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DETERMINATION DANS LES INSTALLATIONS AU SOL
DES PARAMETRES AERODYNAMIQUES DE STABILITE
DES AERONEFS

par
M. SCHERER
Collaborateur extérieur de I'ONERA

PREFACE

Le but de ce document est essentiellement de rassembler sous forme didactique les connaissances
actuelles sur les méthodes expérimentales de détermination des coefficients aérodynamiques nécessaires
aux études de mécanique du vol.

A ma demande, {'auteur a accepté d'élargir queique peu son sujet, de maniére :

— d'une part & exprimer les données théoriques fondamentales en langage matriciel, ce qui,
malgré les avantages évidents de clarté et de concision, était rarement le cas dans les documents
déja publiés sur ce théme ;

— d'autre part, & souligner les lacunes des méthodes actuelles lorsqu’il s'agit d'analyser des écoule-
ments fortement non linéaires.

Jespére que, sous cette forme, cet ouvrage pourra servir & |'accomplissement des proarés indispen-
sables et & I'établissement d'un langage commun entre spécialistes de fa Mécanique du vol et aérodyna-
miciens.

P. CARRIERE
Haut Conseiller Scientifique & YONERA

Juin 1979
Ingénieur Général P. CARRIERE, Membre du Fluid Jynamic Panel, Editeur.




DETERMINATION DANS LES INSTALLATIONS AU SOL
DES PARAMETRES AERODYNAMIQUES DE STABILITE

DES AERONEFS
RESUME

Un apergu de 1'état actue) des moyens d'expérimentation au sol, servant i la détermination des paramdtres
aérodynamiques de stabilité des aéronefs, a été dégagé des comptes-rendus des réunions FDP et FMP AGARD,
tenues pendesat ces gquatre dernidres années. Un exposé critique des méthodes expérimentales d'analyse

des phénomdne: adrodynaulques instationnaires met en évidence les lacunes des méthodes et moyens actuels
notamment en ce rui concerne les informations nécessaires 2 la mise en oeuvre correcte des simulateurs

de vol dans les cas do compcrtements non linéaires (décollements, ondes de choc). Des suggestions

sur des orientations possibles & donner aux recherches pour combler ces lacunes, sont présentées.

DETERMINATION IN GROUND FACILITIES
OF AERODYKAMIC STABILITY PARAMETERS OF AIRCRAFT

ABSTRACT

A survey of the present state of experimental ground facilities for determining the aerodynamic stability
parameters of aircraft has been deduced from the proceedings of the AGARD/FDP and FMP meetings of the
last four years. A critical study of the experimental methods for analyzing unsteady aerodynamic pheno-
mena brings to light the insufficiencies of present-day methods and means, especially as regards infor-
mation necessary for the correct implementation of flight simulators in case of non~linear behaviour

(separation, shock wave). Suggestions are presented on the possible orientations of research for
filling these gaps.
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plan de symétrie

Fig. 1 - Position du tridédre aérodynamique par repport
au triddre avion, i
Les angles O et B sont 1ci positifs,

A

Fig.2- Position du triddre avion par rapport au \ \
triddre normal terrestire porté par l1'avion, \
Les angles ‘l’, ®, ®sont el positifs, \ \

\
\
\ =
el ey
£y B,
xg (verticale)
A
x, T2 D plan horizon o¥o yo-x‘ .
Tos X.' Be

Pig. 3 - Position du triddre aérodynamique par rapport au
triddre normal terrestre porté par l'avion,
Les angles z. .y. ’"h sont iai positifs,




NOTATIONS

h 1 - NOTATIONS NORMALISEES §

Elles sont conformes cux normes 1S0 R 1151, R 1152, R 1153, et au projet de norme ISO/DIS 27:’:5.[]&8]

TRIRDRRS .

Xyz triddre 11é A 1'avion, dont 1'origine G est usuellement le centre de gravité de
l'avion. Il est constitué par 1'axe longitudinal Gx, l'axe trensversal Oy et l'axe
normal 0z (fig, 1), ce dernier étant orienté vers le ventre de 1l'avion,

X,¥,2, triddre aérodynamique ayant usuellement la méme origine que le précédent. L'axe x
est confondu en direction et sens avec la vitesse air, l'axe z, est dans le plan
de symétrie (fig, 1),

xoyozo triddre terrestre, appelé triddre normal terrestre lorsque l'axe z_est vertical,

1'axe z, est orienté vers le bas., L'origine est soit un point fixe par rapport a la
terre, choisi suivant les besoins, soit le centre de gravité G ; dans ce dernier cas
et si de plus 1'axe z, est vertioal, le triédre est appeld triddre normal terrestre

porté par l'avion (fig. 2 et 3), i

Voir aux notations vectorielles les symboles des veoteurs unitaires de ces triddres.

