a as, les gouvernes sont
en butée et il n’y a plus moyen de récupérer 1’avion.

Butée manche arriere ACma

AL

BN
'

| o
Butée manche avant

FIGURE 3.17 —
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Remarque : lorsque le Concorde passe le mur du son, le foyer recule de quelques metres.
L’avion devient alors beaucoup trop stable statiquement. Une partie du carburant est alors
transférée de l'avant de ’avion vers 'arriere pour reculer le centre de gravité et réduire la
stabilité. Lors du retour en subsonique, le foyer avance de quelques metres pour reprendre sa
position initiale qui se trouve devant la position du centre de gravité utilisée en supersonique. I1
est alors impératif de retransférer du carburant vers I’avant pour assurer un centrage avant et
ainsi retrouver une stabilité statique de I’avion.



Chapitre 4

Equations du mouvement

4.1 Introduction

Le but de ce chapitre est de définir ’ensemble des équations qui régissent le mouvement
de 'avion. Pour cela, nous allons introduire la notion d’angles d’Euler qui permet de définir des
matrices de passage entre les reperes terrestre et avion. Les équations du mouvement seront alors
définies en ne tenant compte que des forces aérodynamiques et de la force de pesanteur. Puis
une linéarisation de ces équations, permettant I’étude de la réponse aux petites perturbations,
sera proposeée.

4.2 Les angles d’Euler

Pour établir les équations du mouvement de I’avion, deux repéres sont couramment uti-
lisés : le repere terrestre (qui est considéré comme Galiléen) et le repere avion. Ces deux reperes
étant en mouvement permanent I'un par rapport a I'autre, il est important de disposer de ma-
trices de passage qui permettent d’exprimer les différentes forces dans I’'un ou ’autre des reperes.
Pour cela, en mécanique du vol, il est courant d’utiliser la transformation des angles d’Euler.

Cette transformation se décompose en trois rotations successives (cf Fig. :

— la premiere rotation consiste & prendre un repere aligné sur le repere terrestre (O, xo,

Yo, 20) et a lui faire subir une rotation autour de I’axe Ozp d’un angle ¥, appelé azimut,
ce qui donne un nouveau repere (O, x1,y1,21) avec z1 = 2,
— la deuxieme rotation suivant I’axe Oy; d’un angle O, appelé assiette permet de passer
du repere (O, x1,y1,21) au repere (O, x2, Y2, 22),
— pour finir une rotation suivant 'axe Oxy d’un angle ®, appelé angle de gite ou encore
de roulis, permet de passer du repéere (O, x2,y2, z2) au repere avion (O, z,y, z)
La matrice de passage, S, entre le repere terrestre et le repére avion est obtenue comme le
produit des matrices associées aux trois rotations définies précédemment.

(cos W cos ©) (sin ¥ cos O) (—sin®)
cos V¥ sin © sin ® sin ¥ sin © sin ® .
S = < —sin ¥ cos © ) ( + cos U cos @ > (cos ©sin @) (4.1)
cos V¥ sin © cos ¢ sin ¥ sin © cos ®
( +sin ¥ sin © > < —cos ¥sin @ > (cos © cos @)

83
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y
tv = Lateral
Vel.
+Y = Side

= Pitch Angle (8=q
Pitch Moment

= Roll Angle (4=p)
= Roll Moment

. N
two= Vertica1il ~\\? Aa: <0

Vel.
+Z = Normal
Force .
t¥ = Yaw Angle (¥=r)
+N = Yaw Moment
b4

FIGURE 4.1 — Définition des trois angles d’Euler [tirée de 7]

Pour passer du repere avion au repere terrestre, il faut utiliser la matrice de passage inverse qui
est dans notre cas aussi égale a la transposée de S :

(cos W cos ©) <cos W sin O sin <I>> (cos ¥ sin © cos <I>>

—sin W cos © +sin Usin ©

St =gT = (sin ¥ cos ©) sin ¥ sin © sin ¢ sin U sin © cos ¢ (4.2)
ST o8 +cos W cos ® —cos ¥sin @
—sin cos O sin cos O cos
in © Osin @ O cos P

Pour illustrer I'utilisation de ces matrices de passage, nous allons présenter deux exemples. Le
premier montre a partir des composantes de la vitesse de ’avion dans le repere avion comment
les exprimer dans le repeére terrestre :

dxg

A T ¢

vo | _

f—f =5 1w (4.3)
20

dt w

Cette équation est utilisée dans les simulateurs de vol pour calculer la position de ’avion. Elle
n’est cependant pas auto-suffisante. En effet, il faut aussi connaitre 1’évolution temporelle des
angles d’FEuler pour pouvoir déterminer completement la position et I'attitude de l'avion au
cours du temps.

Le deuxieme exemple concerne ’expression du poids de 'avion. En effet, les forces de
gravité sont extrémement simples & exprimer dans le repere terrestre :

Pierrestre = (0 0 mg)T (4-4)
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Pour 'exprimer dans le repere avion, il suffit d’appliquer la transformation d’Euler :

0 —sin ©
Povion =95 0 | = (mg) | cosOsin® (4.5)
mg cos O cos ¢

Le cas de la vitesse de rotation est légerement différent. Le vecteur rotation est défini
comme suit :

p
Q=|gq (4.6)
T
avec
— p la vitesse de roulis, rotation autour de 'axe Oz, p = d¢/dt,
— ¢ la vitesse de tangage, rotation autour de l'axe Oy, ¢ = df/dt,
— 7 la vitesse de lacet, rotation autour de 'axe Oz, r = d/dt
il peut aussi étre défini a partir des angles d’Euler :
Q=AQs + AQo + AQy (4.7)

Pour relier les vitesses de rotation mesurées dans 'avion (p,q,r) aux angles d’Euler, il suffit
d’exprimer le vecteur rotation basé sur les angles d’Euler dans le repére avion. Nous avons
donc :

a2 0 0
Q=Tp | 0 | +ToTo | L2 | +ToToTy | 0 (4.8)
0 0 a2
dt
ce qui donne :
D 1 0 —sin® Cfi—f
qg] =10 cos® cosOsind ‘fi—? (4.9)
r 0 —sin® cosOcos® %

Nous pouvons aussi exprimer la variation des angles d’Euler en fonction des vitesses de rotation
autour des axes de I'avion :

e 1 sin®tan® cos @ tan © P
%T(? = |0 cos @ —sin® q (4.10)
av 0

Ea sin®tan~1O cos®tan~t O T

4.3 Equations du mouvement

Les équations décrivant le mouvement de ’avion, dans le repere avion, sont obtenues en
appliquant les regles classiques de la mécanique des solides :

F, = mu+ m(quw — rv) (4.11)
Fy = mv + m(ru — pw) (4.12)
F, = mw + m(pv — qu) (4.13)
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My = Ipp — Ip.7 + qr(Iz - Iy) —pqly: (4'14)
My = 1,G+pr(l; — L) + (p2 - T2)Ixz (4.15)
M, =17 — I;;p +pQ(Iy - I:c) +qriy, (4‘16)

&y = cos © cos Yu + (sin P sin © cos ¥ — cos P sin ¥)v

. o (4.17)
+ (cos @ sin O cos ¥ + sin ® sin ¥)w
Yo = cos © sin Yy + (sin @ sin O sin ¥ — cos ® cos ¥)v (4.18)
+ (cos @ sin O sin ¥ + sin ¢ cos ¥)w
20 = — sin Ou + sin @ cos Ov + cos P cos Ow (4.19)
® = p + tan O(gsin ® + r cos D) (4.20)
O =qcos® — rsin® (4.21)
¥ = tan" ! O(gsin ® + r cos D) (4.22)

Ce jeu d’équations peut se simplifier si ’axe principal d’inertie est aligné avec le triedre
avion. Dans ce cas I, = 0. Mais malgré tout, les termes tels que mq(t)w(t) et mq(t)r(t) rendent
ce systeme d’équations fortement couplé et non linéaire. Il est donc nécessaire de recourir a
la simulation numérique pour le résoudre et connaitre les évolutions de 'avion. Cependant, il
est possible de comprendre et d’analyser un grand nombre de comportements de 'avion en
simplifiant le systeme d’équations précédent a I’aide d’une linéarisation des équations basée sur
une étude des petites perturbations autour d’un point de vol stable.

4.4 Les équations linéarisées

Pour pouvoir étudier les réactions de ’avion face a des perturbations, nous allons linéariser
les équations a[d.22] Le systéme obtenu sera valable pour ’étude des phases de vol station-
naires et permettra de quantifier 'impact, sur la dynamique de I’avion, de petites perturbations.
Pour cette analyse, nous allons faire les deux hypothéses suivantes :

— L’avion est en vol horizontal stationnaire.

— A l'instant initial, le repere avion est aligné avec le vecteur vitesse. Ces axes peuvent

donc étre utilisés comme axes de stabilité.
Les forces s’exercant sur l'avion sont la somme des forces aérodynamiques et de la force de
pesanteur. Nous avons donc :

F, =T+ Xo+ AX(t) —mgsin©
Fy, =Yy + AY(t) + mg cos O sin ¢ (4.23)
F,=2Zy+ AZ(t) + mgcos© cos P

ou l'indice 0 caractérise les forces appliquées sur ’avion lors du vol en phase stationnaire et les
termes de la forme AX () représentent les perturbations dues aux évolutions de ’avion autour
de son point d’équilibre.
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Les moments s’exergant sur 'avion s’écrivent sous la forme suivante :

M, =L = Lo+ AL(t)

My =M = My + AM(t) (4.24)
M, =N = Ny + AN(t)

Pour pouvoir linéariser les équations, il faut, dans un premier temps, définir pour, chaque va-
riable, sa valeur d’équilibre et la perturbation qui lui est associée :

q=qo + Aq(t) = q(t) (4.25)
r=ro+ Ar(t) = r(t)
0 =0, + AO(1)

De plus, nous pouvons ajouter a ce jeu d’équations, les équations décrivant le vol stationnaire
de I'avion :

T+ Xg—mgsinBg =0
Yo=0 (car P =0)
Zy+mgcos©y =0
Lo=My=Ny=0

Dans les équations, il apparait des termes en sin O, cos ©, sin ® et cos ® qui peuvent étre linéarisés
comme suit si AO(t) << let ®(t) << 1:

sin© =sin ©g + AO(t) cos O
cos © =cos©p — AO(t) sin O
sin® =®(t) pour Py=0
cos® =1.0 pour Py=0

(4.30)

Toutes les hypotheéses étant maintenant posées, il est possible de linéariser 1’ensemble des
équations A A titre d’exemple, nous allons détailler la linéarisation de la premiere
équation du systeme Cette équation devient en utilisant ’ensemble des relations présen-
tées précédemment :

AX(t) — mgO(t) cos ©g = m[Au(t) + q(t)w(t) — r(t)v(t)] (4.31)

Dans cette étape de linéarisation, nous n’allons conserver que les termes d’ordre 0 ou 1. I’équation
[4.31] devient alors :

AX(t) — mgO(t) cos Oy = mAu(t) = mVy(Au(t)/ Vo) (4.32)
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Il est possible d’appliquer la méme procédure pour les trois équations de conservation de la
quantité de mouvement. Nous obtenons alors :

AX(t) —mgO(t) cos ©g =mAu(t) = mVp(Au(t)/ Vo)
AY () + mg®(t) cos ©g =m((t) + r(t)Vo) = mVo(B(t) + (1)) (4.33)
AZ(t) — mgO(t) sin O =m(uw(t) — q(t)Vo) = mVo(a(t) — q(t)
avec :
— «(t) la perturbation de 'angle d’attaque, a(t) = w(t)/Vy
— p(t) la perturbation de 'angle de dérapage, 5(t) = v(t)/Vy
Pour obtenir les équations linéarisées pour les moments de lacet, de tangage et de roulis, il suffit
de prendre les équations a et d’imposer Lo, My et Ny a zéro (I’avion étant initialement
a I’équilibre) puis de supprimer tous les termes d’ordre 2. Nous obtenons alors :

AL(t) =1p(t) — Lp.7(t)
AM(t) =I,4(1) (439
AN(t) =Li(t) — L.p(t)

ce qui nous donne pour le systeme complet :

AX (t) — mgAO(t) cos Og = mAu(t) = mVp(Au(t)/ Vo) (4.35)
AY (t) + mgAg(t) cos Oy = m(o(t) + r(t)Vo) = mVp(B(t) + r(t)) (4.36)
AZ(t) — mgAAB(t) sin O = m(i(t) — g(t)Vo) = mVe(a(t) — q(t)) (437)
AL() = Lp(t) — L) (438)
AM(t) = Lyq(t) (4.39)
AN(t) = Iz'i'(t) - Izzp(t) (4'40)
&0 = (up + Au(t)) cos ©g — upAO(t) sin O¢ + w(t) sin Og (4.41)
Yo = ug¥ cos O + v(t) (4.42)
20 = —(uo + Au(t)) sin ©g — upAB(t) cos ©g + w(t) cos Og (4.43)
AO(t) =q (4.44)
d(t) = p(t) +r(t)tan Oy  ou encore p(t) = d(t) — U(t)sin O (4.45)
U(t) = r(t) tan~' O (4.46)

L’ensemble des forces et moments aérodynamiques qui interviennent dans le systéme linéarisé
seront développés en série Taylor. Ce développement fera I’'objet du chapitre[5] Les variables, tra-
ditionnellement prises en compte, dans ces développements, sont les variables d’état suivantes :

AX(t):AX[(U/%)7a7d7q75767B’p’r7"‘] (4.47)

ol d représente I'action des commandes. Les dérivées des forces et moments aérodynamiques par
rapport au variables d’état (X;) sont appelées dérivées de stabilité dimensionnelles.

Dans le cadre de ce cours, nous allons faire les hypotheses traditionnellement utilisées dans
le monde de la mécanique du vol :
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— Le vol est symétrique, les dérivées des forces et des couples latéraux par rapport aux
variables longitudinales (u,w, q) sont nulles.

— Les dérivées des forces et des couples aérodynamiques longitudinaux par rapport aux
variables latérales seront négligées.

— Les dérivées des forces et des couples aérodynamiques par rapport aux dérivées tem-
porelles des variables d’état sont négligées, a I’exception de Z;, et My,.

— La dérivée X, est négligée.

— Les variations de la masse volumique en fonction de 'altitude sont négligées.

4.5 Formulation matricielle

Le systéme d’équation éq. [£.35] & éq. .46 peut étre décomposé en un systéme décrivant
les mouvements longitudinaux et un systéme décrivant les mouvements latéraux. Cette décom-
position ne peut étre faite que dans le cas d’'un avion standard. Les équations associées au mode
longitudinal sont les équations décrivant la force axiale, AX(¢), la force normale, AZ(t) et le
moment de tangage, AM (t). Celles associées aux modes latéraux sont les équations décrivant la
force latérale, AY (t), et les moments de roulis, AL(t), et de lacet, AN (t).

4.5.1 Systeme longitudinal

Le développement de Taylor pour les grandeurs : AX (t), AZ(t) et AM(t) est fait suivant
les variables suivantes :
Cw(t) . da do

kWA = = = 4.4
=" 6= g=2 et o) (4.43)

Le développement de la force aérodynamique axiale s’écrit comme suit :
AX(t) = AX,[u(t)/V] + AXqa(t) + AXaa + AXgq(t) + AX50(t) (4.49)

avec :
— AX, la variation de AX par unité de (u/V) : 0AX/I(u/V) (N)
— AX, la variation de AX par unité de o : 0AX/da (N.rad™1)
— AX la variation de AX par unité de & : 9AX /& (N.s.rad™!)
— AX, la variation de AX par unité de ¢ : 9AX/9q (N.s.rad™?)
— AXj la variation de AX par unité de § : 9AX /95 (N.rad™1)
Les termes AXg; et AX, sont souvent négligés en raison de leur faible valeur comparée aux
autres termes. Le terme A X, est quant a lui trés dépendant du coefficient de portance C7.
Il est aussi possible d’écrire :

AZ(t) = AZyJu(t)/V] + AZaa(t) + AZac + AZgq(t) + AZs5(t) (4.50)

Dans cette expression, le terme AZ, dépend fortement de la pente de la polaire. Les termes AZ
et AZ, sont parfois donnés pour certains avions. Cependant ils n’ont quune influence mineure
sur la dynamique de I’avion.

De méme, nous pouvons écrire :

AM(t) = AM,[u(t)/V] + AMyo(t) + AMac + AMgq(t) + AMs6(t) (4.51)
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avec AM, qui dépend fortement de la position du centre de gravité par rapport au foyer. Le terme
AM, est dépendant des coefficients d’amortissement de tangage. I joue un role prépondérant
dans "amortissement du mode propre naturel le plus rapide de 'avion (I’oscillation d’incidence).

Pour faciliter la suite de ’exposé, nous allons introduire de nouvelles définitions pour les
dérivées dimensionnelles des forces et des moments. Pour les dérivées dépendantes de : «, ¢, ¢
et §, nous posons :

M; = AM;/1, (4.54)

Pour les dérivées dépendantes de u, nous posons :

X, =AX,/(mV) (4.55)
Zu = AZy)(mV) (4.56)
M, = AM,/(1,V) (4.57)

Les équations [4.35], [£.37] [4.39] et [4.44] décrivant la partie longitudinale des mouvements de 1’avion
donne alors :

V(AW V) = VX, (Au/V) + Xoa — gABO cos ©g + X50
(V—Zs)a =VZ,(Au/V) 4+ Zoa + (V + Zy)qg — gAO sin Oy + Z50
—Msa+q = VMU(AU/V) + M o+ qu + Msé
AO =¢q
Nous définissons comme jeu de variables d’état du systeme longitudinal :

{z}=[Au/V a ¢ AO)T (4.62)

Le systeme longitudinal peut alors s’écrire :

avec
v 0 0 0
o v=24 0 0
=10 a1 0 (4.64)
0 0 0 1
VX, X 0 —gcos O
\VZi Za (V+Z,) —gsin©
Al= v, v, 0 (4.65)
0 0 1 0
et

{B.}=1[Xs; 2Zs M; 0]F (4.66)
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La matrice [I,,] n’étant pas singuliére, il est possible de multiplier I’équation m par [I,]71. Ce
qui donne alors :

{2} = [A|{z} + {B}d (4.67)
avec :

— [A] la matrice caractéristique de I'avion [A] = [I,,][A4]

— [B] la matrice caractéristique des commandes de I'avion [B] = [I,,]}[B,)]

Les coefficients de la matrice [A] étant :

Al =Xy Aie=X,/V Ai3=0 A= —(9/V)cosOyg

Aoy =V Z,/(V — Zy) A= Zo/(V — Zg)

Ay =(V+2,)/(V—Zs) Ags=—gsinOg/(V — Zy)

A1 =V My + MV Z,/](V—Zs) Asa= Mo+ MyZo/(V — Zs)
Asz = Mg+ Ma(V + Zg)/(V = Za) Asa =0

Ap =Ap =44 =0 Ap=1

et ceux de la matrice [B] :

By = X5/V By=Z5/(V—Zs)
B3 = M5+MdZ(;/(V— Zd) Bys=0

4.5.2 Systeme transversal

Le développement de Taylor pour les grandeurs : AY (t), AL(t) et AN(t) est dans ce cas
fait selon les variables suivantes :
o) o _do A

8t = 5

v PEag e et 4(t) (4.68)

contrairement au cas longitudinal ou les dérivées suivant « et & était considérée, dans le cas
transversal, l'influence des dérivées suivant 8 = df/dt est négligées. De méme l'influence de
I’angle de gite, ¢, sur les grandeurs aérodynamiques sera négligée.

La force aérodynamique latérale, peut donc s’écrire sous la forme suivante :

AY (t) = AY38(t) + AY,p(t) + AY,r(t) + AYss(t) (4.69)

avec :
— AYj la variation de AY par unité de 8 : 0AY/9B (N.rad 1)
— AY,, la variation de AY par unité de p : 9AY/9p (N.s.rad™1)
— AY, la variation de AY par unité de r : JAY/Or (N.s.rad ™)
— AYj la variation de AY par unité de § : OAY /95 (N.rad 1)

Le moment de roulis s’écrit sous la forme suivante :
AL(t) = ALgB(t) + ALyp(t) + AL.7(t) + ALso(t) (4.70)

Le terme ALg dépend directement de l'effet aérodynamique connu sous le nom d’effet diedre.
Quand au terme ALy, il caractérise la capacité de I'avion a amortir le roulis.
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De méme, le moment de lacet, s’écrit :
AN(t) = ANgf(t) + ANpp(t) + AN, (t) + ANsS(t) (4.71)

Le terme ANpg caractérise la stabilité de route de 'avion, AN, caractérisant lui 'amortissement
en lacet.

Comme dans le cas du systeme longitudinal, les dérivées dimensionnées latérales sont
reformulées comme suit pour simplifier la suite de la présentation :

Y; = AYi/m (4.72)
Li = AL;/I, (4.73)
N; = AN;/I, (4.74)

avec i = 3, p, r, 9. Les équations 77 deviennent alors :

VB =Ys8+ Yyp+ gPcos Oy + (Y — V)r + Y50 (4.75)
P — (Iz2/Ip)7 = LgB + Lpp + Lyr + Lsé (4.76)
—(Ip/L)p+7 = NgB + Npp + Nyr + Nsé (4.77)
d =p+rtan©g (4.78)
Les variables d’état caractérisant les mouvements transversaux sont :
{z}=[8 p & r" (4.79)
Le systeme transversal peut alors s’écrire :
[In]{x} = [An]{x} + {Bn}5 (4'80)
avec
v 0 0 0
10 1 0 —I../1,
[I,] = 0 0 1 0 (4.81)
0 —1I../I, 0 1
Yg/V Y,V gcos©o/V (Y, =V)/V
| Lg L, 0 L,
[An] = 0 1 0 tan O (4.82)
Ng N, 0 N,
et
{B.}=[Ys Ls 0 Nj|" (4.83)

La matrice [I,,] n’étant pas singuliere, il est possible de multiplier l’équationm par [I,]71. Ce
qui donne alors :

{#} = [Al{z} + {B}d (4.84)

avec
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— [A] la matrice caractéristique de I'avion [A] = I,,] [ A,]
— [B] la matrice caractéristique des commandes de I'avion [B] = [I,,]}[B,)]
Les coefficients de la matrice [A] étant :

AH:Yﬁ/V Algz)/})/v Algz(g/V)COS@o A14:(Y;«—V)/V ( )

A3 =0 Ags =L, =G[L, + N, 1. /1] (4.87)

A31 =0 A32 =1 A33 =0 A34 = tan @0 (488)

Ay = N,é = G[Nﬁ + Lﬁ(IxZ/IZ)] Ay = Ng/; = G[Np + LP(IM/IZ)] ( )

A43 =0 A42 :N;a :G[NT+LT(I$Z/IZ)] ( )
(4.91)

et ceux de la matrice [B] :

B = 1/6/‘/ By = Llé = G[L6 + Né(lxz/lz)] (4‘92)
Bis=0 By=N.=G[Ns+ Ls(Ly./L.)] (4.93)
G = 1/[1 - (I:ch)Q/(Isz)] (4'94)

4.6 Liens avec les coefficients aérodynamiques adimensionnés

L’ensemble des équations présentées dans ce chapitre sont sous forme dimensionnelle.
Cette présentation a ’avantage de pouvoir étre intégrée, trés facilement, dans les simulateurs
numériques. De plus, de nombreux ouvrages, les dérivées de stabilité dimensionnées sont répertoriées
pour un grand nombre d’avions. Cependant, ces dérivées de stabilité dimensionnées sont as-
sez difficiles a interpréter physiquement. C’est pourquoi, il est parfois utile de les exprimer en
fonction des dérivées aérodynamiques adimensionnelles qui sont traditionnellement mesurées en
souffleries. La méthode, pour faire le lien entre ces différents coefficients, est illustrée, dans cette
section, pour la dérivée aérodynamique Z,. De plus amples détails seront donnés dans le chapitre
suivant.

oC,
Oo

Pour pouvoir 'exprimer en fonction des dérivées aérodynamiques adimensionnelle, il faut expri-
mer le coefficient C, en fonction du coefficient de portance Cy, et du coefficient de frottement

Ch.

1
Zo = §pSV2 (4.95)

C,=—-Cpsina — Cf, cos « (4.96)
Nous avons alors :

oc,  9Cp oCr, .