Remarques : d'autres triddres, non normalisés, sont couramment utilisés :
1) les axes de "stabilité" lids A 1'aéronef, confondus avec le triédre aérodynamique lorsqus 1'uéronef
est dans san position de régime, i

2) le triédre "aérobalistique",désigné souvent par xyz, comprend 1'axe lungitudinal x et est animé
de la vitesse angulaire =p par rapport au triddre lié xyz (non rolling axes).

ANGLES

a) Définissant la position angulaire du vecteur vitesse-air pur rapport au triddre-avion (rig. 1) :
p angle de dérapage ; par convention -.’2£< B s—g— ’
a angle d'incidence (ou d'attaque) par convention ~-TgAaS N,

b) définissant 1a position anguluire du triddre avion par rapport au triddre normal terrestre (fig. 2) :
¥ azimut,
©® assiette longitudinale,
® angle de gite,

¥y (Ce symbole n'est pas normalisé) angle de la rotation autour de l'axe z fixe, amenant
l'axe x d'une position x; & une position x, différente de X,.

W= ¥ si et seulement si z est vertical.
¢) définissant la position de lu trajectoire par rapport au triddre terrestre Xy 2z, (rig. 3) :
Ys pente de la trajectoire, par convention J% < Y‘S g '
Ya azimut aérodynamique, ﬂ
ng angle de gite aérodynamique.
GRANDEURS GEOMMTRIQUES Db HEFERENCHE

S surface de référence ; généralement pour un avion la surface de 1'aile prolongée & 1'intérieur
du fuselage et dec fuseaux,

£  longueur de référence,

b  envergure de 1l'aile.
Note 1 : de nombreux auteurs, le plus souvent de langue anglaise adoptent deux longueurs de référence :
c longueur Jde réfdrence longitudinale, giéndralement la corde aérodynamique moyenne de l'aile,

b longueur de ré’drence transversale déjh symbolisée ci-dessus.

De plus, chacune de ces longueurs est divisée par 2 dans les expressions sans dimension des vitesses
angulaires (voir note 3).

Cette pratique n'est vas conforme sux recommandations de ls norme ISO.




GRANDEURS CINEMATIQUES
Vitesses linéaires et angulaires :

v vitesse-air { vecteur 4 3 composantes dont la grardeur est le scalaire V )
u v w composantes de la vitesse-air sur les axes du triddre avion,

a célérité du son,
A  nombre de Mach

Note 2.- lea composantes de la vitesse-air dans le triddre terrestre et le triddre aérodynamique
ont les mémes symboles affectés respectivement des indices inférieurs "o" et “a"

pqr composantes du vecteur ﬂ sur les axes du triddre-avion, respectivement : vitesse de roulis,
vitesse de tangage, vitesse de lacet

(X .

a dérivée réduite par rapport au temps de l'angle d'incidence ( e* = uvt_ o= %;: )
L% ] [}

ﬂ. dérivée réduite par rapport au temps de 1v ngle de dérapage ' - %‘- , B= d.! ) ’
¥ accélération tangentielle réduite ( ¥*a ';' = g._g )

p* vitesse réduite de roulis( p* = R )

q* vitesse réduite de tangage( q = %‘_ )

r* vitesse réduite de lacet (r* = rt ),
v

Iy

Note 3 : ces expressions sans dimensicn sont souvent rapportées 4 d'autres longueurs de référence, déja

signalées dans le précédente note 1.

o
& _ ac q*= stv , Vitesses angulaires longitudinales

2V
i* = .2% ,» P¥= .g% y T¥*= r_:; , vitesses angulaires transversales,

MASSE ET INERTIE DE L'AVION

m masse de 1l'avion
Ix(ou A) moment d'inertie par rapport & 1l'axe longitudinal de l'avion
Iy(ou B) moment d'inertie par rapport i l'axe transversal de l'avion

Ii(ou ‘C) moment d'inertie par rapport i 1'axe normal de 1l'avion.

(ouD) produits d'inertie de 1'avion ( I = jyz dm ) ,

I, (ouE) ( 133= Jrx am ),
I (ouk I_= fxyam
xy(0uF) (I y dm )
M masse réduite (p=2m /pSE).
FORCES, MOMENTS ET COEFFICIENT SANS DIMEUSION

R résultante du systéme de forces s'exergant sur 1l'avion, incluant les forces aérodynamiques et
de propulsion, mais excluant les forces de pesanteur, d'inertie et les forces de contact avec
le sol,

X composantes de R sur les axes du triddres avion

Y

Z

A . . X Y Z

C coefficients sans dimension : Cy = m——— Cy = e C, = —=1

% kT Twvis 1T Lvis 27 pevs

Cz oi P est la masse volumique de 1'air non influencé par le champ aérodynamique de 1'avion.

Compcsanten du moment résultant du systtme R sur les axes du triddre avicu, usuellemeat par rapport
au centre de gravité.

L moment de roulis
M moment de tangage
N moment de lacet
coefficients sans dimension : Ce = F) C = ——H}—- c =N __
pVest n o eV B Jpvigt

Note 4 : ces coefficients sont souvent exprimés avec d'autres longueurs de rdfé¢rence, déjh signaldes dans
la précédente note 1.

c, = —2= C = M C e —N
A ETY m " Jpv¥sc D Fevesp

© e mnap—




DERIVEES PARTIELLES DES COEFFICIENTS SANS DIMENSION DES COMPOSANTES DE LA FORCE. RESULTANTE ET DU
MOMENT RESULTANT.

Appelées dérivées de stabilité ou dérivées aédrodynamiques.

1) Dérivées premidres,

Cmg dérivée du coefficient Cy par rapport & la variable E
R désigne 1'un des symboles X, Y, 2, ¢ , m, n .
E désigne 2'un des symboles @, P , p, 9. r etc. représentent une des variasbles d'état

de l'avion, par exemple

ac ) aC oM/ 998 ac M "S
3M/aa e n / qv . - /

m =
“me = Tw  Tovst * mqa = 3q " Twise ' ‘md T 33 < Iovist

2) Dérivées secoudes.

C&HEI dérivée seconde du coefficient CR par rapport aux variables E, et E, ; E, peut 8tre égale i EE'
var exemple
2Cy 92 M /302 2C, ¥L/sasp
= C = ——
Cpaz = a2 Jovisg ° tap da 4p Jovise

c 9%Cy  32M/%u 3q
nga = “meq = Fgreu - Fovist

Relaticns entre les coefficients des dérivées de stabilité définis :ruivant les normes I30 et ceux utilisés
couramment par les auteurs américains.

exemnle . lﬁoeffiCicht_ngi rapport
ddsignation de coliforme aux notativne coeff. a
ddrivie j
T a & I50 b: U.s cceff. b i
1 I
| eErie e e | anjan | {oVeStopa fo280 Cuga | o/t 1
5 sdine 2
trassversale 3L/3p FpVEStCep P oV Sb Glﬂ (i b/t
dirivée par rapnert
% la vitesse 2 . |
e e M/ a5 36V2 St Cngq q'/g $0v28cCpg qo/2v [2(e/t)
o1 ro » 2
transversale 3L/ ap oV S(Czp ot/ eV SbClp pb/2v 2(b/t)
CnBD coefficieint apoeld " cn dynanique" dont l'expression est :
c = C _cos@ - I—’Cg gina .
n gD np Ig 8
i
]
‘ VURCE ASRODYLANIGUE (DU PLANSUR) ' j
Coefficients sans dinersicn, tacteur de charge. i
i
A {
R" frree afrodyanmique du plareur d¢finie arbitrairement comme la différence vectorielle entre !
' 1a foree & ¢t la soursée Fo .
i LA i LA ‘s . ’ 4
‘ A, Y “ conpesantes de R sur les axes du triédre avion, ’
Xé, Y?. Jf composantes de RA sur les axes du triédre adrodynamique, auvxquelles sout donndes les :
! “ V% Wliiminations suivectes
i - X; trafie (cu résistonce adrodynamique) composante de K sur 1'axe x,» changée de signe.
' Y‘:‘ A
a force latdrale, composante deR™ sur non changée de sigue, 4
- force latdrale y, non 8 8 ;
. - J? nortance, composante de RA sur 2 ch@ng[qrgy»pi§nv.
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Coefficients sans dimension