90— oa sina — Cp cosa — B cosa + O sin o (4.97)

Ce qui peut se linéariser quand « est petit en :

ocC, o oCr,

oo b= Oa

(4.98)
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Ce qui finalement donne :

1

- acy,
|

pSV? [CD + ==

o (4.99)

Cette procédure peut étre réitérée pour I’ensemble des forces et des moments. L’ensemble des
résultats se trouve dans les tableaux [4.1] et 1.2
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Dérivée

Définition Unité

Xu

_es (2CD + MGCD> 1
m

V oM
QS (o b\
m Ja )
_Qs (L) 9Cp -
m \2V/ 9(ac/2V) '
_ Qs (i) 9Cp -
m \2V/ 9(qc/2V) '
Qs e
m 09 '
as oLy
v <QCL+M3M> s
Q5 <C’D + 8;;) m.s~>
_QS (L) 9CL "
m \2V'/ 9(cec/2V) '
_Qs (L) 9CL -
m \2V/ 9(qc/2V) '
_0sac, st
Qs 8o o
—M—— m~ts!
L,V oM
QSCaCm 872
I, O«
QSc (i) oC,, o1
I, \2v) 9(ac/2V)
QSc (i) oC,, -
1, \2v/ d(qe/2V)
QScoCy, =2
I, 00 '

TABLE 4.1 — Dérivées de stabilité dimensionnelles longitudinales avec (Q = 1/2pSV?)
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Dérivée Définition Unité
QS oC, 1
Y _— = .
Jé] m 0 ,8 m.s

QS (b)) _9G -1
Y m (21/) a(bj2vy 7

m o(

oV ) 9(rbj2V)
@50Cy s
Ys m 00 s
QS5b9C, 2
Lg I, 95 s
L QSh( b\ _aG B
P I, \2v)ab2v) °
L @sb (b aG -
" I, \2V ) 9(rb/2V)
QSbaC, .
Ls L 9 s
QSbac, .
N
8 I. 98 °
QSb (b  aC, B
Moo L <2V> owbj2vy
QSb [ b\ 9C, »
N I <2V> a(rb/2v)  °
QSbICy =
Ns I, 06 §

TABLE 4.2 — Dérivées de stabilité dimensionnelles transversales avec (Q = 1/2pSV?)
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Chapitre 5

Dérivées de stabilité

Dans le chapitre [4) nous avons exprimé les différentes forces et moments aérodynamiques
en fonction de dérivées de stabilité dimensionnées. Ces grandeurs sont particulierement pratiques
pour réaliser des simulations numériques avec des logiciels comme Matlab ou Simulink. Cepen-
dant, en utilisant des dérivées dimensionnées, il est difficile de comparer différents avions. Les
aérodynamiciens ont donc plus I’habitude de mesurer et de calculer des dérivées aérodynamiques
adimensionnées. Dans ce chapitre, nous allons faire le lien entre ces deux types de dérivées.

Nous traiterons dans un premier temps les dérivées de stabilité longitudinales, puis les
dérivées de stabilité latérales.

5.1 Dérivées de stabilité longitudinales

Comme nous 'avons vu dans le chapitre [4] les grandeurs aérodynamiques dépendent des
quatre variables d’état : Au/V que nous noterons, par souci d’allegement : u/V, «, & et ¢q. De
plus, ces grandeurs dépendent des perturbations imposées par le pilote que nous noterons 6.

5.1.1 Dérivées par rapport a u/V

Les équations a nous donnent :
S 9(QC:)

vV a(uV) o
S 0(QC,)
v oY) 62)
S 9(QCy)
M= 1V Buv) >3

avec
— 5, la surface de référence,
— ¢, la corde de référence,
— m, la masse de 'avion,
— I, le moment d’inertie autour de 'axe Oy,
— u, la perturbation de vitesse axiale, u = Au,
— V, la vitesse de ’avion,
— @, la pression dynamique, Q = 1/2pV?,

99
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— (4, le coeflicient adimensionné représentant les forces suivant ’axe Ox,

— (., le coefficient adimensionné représentant les forces suivant I'axe Oz,

— O, le coefficient adimensionné représentant les moments autour de I’axe Oy,
La pression dynamique dépend de u/V, il est possible de ’exprimer comme suit :

=055V [1+ (1)) =@ (1+2(5) + (1) (5.4

Une fois linéarisé, nous obtenons :

Q=Qo(1+2(5)] (5.5)

Dans le cas de approximation du premier ordre, nous pouvons poser :
Cy;=—-Chp (5.6)

avec Cp le coefficient de trainée. Le coefficient X,, peut alors s’écrire :

% {20[)—1- 9Cp ]

mV

du= o o(u/V)

(5.7)

Le deuxieme terme de cette équation représente l'influence de la vitesse sur le coefficient de

trainée. Normalement, si on ne tient pas compte de la compressibilité, ce terme est nul. Cepen-

dant, ces effets de compressibilité ne peuvent étre négligés. Ils sont représentés par le nombre de

Mach, M. Le deuxieme terme devient alors, avec a la vitesse du son :
dCp oCp OM VaCD OV +u)/a dCp

— — D
A(u/V) OM Ou oM ou oM

(5.8)

L’évolution de 9Cp/OM en fonction du Mach de vol est donnée sur la figure Le Mach de
vol associé a la valeur 0Cp/OM = 0.1 est appelé Mach de vol critique, M.
X, s’écrit donc sous la forme suivante :

A partir de la figure et de la formule nous pouvons constater que le terme en Cp sera
prépondérant pour le calcul de X, pour des Mach de vol assez faibles. Alors que les effets de
compressiblité deviendront non négligeables lors d’une phase de vol transonique. De plus, il faut
noter que nous n’avons pas tenu compte des variations de la force propulsive fournie par le
moteur en fonction des variations de vitesse. Cette hypothese est tout a fait raisonnable quand
I’avion est équipé d’un groupe turboréacteur.

De la méme fagon que pour déterminer X,, nous pouvons calculer Z, en supposant que

C,=-Cr.

De méme nous obtenons pour M, :
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CD‘ a = Constant

Y

~N -

Mach number, M

FIGURE 5.1 — Evolution du coefficient Cp,, en fonction du Mach de vol [tirée de ?]

M, = %M({“)Cm

L= Som 11
LV oM (5.11)

Dans cette expression, il n’existe pas de terme en C,, car nous supposons qu’a l'instant initial,
I’avion est parfaitement réglé pour voler en vol stationnaire. Le coefficient de moment est donc
nul.

5.1.2 Dérivées par rapport a «

Les équations a nous donnent :

Xo =AX,/m (5.12)
Zo =AZ,/m (5.13)
M, = AM,/I, (5.14)

Nous considérons que dans sa phase stationnaire, I’avion vole avec une incidence ag et que le
vecteur vitesse est aligné avec I'axe Ox. L’incidence est donc : a = ap + Aa. Dans ce cas, il est
possible de relier les coefficients C,, et C, aux coefficients de portance et de trainée, Cf, et Cp.

Cy\ cosAa —sinAa| (Cp
(Cz> - {sinAa cos Aa } (CL> (5.15)
ce qui donne pour C, :

C, = —Cpcos Aa + Of, sin Ax (5.16)

La dérivée de C, par rapport & A« est alors :

0C, = Cpsin Aa — 8@ cos Aa + Cp cos Aa + 8& sin Ao (5.17)
O da Jda
ou encore

o () - (2)
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11 est possible de simplifier cette expression en supprimant le terme en A« qui est d’un ordre de
grandeur inférieur a 'autre.

8(9% = [CL — (86)6?)] (5.19)

ce qui donne pour X, :

Pour C,, nous obtenons de fagon similaire :
C, = —CpsinAa + Cf, cos Aa (5.21)

ce qui donne :

Le coefficient de portance Cf, qui apparait dans 1’équation est dii principalement a aux
effets de T'aile et de la partie horizontale de ’empennage arriere. La contribution est en effet
négligeable dans le cas des avions classiques. Il est possible de donner formule simplifiée de ce
coeflicient :

Cp = <686;f>aﬂe (@ — a) (5.23)
+(52) 10— =+ an () (520

avec :
— (0CL/0a)4ile : la pente de la courbe de portance de 'aile en fonction de incidence,
— (0CL/0a) g - la pente de la courbe de portance de ’empennage arriére en fonction de
I'incidence calculée a partir de la surface de '’empennage arriere, Sy,
— « : Pangle d’attaque,
— ¢p : angle qui caractérise la déviation de 'air au niveau de I’empennage arriere di a la
présence de 'aile dans 1’écoulement,
— €, : variation de € en fonction de « : d¢/0a,
— 0y : angle de calage de laile,
— mp : ratio entre la pression dynamique au niveau de ’aile Q7 et la pression dynamique
au loin Q : Qp/Q.
Le terme qui domine I’équation[5.22]est la pente de la courbe du coefficient de portance de I’avion
complet en fonction de I'incidence. Nous pouvons ’obtenir & partir de 'expression suivante :

(3) (), (2, 0 ()

Les termes de cette équation doivent étre corrigés séparément pour tenir compte de ’élasticité qui
entraine des déformations importantes de ’avion. Ce phénomene est particulierement important
dans le cas de avions modernes.
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Quand on dérive la dérivée dimensionnée M., on trouve qu’elle dépend directement de :

80m‘— 861 x Z 8Cm Am
O < Oa )ac [(c)foyer (C)Cdg:| < Ao )ac< c >f0yer (5.26)

avec comme systeme de coordonnées le repere avion. Il est aussi possible d’exprimer C,y,, pour
faire apparaitre I'influence de 'aile et celle de 'empennage arriere. On obtient alors :

acm:<aCL> <A:c> _(a&) (1= eV (5.27)
dox O /) aile \ ¢ /Javion Oa )y

— (A/¢)avion la position du centre de portance aérodynamique par rapport au centre de
gravité de I’avion et normalisée par rapport a la corde de aile.

— Vi le coefficient de volume de 'empennage arriere : Vi = (Sglp/Sc).

— Iy la distance entre le point d’application de la portance de ’empennage arriere et
I’aile principale. [f; est positif si 'empennage se situe derriére la profil d’aile principal.

avec

5.1.3 Dérivées par rapport a g

La vitesse de rotation autour de ’axe Oy induit une force et un moment sur ’avion. L’effet
principal est sur le moment de tangage ou ¢ induit un moment opposé a la vitesse de vitesse
de tangage. La vitesse de rotation induit aussi une force normale a ’avion, mais n’a quasiment
aucun impact sur la composante axiale des forces exercées sur ’avion, ce qui explique que le
coefficient Z; n’est pas répertorié¢ dans les tables. Les dérivées dimensionelles sont :

X, = —% (%) Cp, =0 (5.28)
Z, = —% (%) L, (5.29)
M, = Qljc (%) Con, (5.30)

Par convention, les dérivées adimensionnées sont sont définies comme suit :

0Cp

Cp, = W (5.31)
oCr,

Cr, = W (5.32)
oCp,

Cmy = W (5.33)

(5.34)

ces expressions font intervenir la vitesse de tangage adimensionnée, ¢ = (¢c/2V).

Pour interpréter ces dérivées par rapport a la vitesse tangage, il est raisonnable de faire
I’hypothese que lorsque ’avion subit un mouvement de tangage, il se comporte comme s’il
subissait un mouvement de rotation vertical (voir figure ??). L’aile principale ainsi que la partie
horizontale de I’empennage arriere subissent donc des perturbations de vitesse ce qui va entrainer
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4

Aerodynamically
Equivalent to a Cambered
Aircraft in Straight Flight

FIGURE 5.2 — Avion subissant un mouvement de tangage pur [tirée de ?]

des perturbations des forces et des moments aérodynamiques. Dans la pratique, la contribution
de ’aile par rapport a celle de 'empennage arriére est négligeable.
Il est possible de relier la vitesse de vol de 'avion a la vitesse de tangage :

V =qR (5.35)

avec R le rayon de giration de ’avion. La variation d’incidence de '’empennage arriére est alors :

Aag =Ilg/R=1yq/R (5.36)

Le rayon de giration peut étre facilement estimer a partir du facteur de charge que subit ’avion :

2
R= (n‘jl)g (5.37)

La variation du coefficient de portance est obtenue & partir de la formule suivante :

- () (29, ()

ou encore

oCy, qc
ACL =2Vy <> — (5.39)
a )y (2‘/)

I1 est alors possible calculer la contribution de I'aile au coefficient Cr, :

(ACL )i = 2V <8SL> (5.40)
H
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de méme on obtient :

(ACy )it = 2Vir <lf> (a@)H (5.41)

«

Pour tenir compte de la contribution de l'aile, il est fréquent de considérer qu’elle représente
10% de la contribution de ’empennage arriere. Nous obtenons alors pour I’avion complet :

ACL, = 2.2Vy (‘%L) (5.42)
@ J g

AC,, —2.2vy (1) (2L (5.43)
B c a )y

5.1.4 Dérivées par rapport a «

Les variations d’incidence produisent une force normale ainsi qu’un moment de rappel.
Les dérivées aérodynamiques dimensionnées s’écrivent sous la forme suivante :

@S _
Xa - ﬁ (W) CD('! - 0 (544)
QS
Za=—= (2V) Cr. (5.45)
. QScrc
Mg 3 <2V) Cons (5.46)
Par convention, les dérivées adimensionnées sont définies comme suit :
0Cp
= 4
s = Flac/av) (547)
oCy,
= —— A4
CL d(ac/2V) (5.48)
oC,
'y = —————— 4
Cma = Blac/2v) (5:49)
(5.50)

Les efforts aérodynamiques dus & & sont, principalement, dus a la partie horizontale de 'em-
pennage arriere. Dans un premier temps nous ne tiendrons donc pas compte de la contribution
de T’aile principale. Pour modéliser I'influence de ¢, nous allons faire les hypothéses suivantes :
— La déflexion de l’air du niveau de ’empennage arriere due a 1’aile principale ne voit
pas instantanément les fluctuations d’incidence.
— la déflexion de 'air au niveau de I’empennage est due aux deux tourbillons marginaux
générés par l'aile.
— Ces deux tourbillons sont convectés a la vitesse de I’air ambiant (V7). Ils mettent donc un
temps, At =l /V pour convecter 'information de aile jusqu’a 'empennage arriere.
— La déflexion de 'air, €f7, est due a ce que 'aile a vu (¢t — At) plutot.
Pour obtenir la correction a ajouter a I'angle de déflexion présent dans le cas stationnaire, il
faut utiliser la formule suivante :

Aeg = —e At (5.51)
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Avion Mach de vol  Cy,,  Cp,
Boeing 747 0.25 -20.8 -3.2
Convair 880 0.25 -12.1 4.1

Lockheed Jetstar 0.25 -8.0 -3.0
Lockheed F-104A 0.25 5.8 -1.6
LTV A-TA 0.30 -3.8  -0.7
Douglas A-4D 0.40 3.7 -11

TABLE 5.1 — Coeflicients Cy,, et Cy,, pour différents avions.