A
A -t
Cx coefficient de trainée ou de résistance aérodynamique Cy ®- A" T T déaigné par CD
dans les publications de langue anediise. '% v's
A
¢, coefficient de face latérale Cy 'C?. s Ya ‘%V’ S
c, coefficient de portance(g l-cé. ,_z:/.’l v’ Sdésigné par CL dans les publications de langue
anglaise. 2
Facteur de charge.
v vecteur facteur de charge, c'est le rapport de la force résultante au module du poids de
1'avion :
n dans le texte est la composante du facteur de charge relative A la portance, soit 3
ns- ng - z:/mg
'3 accélération de la pesanteur.

2 - NOTATIQNS NON NORMALISEES ;

Coefficients aérodynamiques des équations des petits mouvements:

Mouvements longitudinaux.

Xu Xw Zu 2w my voir les définitions chapitre I§4-5
Mouvements - transversaux {ou latéraux) :

» 80, np voir les définitions chapitre 1§ 4-6

ya ’ " » n' » 'p ) np

mquation différentielle du second ordre a coefficients constants et racines complexes :

K+ 200,%+ 0lx=0
x(t) élongation du mouvement

e

dérivée premidre par rapport au temps

¥ dérivée seconde par rapport au temps,

o, LA respectivement pulsation, fréquence et période propre

o, f, T respectivement pulsation, fréquence et s eudo-période

4 coefficient d'amortissement réduit,

ty temps de passage de l'amplitude de s& valeur initiale X, a4 la valeur lo;o :
-t/ Ts

s constante de temps ( X=X,© ).

NOTATIONS VECTORIELLES - MATRICIELLES - OPERATEURS.
Vecteurs :
[Ji] matrice colonne correspondante,

[Jil matrice transposée, la notation [Ji]T est aussl utilisée.

Vecteurs unitaires :

xXyz relatifs au repere Gxyz
relatifs au repire GX.yaZ,
relatifs au repére Bx,Y,Z,

1'indice x désigne le repére utilisé Gxyz

1'indice a désigne le repdre utilisé GxyaZs

1l'indice O désigne le repére utilisé G X 2o

- g LA P,

] vecteur de composantes J; ,J2 ,J; dans un certain référentiel (ou une certaine base
ou un certain repére),




R torseur des forces aérodynamiques et de propulsion dans le repdre G x y 2
d'expression tranaposée :

Cpr  torseur des coefficients sans dimension correspondants

7 torseur des forces d'inertie

Gx vecteur pesanteur dans G x y =

Eyx  vecteur d'état ( ou torseur distributeur des vitesses Jdans G x y 2
éx dérivée par rapport au temps de [E,

M)  accroissement petit du premier ordre

()* vecteur dont les éléments sont sans dimension,

Matrices

1 matrice unité
@, @qg matrices unité dégénérées
o, matrice diagonale d'éléments unité affectés de signes pet -

] vecteur ou matrice nulle
m tenseur de wasse
in tenseur A'inertie

56{ :8{ 2;- .‘6«','- matrices d'éléments sans dimension représentant des termes d'inertie

M'L' MI M; M# matrices définies au

cm_'sl_ CRT,ET matrices dont les éléments eont les coefficients sans dimension des
Cc d4rivées aérodynamiques de stabilité
CaLer RT.E

Opérateurs

D opérateur de dérivation S matrice 6x6 ;
d opérateur de dérivation ( matrice 3x3

A rroduit vectoriel

D'autres notations, non couramment utilisées, sont précisées dans le texte.




INTRODUCTION

La détermination des dérivées aérodynamiques de stabilité, en soufflerie et au tunnel de tir, sur des
maquettes animées de petits mouvements oscillants, ou de mouvements continus de rotation uniforme de
faible vitesse angulaire, remonte 2 une trentaine d'années environ.

Théoriquement, les résultats de ces expériences donnent 1l'ensemble des dérivées des composantes du
torseur des forces aérodynamiques par rapport & celles du vecteur d'état qui définit le régime de vol
de 1'aéronef. Cependant, il faut rappeler que les dérivées de ce torseur prises par rapport aux varia-
bles autres que la vitesse angulaire peuvent &tre obtenues & partir des mesures sur maquette fixe.