La portance due a ’angle de déflexion peut étre obtenue a partir :

ACY = (SSH) (%?) enct (ﬂ’j) (5.52)
ACy = —2Vy (ﬁL) e <§‘é> (5.53)

Il est donc possible, a partir de cette équation, de trouver la dérivée de stabilité adimensionnée
due a empennage arriere :

(ACL, )i = 2VHeq (80]:> (5.54)
Oa )

De méme nous pouvons obtenir :

(ACmy)H = 2VHeq <lf) (%%)H (5.55)

Pour tenir compte de I'influence de Daile principale, il est classique d’ajouter 10% & la contribu-
tion de I’empennage arriere pour estimer les coefficients de I’avion complet.

da

ACy, = —2.2Vire (lH> <aCL> (5.57)
c Oa )y

ACL, = 2.2Vijeq (80L> (5.56)
H

La valeur de ¢, est pour les avions classiques de I'ordre de 0.2 & 0.4. Il est donc logique de trouver
des valeurs de M, inférieures a M, dans le méme rapport. Ce résultat est mis en évidence dans
le tableau qui regroupe les coefficients My, et M, pour différents avions.

5.2 Dérivées de stabilité transversales

Les dérivées de stabilité dans le plan latéral dépendent du dérapage de l'avion, §(t) =
v(t)/V, de la vitesse de lacet, r = dV/dt et de la vitesse de roulis, p = d®/dt ainsi que des
commandes controlant le lacet et le roulis 6. La contribution des termes en 3 est généralement
négligeable et ne sera pas présentée dans ce manuscrit. La force et les moments concernés dans

le cadre des études de stabilité transversale sont Y la force transversale et les moments de roulis
L et de lacet V.
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5.2.1 Dérivées de stabilité dues a
Les dérivées dimensionnées sont :

Qs 9,

Vo= 2205 (5.58)
_QShac,

5= o (5.59)
QShac,

5= 93 (5.60)

avec
— b, 'envergure de laile
— I, le moment d’inertie de ’avion autour de 'axe Ox
— I, le moment d’inertie de I’avion autour de ’axe Oz
Les dérivées de stabilité Y et Npeq sont principalement dues a la partie verticale de I’'empennage
arriere et au fuselage. La contribution de ’aile est généralement considérée comme mineure.
La dérivée de stabilité dimensionnée de la force transversale peut étre écrite comme suit :

ac, (A@Cy> <6CL> Sy
- (%) - (2 ) e (5.61)
9p op fuselage da )y Y\s
avec

- (Aacy/aﬁ)fuselage’

— (0CL/0a)y, la pente de la courbe de portance de la partie verticale de ’empennage

arriere calculée avec la surface Sy,

— 08, la variation moyenne de la déviation de I’angle d’attaque en fonction de 3, og =

9o /0B,
— 7nv, le rapport entre la pression dynamique au niveau de ’empennage arriere celle a
I'infini amont : ny = Qv /Q.
Le signe moins devant la contribution de I’empennage arriere est du au fait que celui-ci se trouve
positionné a l'arriere du centre de gravité. Il est donc un élément stabilisant qui a tendance a
réduire I'angle de dérapage .

La contribution du fuselage est tres dépendante de la configuration de ’avion et difficile a
prévoir. Par contre, celle de la partie verticale de '’empennage peut étre obtenue, assez facilement,
en réalisant des essais en souffleries avec des maquettes sans empennage arriere puis avec. Lors de
ces essais, l'angle de dérapage varie alors que I'angle d’incidence de I'avion est imposé constant.
Le terme représentant la déflexion de ’air au niveau de I’empennage due au dérapage de ’avion,
03, dépend de I'incidence. Ainsi, si normalement sa valeur est de ’ordre de 0.3, elle peut atteindre
1 lorsque ’avion se situe a une incidence tres élevée, proche de 'incidence de décrochage.

Le coefficient de stabilité caractérisant le moment de lacet peut étre exprimé comme la
superposition de trois moments dus a l’aile, au fuselage et a 'empennage arriere :

oC, AJC AOC AJC
= (5 et (55 (5557) 0
op op fuselage B/ aile o )y
Cn, a un effet stabilisant sur I'avion en ayant toujours tendance a ramener I'avion dans 'axe
du vent pour ramener l'angle de dérapage, (5, a zéro. L’avion peut, alors, étre vu comme

la contribution du fuselage,
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une girouette. Le terme (AJC,,/ 8ﬁ)fuselage est normalement déstabilisant alors que le terme
(ADC,/0p) 441> lui est légerement stabilisant. Ces deux termes sont extrémement durs a esti-
mer. Cependant, la contribution de 'empennage arriére peut, elle, étre estimée a partir de la

formule suivante :

(55), = (@), 0 () ()

_ . (3@> (1— o5)Vimy (5.63)
14

da

avec Vi = (Syly /Sb) le coefficient de volume de la partie verticale de 'empennage arriere.

Le coefficient Cy, a un signe positif quand il produit un effet stabilisant sur P'avion.
Cependant C,; peut devenir tres faible voire négatif pour de tres forts angles d’attaque ce qui
rend, alors, I'avion instable. Le Cy, est tres dépendant de 'angle de dérapage qui fait varier
I’angle de déflexion au niveau de I’empennage arriere et de ’angle d’attaque. Il n’est donc pas
rare, pour un méme avion, de trouver dans les tables différentes valeurs de Cp, tabulées en
fonction de 'angle de dérapage 3 et de I'angle d’incidence «.

Le moment de roulis dii au dérapage de I'avion est le résultat de quatre effets aérodyna-
miques distincts : angle de diédre de laile, I'interaction entre I’aile et le fuselage, la fleche
de laile et la contribution de la partie verticale de 'empennage arriere. Bien que Cj, soit la
résultante de ces quatre effets, il est courant de dire qu’il caractérise 'effet diedre de ’avion.

Ci; di au diedre de aile :

Quand 'avion vole avec un angle de dérapage positif, 'avion voit ’air venir de sa droite.
Il est possible de décomposer ce vecteur en un vecteur vitesse, V', parallele a 'axe de symétrie
de 'avion et un vecteur vitesse, V 3, perpendiculaire & cet axe de symétrie orienté de la droite
vers la gauche de I'avion.

Pour comprendre I'impact du dérapage sur le moment de roulis dans le cas d’une aile
ayant un angle de diédre positif, il suffit de décomposer ce vecteur vitesse transverse V5 en un
vecteur tangent au profil d’aile et un vecteur vertical pointant vers haut pour l'aile de droite et
un vecteur pointant vers le bas pour l'aile de gauche. L’aile de droite voit alors I’air arriver avec
un angle augmenter de A« et celle de gauche avec un angle d’incidence réduit de Aa. Cette
dissymétrie entraine une augmentation de portance sur ’aile droite et une diminution sur I’aile
gauche ce qui provoque la montée de I’aile droite et la descente de l'aile gauche. Le coeflicient
Cy,; est donc négatif pour un avion ayant un angle de diedre positif.

L’augmentation locale de I'incidence sur laile droite entraine une augmentation de trainée
alors que la diminution locale d’incidence sur ’aile gauche entraine une diminution de locale
de la trainée. Cette dissymétrie crée un moment de lacet positif, Cy,, > 0, qui tend a stabiliser
statiquement ’avion.

(i, di a l'interférence entre le fuselage et I’aile :

L’impact de la position de l'aile par rapport au fuselage sur le moment de roulis lorsque
I’avion vole avec un angle de dérapage positif est illustré sur la figure L’avion peut étre vu
comme subissant un vent de travers V3. Dans le cas ou l'aile est en position haute I’aile droite
subit une augmentation de portance alors que l’aile gauche subit une diminution de portance.
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Cette dissymétrie, dans la répartition de portance, provoque ’apparition d’un moment de roulis
négatif. Le coefficient Cj, est donc négatif dans le cas d’une aile haute et vient amplifier I'effet
diedre. Dans le cas d’une aile basse, Cj, est positif ce qui tend & réduire 'effet diedre.

/Cross Flow

Wing

Reqion}'\l ‘_’P_‘ YE_{
— e -] e,
- -
by ps
Cylinder el S e ha =i
(fuselage S -]

sl Streamline—/

a) High wing b) Low wing

FIGURE 5.3 — Interférence entre le fuselage et l'aile sur le coefficient Cj [tirée de ?]

Normalement pour assurer les criteres de stabilité statique, il est conseillé d’avoir un
coefficient Cj, négatif. Cependant, pour faciliter la maintenance des moteurs d’avion, il est
courant de choisir une configuration aile basse. Dans ce cas, le constructeur devra compenser la
contribution positive au Cj, par les trois autres phénomenes que nous présentons.

C’lﬁ da a la fleche de D’aile :

Il est possible de mettre en évidence l'impact de la fleche, en regardant chaque aile
séparément. La portance vue par chaque aile est donnée par les deux expression suivante :

Liyoite = CrQ(S/2)cos*(T" = ) (5.64)
Lgauche = CLQ(S/2)cos*(L + 5) (5.65)

L’avion subit donc une dissymétrie dans sa portance, 1’aile droite connaissant une portance
supérieure a celle de gauche. La présence d'une fleche positive sur I'avion apporte donc une
contribution négative au coefficient Cj,.

De méme, la fleche contribue a créer une dissymétrie de trainée entre 'aile gauche et
I’aile droite. L’aile droite subissant une trainée supérieure a celle de ’aile gauche ce qui crée un
moment de roulis positif, Cp,, > 0.

Traditionnellement, on considere que six degrés de fleche ont le méme impact sur le coef-
ficient Cj, qu'un degré de diedre.

Ci, di a la partie verticale de I’empennage arriere :

Nous avons vu que la partie verticale de ’empennage arriere avait un fort impact sur les
coefficients Cy, et Cp,. Sa contribution au terme Cj, e, est trés faible et généralement négative
ce qui tend a stabiliser ’avion. Cependant, elle est tres dépendante de la configuration de ’avion
ainsi que de 'angle d’attaque.

Pour conclure nous avons reporté dans la table les coefficients Cy,, Cy, et Cp, pour
différents avions a titre d’illustration.
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Avion Mach Cy, Cn, C
Boeing 747 0.25 -0.96 0.15 -0.22
Convair 880 0.25 -0.88 0.14 -0.20

Lockheed Jetstar  0.25 -0.72 0.12 -0.16
Lockheed F-104A  0.25 -1.17 0.50 -0.15
LTV A-TA 0.30 -0.87 0.11 -0.10
Douglas A-4D 0.40 -0.98 0.25 -0.12

TABLE 5.2 — Dérivées de stabilité dues au dérapage

5.2.2 Dérivées de stabilité dues au moment de lacet, r

La vitesse de lacet produit une force transversale et des moments de roulis et de lacet qui
sont donnés ici sous forme dimensionnée :

QS [
Y, = ol 57 Cy, (5.66)
_QSb (b
L, = T \2v a, (5.67)
Qb [ b
N, =—|—|Cy .
I (QV) Ch, (5.68)
Par définition, les dérivées adimensionnées s’écrivent comme suit :
oC,y
oC;
OCn (5.71)

“ = Bt j2v)

La figure présente un avion subissant un mouvement de lacet pur. Le centre de rotation du
mouvement est situé a une distance R de I'avion sur ’axe Oy du repere avion.

La dérivée adimensionnée Cy, peut se décomposer en deux termes. Le premier représente
la contribution de la partie verticale de ’empennage arriere et le second la contribution de I’aile :

et e -

Pour déterminer la contribution de la partie verticale de ’empennage arriere, il suffit de procéder
de la méme fagon que pour la partie horizontale de ce méme empennage dans le cas du tangage.
Cette contribution est donc dépendante de I'angle d’incidence que voit ’empennage arriere.

ACYV = lv/R = lvT‘/V (573)

ce qui donne pour la contribution de ’empennage arriere :

il - (3) (2 (%)
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g
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/

FIGURE 5.4 — Influence du dérapage sur le coefficient C; [tirée de 7]

La contribution de I'aile est considérée comme négligeable ce qui permet d’identifier Cy, avec
I’expression donnée par Cependant, ce terme est souvent absent dans les tables qui re-
groupent les caractéristiques des avions. En effet sa contribution aux efforts latéraux exercés
sur ’avion est mineure. Le moment de roulis induit par un mouvement de lacet est principale-
ment da a la partie verticale de 'empennage arriere et a l'aile. La contribution du fuselage est
considérée comme négligeable. C;, s’écrit alors :

aC, _[ Lo/ ] { aC, }
A(rb/2V) — [o(rb/2V) |y, LO(rb/2V) | aile (5.75)
= (ACL)v + (ACL ) 4116

Le coefficient (C}, )y peut étre estimé en considérant que le moment de roulis induit par 'em-
pennage arriere est du a la force exercée sur la dérive. Cette force est appliquée en un point situé
a la verticale de 'axe Oz a une distance zy. zy est exprimé dans le repere avion, c’est a dire
positif vers le bas et négatif vers le haut. La dérive étant traditionnellement situer haut dessus
de l'avion, le coefficient (Cj, )y doit étre positif pour assurer un moment de roulis positif. Il est
alors possible d’exprimer (Cj,)y comme suit :

(A, =~ () (@) (5.76)
La contribution de I’aile est particulierement importante dans cet effet dit de ”dérivées croisées”
ou le lacet induit un effet de roulis. Elle peut étre estimée en considérant que la pression dy-
namique (@) va subir une dissymétrie en étant augmentée sur I’aile gauche et réduite sur 'aile
droite. Ce phénomene va induire une dissymétrie dans la portance de ’avion et va conduire a
la création d’un moment de roulis positif. Ce moment de roulis peut étre approché dans une
premiere étape par la formule suivante :

(ACH)aile = + <C;L> (5.77)
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Avion Mach C,,  C,. (i,
Boeing 747 025 -0.96 -0.30 0.10
Convair 880 0.25 -0.88 -0.19 0.20
Lockheed Jetstar 0.25 -0.72 -0.14 0.10
Lockheed F-104A  0.25 -1.17 -0.73 0.25
LTV A-7TA 0.30 -0.87 -0.31 0.15
Douglas A-4D 0.40 -0.98 -0.35 0.14

TABLE 5.3 — Dérivées de stabilité dues au lacet

Pour conclure sur le coefficient Cj,, nous pouvons dire qu’il est généralement positif et qu’il
est fortement influencé par le coefficient de portance de I'avion ainsi que la partie verticale de
I’empennage arriere.

C, =+ ((ZLL) - (%) (Cy,)v

Le terme, C),, est connu comme le terme d’amortissement en lacet. Comme le terme C), , il est
principalement di a 'empennage arriere et aux ailes :

ac, _[ ac, ] +[ ac, }
(rb/2V) | O(rb/2V) |, a(rb/2V) | aile
= (ACnr)V + (ACnr)aﬂe

La contribution de l’aile est due a ’application de la force C,,. sur la dérive. Si celle-ci est située
a l'arriere du centre de gravité, 'effet est stabilisant, le moment, ainsi créé, étant négatif. Une
bonne approximation pour ce terme est :

(ACh,)v = =(lv /b)(ACy, )v

La contribution de l'aile peut étre estimée en regardant, séparément, I'influence du lacet sur
chaque aile. Un lacet positif entraine une augmentation de la trainée sur 'aile de gauche ainsi
qu'une diminution sur celle de droite. Cette dissymétrie induit un moment de lacet négatif donc
stabilisant. Cependant la contribution de ’aile reste négligeable comparée a celle de la partie
verticale de ’empennage arriere.

Le tableau [5.3| regroupe les coefficients C, et Cy,, pour différents avions. Le coefficient C,,
n’est pas présenté car il est proche de zéro.

(5.78)

(5.79)

(5.80)

5.2.3 Dérivées de stabilité dues au moment de roulis, p

Le taux de roulis induit une force transversale sur 'avion ainsi qu’un moment de lacet et
un moment de roulis dont les dérivées dimensionnées sont donnée par :

_@5 (b \

Y, = - <2V) Cy, =0 (par hypothese) (5.81)
s (b
_@b(b

N, = 3 <2v> Cn, (5.83)
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Par définition, les dérivées adimensionnées s’écrivent comme suit :

a9, \
Cy, = Bb/2V) 0 (par hypothese) (5.84)
e
= v o)
oCy,
o = Bpb2v) (5.86)

Nous supposons ici que le mouvement de roulis se fait autour de 'axe Oz et que 'angle de
d’incidence sur chaque aile reste inférieur a ’angle de décrochage. Comme nous pouvons le voir
sur la figure le taux de roulis induit une variation d’angle d’attaque positive de Aa(b/2)
au bout de 'aile de droite et une variation négative de —Aa(b/2) au bout de l'aile gauche.
Cette répartition antisymétrique est responsable des effets du taux de roulis sur les coefficients
aérodynamiques.

p |
\‘<
Nl
o

s
Vg bR = ey

FIGURE 5.5 — Influence du taux de roulis [tirée de ?]

Le coefficient C,, peut étre interprété en regardant, localement, les variations d’angle
d’attaque sur les ailes. Ces variations vont créer une variation locale de la trainée frottement
et de la tralnée induite. Les variations d’angles d’attaque provoquent une augmentation de
la trainée de frottement sur ’aile droite et une diminution sur l’aile gauche. Cette variation
antisymétrique de la trainée de frottement induit 'apparition d’un moment de lacet positif.
Cependant la contribution positive au terme C),, est souvent négligeable devant les effets dus a
la variation de trainée induite.

L’impact de la modification de la trainée induite peut étre relier directement au coeflicient
de portance. Une bonne approximation est donnée par :

Cp, = —(CL/8) (5.87)

La dérivée C, caractérise I'amortissement en roulis. La vitesse de roulis induit comme nous
Iavons vu précédemment une variation de I’angle d’incidence le long de aile. Cette variation
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Avion Mach C,, Ch, G,
Boeing 747 0.25 -0.96 -0.12 -0.45
Convair 880 0.25 -0.88 -0.05 -0.38

Lockheed Jetstar  0.25 -0.12 -0.14 -0.37
Lockheed F-104A  0.25 -0.14 -0.73 -0.29
LTV A-TA 0.30 -0.87 -0.01 -0.25
Douglas A-4D 0.40 -0.98 +40.02 -0.26

TABLE 5.4 — Dérivées de stabilité dues au roulis

entraine une répartition antisymétrique de portance le long de laile (voir figure mais ne
produit pas de variation de la portance totale due & ’aile. Cependant un moment de roulis est
créé. Le coefficient C, associé a ce moment est donné négatif ce qui tend a amortir le mouvement
de roulis.

Le tableau regroupe les coefficients Cy, et Cy,, pour différents avions. Le coefficient C,
n’est pas présenté car il est proche de zéro.

5.2.4 Dérivées de stabilité dues dues aux commandes latérales

Les dérivées dimensionnelles dues aux ailerons de controle latérales sont :

QS
Ys; = — .
f) = Cy(; (5.88)
Sb
Ly = QT% (5.89)
Ny = e, (5.90)
Iy

Par définition, les dérivées adimensionnées s’écrivent comme suit :

oC,

Cys = 8—; (5.91)
oC,

C, = aTsl (5.92)
aoCy,

Pour controler 'avion durant ses évolutions latérales, il est possible d’utiliser différentes confi-
gurations. Les configurations récentes se présentent comme suit :
— Des ailerons qui sont placés au bout des ailes. Ces ailerons créent une portance anti-
symétrique.
— Des spoilers qui sont placés sur I'extrados des ailes. Lorsque 1’on sort un spoiler sur
I'une des ailes, il provoque une réduction de la portance et donc un moment de roulis.
L’avantage des spoilers est qu’ils n’introduisent pas d’effet de torsion trop fort dans
I’aile contrairement aux ailerons. Lorsque les deux spoilers sont sortis, ils peuvent étre
utilisés comme aérofreins. Dans un atterrissage classique, les spoilers sont sortis quand
I’avion touche le sol.
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Par convention I’angle de sortie des ailerons est considéré positif quand I'aileron de l’aile droite
monte ce qui provoque un moment de roulis positif. Cette convention est loin d’étre standard
dans la littérature.

La dérivée Ys est généralement négligée.

La dérivée Ny est due a la répartition antisymétrique des efforts sur ’aile dus aux ailerons.
Pour un angle de sortie positif des ailerons, ’aile droite subit une diminution de sa portance
et de sa trainée induite alors que l’aile gauche, elle, subit une augmentation. La différente de
trainée conduit a I’apparition d’un moment de lacet négatif. Dans le cas ou le pilote utilise les
spoilers, 'augmentation de la trainée de frottement du profil peut étre supérieure a la réduction
de la trainée induite, ce qui conduit alors a la création d’un moment de lacet positif.






Chapitre 6

Stabilité dynamique longitudinale

Dans ce chapitre, nous allons étudier le comportement dynamique longitudinal d’un avion.
Les équations qui décrivent les mouvements de ’avion, détaillées au chapitre [4, sont :

V(a/V)=VXu(u/V)+ Xqo — gcos ©g0 + X560 (6.1)
(V—=24)a=VZ,(u/V)+ Zoa+ (V + Z;)qg — gsin©¢O + Zsd (6.2)
—Msa+ ¢ =VM,(u/V)+ Moo+ Myq + Msd (6.3)
0=q (6.4)

Les différents modes propres rencontrés sur les avions seront illustrés dans le cas de ’avion
d’attaque américain A-4D.

Les avions classiques présentent normalement deux modes propres longitudinaux diffé-
rents. Le premier appelé “oscillations d’incidence” ou ”courte période” est associé a un jeu de
deux valeurs propres complexes conjuguées. Le second associé aux deux autres valeurs propres
complexes conjuguées est une oscillation plus basse fréquence qui est souvent appelé "phugoide”.

6.1 Cas de ’avion d’attaque A-4D

A partir des données fournies en annexe nous pouvons calculer le systéeme Nous
ne tiendrons pas compte de 'action des commandes puisque nous cherchons a déterminer les
modes propres de ’avion et non sa réponse a une commande. Le systeme [4.100| devient alors :

AV Au/V
& o
= A 6.5
: ) (6.5)
AO AO
avec
—0.0129 —0.0059 0.0 —0.0507
—0.1040 —0.8185 1.0 0.0
A 0.2867 —12.6811 —1.4240 0.0 (6.6)
0.0 0.01.0 0.0

117
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Les valeurs propres associées a la matrice A sont :

—1.1211 £ 3.54727 oscillation d’incidence
—0.0065 £ 0.0752¢ phugoide

6.2 L’oscillation d’incidence

L’oscillation d’incidence est associée aux vecteurs propres :
Asp = —1.1211 £ 3.54721

Ce mouvement est une oscillation fortement amortie dont la fréquence et le coefficient d’amor-
tissement sont :

Cop = 0.3014
wp, = 3.7202 rad/s
Ty =1.77s

Le vecteur propre associé & ce mode est :

Au/V —0.0016 = 0.0035i
a | 01539 +0.2117i
q ~ | —0.7977 + 0.4822i

AO o 0.1882 £ 0.1654%

Ce vecteur propre peut étre exprimé en fonction de la phase et de 'amplitude suivant chaque
direction. Pour cela, nous le normalisons par 'amplitude associée a la direction « (ce choix est
tout a fait arbitraire).

Au/V 0.0146 £ 61.33 deg
o B 1.0000 Z 0.0 deg
q | 35614 £ 94.86 deg

Ao ) \09573 £ — 1268 deg

A partir de ’analyse du vecteur propre, nous pouvons constater que les perturbations en vitesse
sont négligeables par rapport aux perturbations en incidence, vitesse de tangage et assiette.
Ceci conduit a supposer u/V = 0 quand on se place dans 'approximation du mode oscillation
d’incidence. L’angle d’assiette ©, et celui d’attaque «, subissent des perturbations de méme
amplitude et quasiment en phase. Le déplacement du centre de gravité de ’avion est donc a peu
pres linéaire.

La représentation du vecteur propre dans I'espace des phases est donné sur la figure [6.1

Une évolution temporelle des quatre grandeurs caractérisant I’avion apres une perturbation
initiale, suivant le vecteur propre du mode “oscillation d’incidence”, est donnée sur la figure 6.2
Les valeurs initiales étaient :

Au/V 0.0070
a | 1.0000

q ~ | 03017
A© 0.9340

0
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Imag

Le vecteur associé a
(u/V) n'est pas représenté
car sa norme est trop petite

a Eeal

0

FIGURE 6.1 — vecteur propre dans I’espace des phases.

Nous pouvons constater que ce mode est rapidement amorti. Cependant, il faut noter que la
fréquence propre de ce mode est de 'ordre de la seconde, ce qui correspond & la fréquence de
réponse de 'homme. Il est donc important de s’assurer que le pilote ne pourra en aucun rentrer
en résonance avec ’avion.

6.3 La Phugoide
La phugoide est, elle, associée aux vecteurs propres :
Aip = —0.0065 £ 0.07521

Ce mouvement, contrairement a l'oscillation d’incidence, est faiblement amorti et de grande
amplitude. Les grandeurs caractéristiques qui lui sont associées sont, dans le cas du chasseur
A-4D :

Gp = 0.0867
wp, = 0.0755 rad/s
Ty, = 83.55 s

Le vecteur propre associé a ce mode, exprimé en fonction de la phase et de 'amplitude suivant
chaque direction, est :

Au/V 1.0000 Z 0.0 deg
a ~ ] 00101 £ —3.91 deg

q N 0.1122 2 0.10 deg
A©O Ip 14870 £ —94.87 deg

La représentation du vecteur propre dans I’espace des phases est donnée sur la figure Nous
pouvons voir que les amplitudes des perturbations associées a (u/V') et AO sont du méme ordre
de grandeur. Par contre, elles sont déphasées d’environ 90 degrés.
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Oscillation d’incidence du chasseur A-4D
2 T T T T T

perturbations

o, rad
— — —q,radls
----- 0, rad

-3 1 I 1 I 1
0 1 2 3 4 5 6

temps en seconde

FIGURE 6.2 — Réponse temporelle de I'avion A-4D & une excitation du mode ”oscillation d’in-
cidence”

A Imag
Real
——————————————
q V)
Le vecteur associ€ a
o n'est pas représenté
car sa norme est trop petite
[¢]

FIGURE 6.3 — Vecteurs propres dans ’espace des phases
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L’évolution temporelle des grandeurs caractéristiques de ’avion est donnée sur la figure
Nous pouvons voir que les perturbations d’incidence sont négligeables par rapport a celles
de vitesse contrairement au cas de l'oscillation d’incidence. L’évolution du centre de gravité est
une oscillation amortie autour de ’horizontal. Au cours de ce mouvement, la vitesse augmente
(diminue) quand l'altitude diminue (augmente).

Phugoide du chasseur A-4D
1.5 T T T T

perturbations

----- 6, rad

1 1 1
50 100 150 200 250 300
temps en seconde

FIGURE 6.4 — Réponse temporelle de 'avion A-4D & une excitation du mode "phugoide”

6.4 L’approximation de l’oscillation d’incidence

Il est possible de simplifier le systeme complet d’équations qui décrit les évolutions de
I’avion pour déterminer un systeéme réduit qui reproduit correctement ’oscillation d’incidence.
Pour cela, nous allons nous faire les hypotheses suivantes :

— Les perturbations de Au/V sont négligeables devant celles de a et AO.

— Le centre de gravité a une vitesse de déplacement supposée constante, u(t)/V = 0.
Dans ce cas, ’équation peut étre négligée.

— Les perturbations commencent avec une assiette nulle a l'instant ¢ = 0.

Le systeme décrivant le mouvement de 1’avion se réduit alors a :

(V= Z)a = Zoa+ (V + Zy)q + Zs6

N (6.7)
— My + ¢ = Moo+ Myq + Mso



122 CHAPITRE 6. STABILITE DYNAMIQUE LONGITUDINALE

11 est possible de réécrire le systeme comme suit :

o V + Zq Zs

R (T L (T 0 L (A .
. MuZq N (V+ Z,) Mg M Zs '
q‘[M“XV—%J *P@+<v—%>}“¢M“%v—%J5

Il est aussi possible de négliger Z, et Z, par rapport a la vitesse V. Le systeme précédent devient
alors :

[ﬂ:Wﬁ%%<mimjm+bﬁ%%F (6.9)

Ce systeme peut, aussi, s’écrire sous la forme :

& = [A]z + [B]o (6.10)
Dans le cas de I'avion A-4D que nous venons de traiter, la matrice [A] est la suivante :

4] = —0.8185 1.000
-~ 12,6811 —1.424

(6.11)
Nous trouvons alors comme valeur propre pour 'oscillation d’incidence :
Asp = —1.1213 £ 3.5482;

Les parametres caractérisant ’amortissement du mouvement oscillatoire sont les suivants :

Cop = 0.3013 (6.12)
wy = 3.7211 (6.13)

Le vecteur propre associé a 'oscillation d’incidence est alors :
a\ [ 1.0000 £ 0.0 deg
q) \3.5610 ~/ 94.88 deg

Il est possible d’estimer © & partir de ¢ = © :

Ocst = 0.9571 £ —12.66 deg

A partir de ces résultats, il est possible de faire une autre approximation en remarquant
que o = O et en imposant que ’avion ne subit qu’un mouvement de tangage. Ceci revient a dire
que ’avion n’a pas de mouvement suivant ’axe vertical. Cette hypothese induit que ’équation
caractérisant le bilan des forces suivant I'axe Oz n’a plus de raison d’étre. De méme, les dérivée
de stabilité associées a la force verticale Z; doivent étre retirées des équations. Le systeme
devient alors :

& — (M + My)é — Moo = Mso (6.14)
Par identification avec I’équation :

i+ 2Cwnd + Wiz = f(t) (6.15)
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Sol. exacte Approx Eq. Approx Eq. |6.14|
Valeur propre —1.121 4+ 3.547: —1.121 4+ 3.548: —0.712 4+ 3.530:
¢ 0.301 0.301 0.198
Wn, 3.7202 rad/s 3.7211 rad/s 3.601 rad/s
| Vecteur propre

(u/v) 0.015 £ 62.33 deg / /

o 1.000 £ 0.0 deg 1.000 £ 0.0 deg 1.000 £ 0.0 deg

q 3.561 £ 94.86 deg 3.561 £ 94.88 deg /

© 0.957 £ —12.68 deg 0.957 £ — 12.66 deg 1.000 Z 0.0 deg

TABLE 6.1 — Récapitulatif des grandeurs caractérisant l'oscillation d’incidence suivant les ap-
proximations faltes.

On obtient :
Wy, =/ —M, (6.16)
¢ =—(Ms+ My)/(2wn) (6.17)

Dans le cas de 'avion A-4D, nous obtenons :
wp, = 3.601 rad/s

¢ =0.198

wqg = V1 — CPwy, = 3.530 rad/s

La valeur propre correspondant a cette approximation étant alors :

A = —Cwp, £iwg = —0.712 £ 3.530¢ rad/s

Une comparaison des résultats obtenus pour les deux approximations de mode oscillation
d’incidence et le mode exact est donnée dans le tableau La premiere approximation qui
suppose que (u/V) = 0 donne des résultats en parfait accord avec la description compléte de
I’avion. Ce résultat montre que le bilan des forces de trainée et de propulsion n’a pas d’influence
sur le mode oscillation d’incidence. La deuxieme approximation qui repose sur ’hypothese que
(u/V) =0 et a = O, limite la description du phénomene a la seule équation pour le moment de
tangage. Comme on peut le voir dans le tableau[6.1] cette approximation sous-estime grandement
l'amortissement du mode (environ 34% d’erreur) alors que l'estimation de la fréquence w, est
treés correctement reproduite (environ 0.5% d’erreur). Nous pouvons, done, conclure que le faible
mouvement vertical contribue grandement & l’amortissement de l'oscillation d’incidence sans
avoir la moindre influence sur la fréquence du mouvement.

Il est important de noter que, si la premiere approximation donne de bons résultats pour
un avion ayant une marge statique standard, quand celle-ci tend vers zéro, cette approximation
ne peut plus étre utilisée.
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6.5 L’approximation phugoide

Comme nous I’avons vu dans la section [6.3] et contrairement au mode oscillation d’inci-
dence, la perturbation de vitesse est prédominante, alors que les évolutions de I'incidence sont
négligeables. C’est pourquoi dans le cas de I’approximation phugoide, I'incidence sera supposée
constante au cours du temps. De plus pour réduire de un, le nombre de variables dont on doit
tenir compte, nous allons écarter ’équation de tangage. Il est en effet possible de la sortir du
systeme pour des vols a bas ou moyen Mach car, dans ce cas, les effets de compressibilité sont
négligeables donc M, = 0. De plus, nous supposerons que le mouvement est indépendant la
marge statique ce qui induit que M, = 0. En tenant compte de ces deux hypotheses, I’équation
de tangage est completement découplée des autres.

Nous obtenons alors un systeme simplifié :

(@/V) = Xu(u/V) = (9/V)O + (X5/V)d

0= —Zu(uV) +0 — (Zs/V)o (6.18)

en utilisant la relation ¢ = ©, il est possible d’écrire :

()12 ¥ (2
ce systéme se présente sous la forme classique :
& = [A]z + [B]6 (6.20)

L’équation caractéristique du systeme est donnée par : [\ — A| = 0, ou encore :

<<A _Z;X“) +9<V> — A2~ X\ = (gZu)V) =0 (6.21)

Cette équation peut aussi s’écrire sous la forme :
A 4 20w A Wi =0 (6.22)
Par identification, nous obtenons :

Wi =—9Z,/V (6.23)
2wn = — X, (6.24)

Pour expliciter ces équations, il est utile de redonner les expressions suivantes :

QS aCp

Xu=—"2 [205) M2 M} (6.25)
Qs aCy,

Zu=—"0 [QCL + Mot M] (6.26)

Pour des Mach de vol faible, les termes MOCp/OM et MOCL/OM peuvent étre négligés. De
plus, nous avons :

P

CL:@

(6.27)
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ce qui donne en substituant dans 1’équation :

wn = —9Zu[V =2(g/V)? (6.28)
ou encore
wy, = V2g/V (6.29)

la période de l’oscillation est alors :
T, = V21 (V/9g) (6.30)

Cette approximation permet de constater que les oscillations associées au mode phugoide ont
une fréquence faible.
En utilisant I’équation [6.24] on obtient :

2w = —xu = V50, (6.31)
m
Oou encore
1
c= o (6.32)

:ﬂCL:\[Tf

Cette équation permet de conclure que les avions performants, c’est & dire ayant une finesse tres
élevée, auront un taux d’amortissement de ’'oscillation phugoide tres faible.






Chapitre 7

Stabilité dynamique transversale

Ce chapitre porte sur I’étude de la dynamique transversale de I'avion. Les équations qui
régissent alors son mouvement sont :

. Yp Y, gcos B Y, —1 Ys
= — —= (0] —4 7.1
b=+ pt T 0 Tt g (7.1)
) 1., I, I, I,.
p==G [L5+N5[] B+ G [Lp+NpI]p+G [LT—I—NTI] r+G [L(s—I—N(sI} )
(7.2
® = p 4 tan Oy (7.3)
. I, 1., I, I..
=G [N5+LBI] B+G [ijuLpI} P+ G [NTJFLTI} r+G [N5+L51} 5
(7.4)

Les différents modes propres associés au mode transversal seront illustré pour ’avion McDon-

nell-Douglas DC-8. Nous nous limiterons au cas du vol & Mach 0.84 et a une altitude de 33 000

ft. L’ensemble des dérivées de stabilité correspondant a ce cas sont données dans I’annexe
Le systeme formé par les équations a peut s’écrire sous la forme matricielle :

{2} = [A{z} + [Bl{u} (7.5)
avec comme vecteur d’état :

{z}=10p p @ " (7.6)
et

{u} =6, d0a]" (7.7)

avec comme matrice caractérisant ’avion

Y3 Yp gcos©y Y-V

L0 L
A= e (7.8)
Ny, N, 0 N
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et pour décrire 'influence des commandes avec comme matrice caractérisant ’avion

Yva'r }/5‘1
L, I
B = 67" 6‘1 (7.9)
0 0
/ /
N;. N,

L’équation caractéristique, permettant d’identifier les modes propres de ’avion, obtenue a partir
de la matrice [A], se présente sous la forme suivante :

M — A] = M 4 a3\ + ap)? + a1\ + ag (7.10)
Pour la plus grande partie des avions, cette équation peut étre factorisée, ce qui donne :

(A2 2ChpA Fw2) A= A) (A= Ay) (7.11)

Roulis hollandais roulis spirale

Cette factorisation fait apparaitre trois modes propres de ’avion :
— un mode oscillant amorti connu sous le nom de Roulis Hollandais (Dutch Roll),
— le mode associé au roulis pur,
— le mode spirale.

7.1 Le Roulis Hollandais

Le Roulis Hollandais est le mode propre associé & :

(A2 4 2Cwp A + W?) (7.12)
Les valeurs propres qui lui sont associées sont :
ADR = (—Cwn £ iwa)pR (7.13)
dans le cas du DC-8, I’équation donne :
(A2 4 0.2368)\ + 2.2437) = 0 (7.14)
la valeur propre associée au Roulis Hollandais est alors :
ApR = —0.1184 + 1.4932; (7.15)
on obtient aussi :
¢pRr = 0.0791 (7.16)
wg = 1.4932571 (7.17)
wp = 1,4979s ¢ (7.18)
Le vecteur propre associé au Roulis Hollandais est :
B 1.000 £ 0.0deg
| <[ e o
r 1.457 £ —86.79deg

La représentation du vecteur est donnée sur la figure ?77.
L’évolution temporelle des variables d’état de ’avion sont données sur la figure [7.1
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Roulis Hollandais pour le DC-8

perturbations

-3 I | I I I I I I I
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

temps en seconde

F1GURE 7.1 — Evolution des variables d’état pour le roulis hollandais.

7.2 Le mouvement de roulis pur

La valeur propre associée au roulis pur du DC-8 est :

Ar = —1.258 (7.20)
Il s’agit du mode non oscillant amorti dont le temps de caractéristique est :

7, = 0.7955 (7.21)

Le vecteur propre qui lui est associé est :

B 0.016

D 1.000

o| = | -0.795 (7.22)
r ~0.013

La représentation de I’évolution temporelle des variables d’état est présentée sur la figure
On peut constater que la vitesse roulis décroit tres rapidement pour stabiliser I’avion avec un
nouvelle angle de roulis. Les variables £ et r ont une contribution négligeable dans ce mode.

7.3 Le mode Spirale

La valeur propre associée au mode spirale du DC-8 est :

As = —0.0040 (7.23)
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Mouvement de roulis du DC-8
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FIGURE 7.2 — Evolution des variables d’état pour le roulis pur.

Le temps caractéristique de ce mode est de :
7y = 250.0s (7.24)

Le vecteur propre qui lui est associé est :

B 0.004

P —0.004

o| = | 1.000 (7.25)
r 0.039

La représentation de I’évolution temporelle des variables d’état est présentée sur la figure [7.3
Nous pouvons constater que la variable principale de ce mode est ’angle de roulis ¢. La vitesse
de lacet r est aussi importante dans ce mode, bien que d’un ordre de grandeur inférieure a ¢. Le
temps caractéristique associé a ce mode étant tres grand, de 'ordre de 100 s, I'impact du mode
spirale n’est pas ressenti pas le pilote. Dans le cas du DC-8, I'avion suit un virage en augmentant
lentement, au cours du temps, le rayon de giration, ce qui tend a lui faire quitter son virage.
Dans le cas d’un avion instable, ’avion aurait le comportement inverse qui tendrait a lui faire
suivre une spirale dont le rayon diminuerait avec le temps.



7.3. LE MODE SPIRALE

Mode spirale du DC-8
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FIGURE 7.3 — Evolution des variables d’état dans le cas du mode spirale.
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Annexe A

Atmosphere Standard
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TABLE A.1 — Atmosphere Standard

Altitude Température  Pression  Masse volumique Densité Vitesse du son

m K Pa kg/m3 m/s

0 288,15 101 326,04 1,2252 1,0000 340,26
200 286,85 98 946,25 1,2019 0,9809 339,49
400 285,55 96 611,93 1,1789 0,9622 338,72
600 284,25 94 322,40 1,1562 0,9437 337,95
800 282,95 92 077,01 1,1339 0,9254 337,18
1000 281,65 89 875,09 1,1119 0,9075 336,40
1200 280,35 87 716,01 1,0902 0,8898 335,63
1400 279,05 85 599,12 1,0688 0,8723 334,85
1600 277,75 83 523,79 1,0478 0,8552 334,07
1800 276,45 81 489,40 1,0271 0,8383 333,28
2000 275,15 79 495,31 1,0067 0,8216 332,50
2200 273,85 77 540,92 0,9866 0,8052 331,71
2400 272,55 75 625,62 0,9668 0,7891 330,92
2600 271,25 73 748,82 0,9473 0,7732 330,13
2800 269,95 71 909,90 0,9282 0,7575 329,34
3000 268,65 70 108,29 0,9093 0,7421 328,55
3200 267,35 68 343,41 0,8907 0,7270 327,75
3400 266,05 66 614,68 0,8724 0,7120 326,95
3600 264,75 64 921,52 0,8544 0,6973 326,15
3800 263,45 63 263,39 0,8367 0,6829 325,35
4000 262,15 61 639,71 0,8193 0,6687 324,55
4200 260,85 60 049,95 0,8021 0,6547 323,74
4400 259,55 58 493,54 0,7852 0,6409 322,94
4600 258,25 56 969,97 0,7686 0,6273 322,13
4800 256,95 55 478,69 0,7523 0,6140 321,31

5000 255,65 54 019,18 0,7362 0,6009 320,50




TABLE A.2 — Atmosphere Standard

Altitude Température Pression Masse volumique Densité Vitesse du son
m K Pa kg/m3 m/s
5000 255,65 54 019,18 0,7362 0,6009 320,50
5200 254,35 52 590,91 0,7204 0,5880 319,68
5400 253,05 51 193,38 0,7049 0,5753 318,87
5600 251,75 49 826,08 0,6896 0,5628 318,05
5800 250,45 48 488,50 0,6746 0,5506 317,22
6000 249,15 47 180,14 0,6598 0,5385 316,40
6200 247,85 45 900,51 0,6453 0,5267 315,57
6400 246,55 44 649,14 0,6310 0,5150 314,74
6600 245,25 43 425,54 0,6170 0,5035 313,91
6800 243,95 42 229,23 0,6032 0,4923 313,08
7000 242,65 41 059,74 0,5896 0,4812 312,24
7200 241,35 39 916,63 0,5763 0,4703 311,41
7400 240,05 38 799,42 0,5632 0,4596 310,57
7600 238,75 37 707,66 0,5503 0,4491 309,73
7800 237,45 36 640,92 0,5377 0,4388 308,88
8000 236,15 35 598,74 0,5252 0,4287 308,03
8200 234,85 34 580,70 0,5131 0,4187 307,19
8400 233,55 33 586,36 0,5011 0,4090 306,33
8600 232,25 32 615,31 0,4893 0,3994 305,48
8800 230,95 31 667,11 0,4778 0,3899 304,62
9000 229,65 30 741,35 0,4664 0,3807 303,77
9200 228,35 29 837,64 0,4553 0,3716 302,90
9400 227,05 28 955,56 0,4444 0,3627 302,04
9600 225,75 28 094,71 0,4336 0,3539 301,17
9800 224,45 27 254,71 0,4231 0,3453 300,31
10000 223,15 26 435,16 0,4128 0,3369 299,44
10200 221,85 25 635,68 0,4026 0,3286 298,56
10400 220,55 24 855,89 0,3927 0,3205 297,69
10600 219,25 24 095,42 0,3829 0,3125 296,81
10800 217,95 23 353,90 0,3734 0,3047 295,93
11000 216,65 22 630,97 0,3640 0,2971 295,04
11200 216,65 21 929,33 0,3527 0,2878 295,04
11400 216,65 21 248,47 0,3417 0,2789 295,04
11600 216,65 20 588,75 0,3311 0,2703 295,04
11800 216,65 19 949,52 0,3208 0,2619 295,04
12000 216,65 19 330,13 0,3109 0,2537 295,04
12200 216,65 18 729,97 0,3012 0,2459 295,04
12400 216,65 18 148,44 0,2919 0,2382 295,04
12600 216,65 17 584,97 0,2828 0,2308 295,04
12800 216,65 17 039,00 0,2740 0,2237 295,04
13000 216,65 16 509,98 0,2655 0,2167 295,04
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TABLE A.3 — Atmosphere Standard

Altitude Température Pression Masse volumique Densité Vitesse du son

m K Pa kg/m? m/s
13000 216,65 16 509,98 0,2655 0,2167 295,04
13200 216,65 15 997,38 0,2573 0,2100 295,04
13400 216,65 15 500,69 0,2493 0,2035 295,04
13600 216,65 15 019,43 0,2416 0,1971 295,04
13800 216,65 14 553,11 0,2341 0,1910 295,04
14000 216,65 14 101,27 0,2268 0,1851 295,04
14200 216,65 13 663,46 0,2197 0,1793 295,04
14400 216,65 13 239,24 0,2129 0,1738 295,04
14600 216,65 12 828,19 0,2063 0,1684 295,04
14800 216,65 12 429,90 0,1999 0,1632 295,04
15000 216,65 12 043,98 0,1937 0,1581 295,04
15200 216,65 11 670,04 0,1877 0,1532 295,04
15400 216,65 11 307,71 0,1819 0,1484 295,04
15600 216,65 10 956,63 0,1762 0,1438 295,04
15800 216,65 10 616,45 0,1707 0,1394 295,04
16000 216,65 10 286,83 0,1654 0,1350 295,04
16000 216,65 10 286,83 0,1654 0,1350 295,04
16200 216,65 9 967,45 0,1603 0,1308 295,04
16400 216,65 9 657,98 0,1553 0,1268 295,04
16600 216,65 9 358,12 0,1505 0,1228 295,04
16800 216,65 9 067,57 0,1458 0,1190 295,04
17000 216,65 8 786,05 0,1413 0,1153 295,04
17200 216,65 8 513,26 0,1369 0,1117 295,04
17400 216,65 8 248,94 0,1327 0,1083 295,04
17600 216,65 7 992,83 0,1285 0,1049 295,04
17800 216,65 7 744,67 0,1246 0,1017 295,04
18000 216,65 7 504,21 0,1207 0,0985 295,04
18200 216,65 7 271,23 0,1169 0,0954 295,04
18400 216,65 7 045,47 0,1133 0,0925 295,04
18600 216,65 6 826,72 0,1098 0,0896 295,04
18800 216,65 6 614,77 0,1064 0,0868 295,04
19000 216,65 6 409,39 0,1031 0,0841 295,04
19200 216,65 6 210,40 0,0999 0,0815 295,04
19400 216,65 6 017,58 0,0968 0,0790 295,04
19600 216,65 5 830,75 0,0938 0,0765 295,04
19800 216,65 5 649,71 0,0909 0,0742 295,04

20000 216,65 5 474,30 0,0880 0,0719 295,04




Annexe B

Caractéristiques des différents avions
utilisés

B.1 Le Cessna Skylane

| et

F1GURE B.1 — Cessna Skylane

Caractéristiques :
— Envergure : 11 m
— Surface alaire : 16 m?
— Poids au décollage : 1338 kg
— Puissance du moteur au niveau de la mer : W,, = 230 hp
— Coefficient de trainée a portance nulle : Cp, = 0.025
— Facteur d’efficacité d’Oswald : e = 0.8
— Rendement de I'hélice : pup, = 0.8
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B.2 Le Cessna Citation 3

FIGURE B.2 — Cessna Citation 3

Caractéristiques :
— Envergure : 16,25 m
— Surface alaire : 29,5 m?
— Poids au décollage : 8 984 kg
— Quantité de fuel embarquée : 3 384 kg
— Poussée totale des deux moteurs au niveau de la mer : T;, = 32 470 N
— Consommation spécifique : ¢ = 0.061 kg/(N.h)
— Coefficient de trainée a portance nulle : Cp, = 0.02
— Facteur d’efficacité d’Oswald : e = 0.81
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B.3 Le Douglas A4D Skyhawk, avion d’attaque de I’'US Navy

glas A4D Skyhawk ' ! kensvtaliun.mrn

FicUrE B.3 — Douglas A4D Skyhawk, avion d’attaque de 'US Navy

Les données proposées dans les tables suivantes sont relatives aux conditions de vol nor-
males, pour un avion ayant les caractéristiques suivantes = P = 78.190 kN, S= 24,15 m?, b =
8.38 m et ¢ = 3.29 m.

Condition 1 2 3 4 5 6

h (m) 0 4572 4572 4572 10668 10 668
h(ft) 0 15000 15000 15000 35000 35 000
M 0,4 0,4 0,6 0,9 0,6 0,9
V (m/s) 136 128 193 290 178 267

Q (N/m?) 113 64 144 324 60 135
Ix (kg/m?) 10872 11117 10859 10927 11103 10 859
Iy (kg/m?) 35113 35113 35113 35113 35113 35113
) 39682 39438 39695 39628 39451 39695
Ixz (kg/m?) -598 -2696 55 1412 -2646 307
Qrim (deg) 4,7 8,9 3,4 0,7 8,8 2,9

TABLE B.1 — Données géométriques
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Condition 1 2 3 4 5 6

h (m) 0 4 572 4 572 4 572 10 668 10 668
h(ft) 0 15000 15000 15000 35000 35000
M 0,4 0,4 0,6 0,9 0,6 0,9
X (7Y -0,0160 -0,0148 -0,0129 -0,0635 -0,0128 -0,0353
Xo (m.s™2) -0,5309 -3,7978 -1,1341 -13,8013 -6,2819 -14,3377
Zy (574 -0,156 -0,16 -0,104 -0,135 -0,114 -0,12
Zo (m.s™2) -121,46 -66,93 -158,16 -428,09 -66,54 -178,82
M, (m~ts71) 0,0013 0,0016 0,0013 -0,0312 0,0013 -0,0164
M, (s72) -10,23 -5,64 -12,97 -35,96 -5,402 -14,99
Mg (s71) -0,342  -0,204  -0,353 -0,858 -0,160 -0,389
M, (s71) -1,151  -0,670 -1,071 -1,934 -0,484 -0,876
X5, (m.s™2) 1,2619 0,7772 1,2253  -6,3947 0,8199  -1,8440
Zs, (m.s™2) -12,972  -6,992 -17379 -31,388  -7,233  -13,076
Ms, (s72) -13,73 -7,4 -19,46 -33,81 -8,10 -14,80

TABLE B.2 — Dérivées longitudinales dimensionnées

Condition 1 2 3 4 5 6
h (m) 0 4 572 4 572 4572 10 668 10 668
h(ft) 0 15000 15000 15000 35000 35000
M 0,4 0,4 0,6 0,9 0,6 0,9
Y; (m.s™2) -33,81  -19,02 -44,07 -105,21 -1840  -42,61
Lg (s2 -27,67  -14,01 -35 -87,19  -14,24  -40,32

)
(s7h) 1,732 -0,988 -1,516 -2,492  -0,671 -1,134
(s7h 0,933 0,607 0874 1,346 0,464 0,672
) 15,16 8,223 18,78 46,23 7,864 19,65
s~ 0,04 0 0,04 0,125 -0,004 0,041
) 0,639  -0,401  -0,566 -0,958  -0,291  -0,428
Vs, (ms™2) 5980 3,301 7,647 15923 3,188 6,639
Ls, (s7Y) 7,305 2,802 9,961 24,05 2,739 8,568
Ns, (571 6,732 -3,651 -8,397 -17,41 -3,517 -7,241
Vs, (m.s™2) -0,7921 -0,2423 -0,7343 -1,6127 -0,1457 -0,7376
D) 17,27 8,757 21,27 3748 7,998 16,88
Ns, (s71) 0,334 -0,246 0479 1462 -0,139 0,414

TABLE B.3 — Dérivées latérales dimensionnées
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B.4 Le McDonnell-Douglas F-4C Phantom II, avion de combat
de I’US Air Force

F1GURE B.4 — McDonnell-Douglas F-4C Phantom II, avion de combat de I’'US Air Force

Les données proposées dans les tables suivantes sont relatives aux conditions de vol nor-
males, pour un avion ayant les caractéristiques suivantes = P = 173 kN, S= 49,23 m?, b = 11.78
m et ¢ = 4.87 m. Le tangage est controlé en déplacant ’ensemble de la partie horizontale de
I’empennage arriere.

Condition 1 2 3 4 5 6
Condition 1 2 3 4 5 6

h (m) 0 4572 10668 10668 10668 13716
h(ft) 0 15000 35000 35000 35000 45000
M 0,8 0,9 0,6 0,9 1,2 1,5
V (m/s) 272 290 178 267 356 443
Q (N/m?) 454 324 60 136 241 234
Ix (kg/m?) 33866 33853 37093 33948 33853 33948
Iy (kg/m?) 165657 165657 165657 165657 165 657 165 657
Iz (kg/m?) 189518 189532 186291 189437 189 532 189 437

Ixz (kg/m?) 2137 1593 -22277 -4112  -1396 -4 112
Qi (deg) 0,3 0,5 9,4 2,6 1,6 2,6

TABLE B.4 — Données géométriques
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Condition 1 2 3 4 6

h 0 15000 35000 35000 35000 45 000
h(ft) 0 15000 35000 35000 35000 45000
M 0,8 0,9 0,6 0,9 1,2 1,5

X, (571 -0,0162  -0,0215 -0,0176 -0,0123  -0,0136 -0,0072
X, (m.s™2) -0,2499  -1,8074  -7,3914  -2,2646  -5,0383 -9,1379
Zy (571 -0,073  -0,144  -0,116  -0,113 -0,01 -0,012
Zq (m.s2) -419.0  -336,3 -49.4 -144,9  -258,6  -218,5
Zs (m.s) -0,7376  -0,6096  -0,1801  -0,3078  -0,3779 -0,1582
Zy (m.s) 22,499 -1,829  -0,555  -0,881 -1,247  -0,683
M, (m~ts™1) -0,00558 -0,01444 -0,00033 -0,00919 0,00722  0,0082
M, (s72) -17,76 -17 -1,927  -7.877  -29,03  -28,94
Mg (s71) -0,592 -0,457  -0,144 -0,234 -0,288  -0,122
M, (s71) -1,36 -0,993  -0,307  -0,487  -0,746  -0,488
X;5, (m.s™2) 0 0 -0,00305 0 -0,00305 0

Zs. (m.s~2) 42,98  -32,63 -6,39 -15,13  -27,57  -21,54
M;, (s72) -32,3 -25 -4,9 11,4 -20,7 -16

TABLE B.5 — Dérivées longitudinales dimensionnées

Condition 1 2 3 4 5 6

h 0 15000 35000 35000 35000 45000
h(ft) 0 15000 35000 35000 35000 45000
M 0,8 0,9 0,6 0,9 1,2 1,5

Y (ms™2)  -91,20 -62,39 -10,07 -24,59 -53,71 -52,21
Lg (s72) 2721 -27,85 -825 -17,35 -1323  -9,98
L, (s7Y) -3,034  -2,264 -0,687 -1,223 -1,372 -0,977
L, (s7h) 0,876 0,678 0,281 0,409 0,329 0,319
Nj (s72) 16,03 11,97 2,155 5403 12,59 10,18
N, (s71) 0,009 0,008 -0,006 -0,032 -0,021 -0,008
N, (s71) -0,753  -0,541 -0,149 -0,246 -0,403 -0,317
Vs, (ms™2) 12,03 815 2,012 3,79 4,69 437
Ls, (s71) 7,774 5286 -0,346 1,503 2,765 16

Ns, (571 7,92 -5,666 -1,403 -2,656 -3,251 -2,076
Ys, (m.s™2) -2,025 -1,448 -0,269 -0,606 -1,074 -0,881
Ls, (s71) 22,15 17,48 4243 9967 10,93 6,798
Ns, (s71) 0,556 0,447 -0,124 -0,042 0,443 0,215

TABLE B.6 — Dérivées latérales dimensionnées
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B.5 Le McDonnell-Douglas DC-8

143

F1cURE B.5 — McDonnell-Douglas DC-8

Les données proposées dans les tables suivantes correspondent & un avion ayant comme

caractéristiques :

S =241 m? , b= 43,37 m et ¢ = 7 m. La condition 1 correspond & la phase

d’approche qui précede l'atterrissage, la condition & la phase de montée, la condition 3 au vol

de croisiere et la condition 4 a la vitesse a ne jamais dépasser.

Condition 1 2 3 4

h (m) 0 4 572 10 058 10 058
h(ft) 0 15 000 33 000 33 000
M 0,218 0,443 0,84 0,88

V (m/s) 74 143 251 265

Q (N/m?) 34 79 130 144

P (kN) 845 845 1023 1023
Ix (kg/m?) 4189218 4216333 5111117 5111 117
Iy (kg/m?) 3985858 3985 858 4826413 4 826 413
Iz (kg/m?) 7564996 7971716 9 666 384 9 666 384
Ixz (kg/m?) 37 961 -87 445 61 008 72 803
Ogap (deg) 35 0 0 0

TABLE B.7 — Données géométriques
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ANNEXE B. CARACTERISTIQUES DES DIFFERENTS AVIONS UTILISES

Condition 1 2 3 4

h (m) 0 4572 10058 10 58
h(ft) 0 15000 33000 33 000
M 0,218 0,443 0,84 0,88
X, (s7Y -0,0291 -0,0071 -0,0014 -0,046
Xy (m.s™2) 4,669 4,581 1,080 -6,815
Zy (571 -0,251  -0,133  -0,074 0,062
Zo (m.s™2) -46,57 -107,89 -202,48 -227,66
Zg (m.s) 0 0 0 0
Zy (m.s) 0 0 0 0
M, (m~ts71) 0 0 -0,0026 -0,0082
M, (s72) 212 501 -9,15  -12,00
My (s71) -0,260  -0,337  -0,420  -0,449
M, (s71) -0,792  -0,991  -0,924  -1,008
X5, (m.s2) 0 0 0 0
Zs. (m.s~2) 3,100  -7,224  -10,574 -11,905
Ms;, (s72) -1,351  -3,241  -4,589  -5,12

TABLE B.8 — Dérivées longitudinales dimensionnées

Condition 1 2 3 4

h 0 4572 10058 10 058
h(ft) 0 15000 33000 33000
M 0,218 0,443 0,84 0,88
Y (ms™2) 8,244 -14,384 -21,863 -24,774
Ls (s72) -1,334  -2,684  -4,449  -5111
L, (s71) -0,949 -1,234  -1,184  -1,299
L. (s7Y) 0,611 0,391 0,337 0,352
Ns (s72) 0,762 1,272 2,175 2,597
N, (57 -0,119  -0,048  -0,013  -0,008
N, (s7Y 0,268 -0,253  -0,231  -0,254
Ys, (ms™2) 1,762 4,106 5,602 6,203
Ls, (s71) 0,185 0,375 0,591 0,639
Ns, (s7Y)  -0,389 -0,861 -1,173  -1,298
Ys, (m.s™2) 0 0 0 0
Ls, (s7Y) 0,725 1,622 2,12 2,329
Ns, (s71) 0,05 0,036 0052 0,062

TABLE B.9 — Dérivées latérales dimensionnées
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B.6 Le Lockheed JetStar
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FIGURE B.6 — Le Lockheed Jetstar

Les dérivées de stabilité fournies dans ces tableaux correspondent & un avion ayant les
caractéristiques suivantes : S = 50,4 m?, b = 13.38 m, ¢ = 3.33 m. La condition 1 correspond &
un avion en phase d’approche, trains d’atterrissage sortis, volets & 40% avec un poids de 106 N.
Les conditions 2 a 6 correspondent a des phases normales de vol pour un poids d’avion de 170

N.
Condition 1 2 3 4 5 6
h (m) 0 0 609 6096 12192 12192
h(ft) 0 020000 20000 40 000 40 000
M 0,2 0,4 0,55 0,75 0,65 0,8
V (m/s) 68 136 174 237 192 236
Q (N/m?) 28 113 99 183 56 84
Ix (kg/m?) 57686 160 899 161 007 160 763 161 888 160 939
Iy (kg/m?) 170 972 184 217 184 217 184 217 184 217 184 217
Iz (kg/m?) 216 687 330284 330 175 330420 329 294 330 243
Ixz (kg/m?) -10 743 -4 973 -6 451 -831  -13799 -5 564
Qi (deg) 6,5 4 4,5 2,6 7 4,2

TABLE B.10 — Données géométriques
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ANNEXE B. CARACTERISTIQUES DES DIFFERENTS AVIONS UTILISES

Condition 1 2 3 4 5 6
h 0 0 6 096 6 096 12192 12192
h(ft) 0 020000 20000 40 000 40 000
M 0,2 0,4 0,55 0,75 0,65 0,8
X (s71) -0,0369  -0,0121  -0,0086 -0,0162  -0,0076  -0,0042
Xo (ms™2) -0,1957  4,3739  4,0234  2,1909  -1,4551  -5,1755
Zy (s7Y) -0,3 -0,154 -0,12 -0,085  -0,104  -0,085
Zo (m.s™2) 67,36 -168,52 -152,86 -315,13  -89,98  -156,00
M, (m~'.s™') 0,00065 -0,00164 0 -0,00394  0,00032 -0,01574
M, (572) 2232 -6,522 -6,12 -12,72 3,561 -5,629
Mg (571 -0,205 -0,38 -0,276  -0,447 -0,15 -0,217
My (s71) -0,546 1,03 -0,724 -1,09 -0,38 -0,506
X5, (m.s™2)  0,00305 -0,00030 0,00274 0,00061 -0,00122 -0,00030
Zs. (m.s™2) 5,276 -13201  -11,467 22427  -6,663  -10,574
M;, (s72) -2,26 -8,38 7,47 -14,6 4,27 -6,78
TABLE B.11 — Dérivées longitudinales dimensionnées

Condition 1 2 3 4 5 6

h 0 0 6096 6096 12192 12192

h(ft) 0 020 000 20 000 40 000 40 000

M 0,2 0,4 0,55 0,75 0,65 0,8

Ys (ms™2) 9,528 -23.823 -20,687 -39,587 -11,854 -18,437

Lg (s72) -3,539  -4.914  -4,048  -4,639 -2,516 -1,972

L, (s7Y) -1,81 -1,297  -0,932  -1,341  -0,487  -0,634

L, (s71) 0,655 0,245 0,176 0,135 0,132 0,089

Ng (s72) 1,598 3,584 3,247 5836 1,981 2,784

N, (s71) -0,151  -0,111  -0,078  -0,091  -0,049  -0,041

N, (s71) -0,207  -0,263  -0,18  -0,252 -0,102  -0,12

Y (m.s~2) 2,314 5773 5023 8,793 2,762 3,825

Ls, (s71) 0,887 1,421 1,208 2,293 0,58 1,079

Ns, (s7')  -0,715 -1,896  -1,63  -2,762 -0,896 -1,227

Ys, (m.s™2) 0 0 0 0 0 0

Ls, (s7Y) 2,148 3,118 2,853 5,82 1,662 2,619

Ns, (s71)  -0,147  -0,249  -0246 -0,312  -0,22  -0,221

TABLE B.12 — Dérivées latérales dimensionnées
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