Le professeur VALENSI est l'auteur d'un des premiers documents, publié en 1954, faisant le point des
méthodes et moyens utilisés pour ces essais dans les souffleries européennes.

Puis, en 1955, paratt un premier AGARDograph d'ARNOLD Lee sur les mesures dynamiques en soufflerie.

En 1959, ORLIK-RUCKEMANN publie une revue des méthodes de mesure des dérivées de stabilité dynamique des
aéronefs.

Quelques années aprés, en 1967, le méme sujet est traité dans un second AGARDograph de SCHUELER, WARD et
HODAPP.

Les références de ces publications sont classées par ordre chronologique [ 7 & 10 ].

Au cours de ces dix dernidres années, un accroissement notable des besoins d'informations sur la stabi-
lité s'est manifesté par suite du développement des techniques aérospatiales dans les diverses directions
caractérisées par :

- 1'extension du domaine de vol des avions de transport en transsonique et en supersonique ;

- la mise en service d'avions & décollage et atterrissage court ou vertical (ADAC-ADAV), en anglais
STOL-VTOL ;

- l'extension du domaine de vol des avions de combat aux évolutions & facteur de charge élevé en
transsonique ;

- les recherches sur la rentrée balistique puis sur la navette spatiale ;

- les recherches de configurations d'avion & commande automatique généralisée (CAG), en anglais CCV

La complexité des questions posées par les qualités de vol de ces aéronefs, la nécessité de réduire les
cofits et délais de leur mise au point imposaient d'entreprendre 1'étude approfondie de leur stabilité dés
le début du projet, d'olu la nécessité de recourir systématiquement aux essais sur maquette dans les
installations au sol.

Ces essais ont été effectuéds, pendant cette période, dans les installations décrites dans le précédent
AGARDograph [ 10 ]. La plupart d'entre elles sont encore en service & 1'heure actuelle.

Des descriptions plus détaillées de ces instailations et d'autres mises en service depuis ont été présen-
tées dans diverses publications d'ORLIK-ROCKEMANN [19215], & la suite d'une enquéte sur les besoins 4'in-
formations sur la stabilité aux grands angles d'incidence et sur les moyens d'essai permettant de les
satisfaire.

Plus récemment, les comptes rendus des communications aux deux derniéres réunions de spécialistes de
1'AGARD, sur le DECROCHAGE ET LA VRILLE DES AVIONS MILITAIRES (FMP 1977) et sur les PARAMETRES DE STABI-
LITE (FDP 1978) fournissent les éléments nécessaires & une vue d'ensemble sur ces questions. Il apparatt
4 la lecture de ces documents que des progrés considérables ont été accomplis en métrologie grBce & la
mise en service, au cours de la dernire décennie dans les centres d'expérimentation en vol et au sol,
de moyens modernes d'acquisition et de traitement numérique des informations d'essai. On observe que ces
moyens ont été mis intensément & contribution dans 1'expérimentation en vol sur la stabilité par les
méthodes "d'identification de paramdtres". Mais leur utilisation dans les_installations au sol n'avait
été prévue que pour obtenir en temps réel les coefficients aérodynamiques sans dimension stationnaires
classiques. Toutefois ‘leur disponibilité a permis, dans un premier temps, d'alléger l'acquisition et le
traitement des mesures des coefficients.-de stabilité quasi-stationnaires par les méthodes linéaires
d'oscillations de faible amplitude, de sorte que les mesures entrent maintenant dans le cadre des essais
courants sur maquette en soufflerie.

.

Ces méthodes ont été rapidement étendues & de plus larges domaines de variation de paramdtres : par
exemple les intervalles d'incidence et de dérapage des balances stationnaires ont été accrus, d'autre
part, des souffleries ont été équipées de balances animées d'un mouvement de rotation uniforme

e
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I1 est ainsi devenu possible de déterminer les composantes stationnaires du torseur d'effort aérodynami-
que en fonction de quatre paramdtres d'état « , B et (dans le cas oh ce vecteur est paral-
13lc & 1'écoulement). Ces composantes ne varient linéairement que dans un petit domaine de valeurs de ces
paramdtres. Dans le reste du domaine exploré (grandes incidences, écoulement transsonique) les composantes
ne sont plus linéaires, elles peuvent auss{, ainsi que leurs dérivées, présenter des discontinuités.

I1 arrive méme d'observer des phénoménes d'hystérésis.

Or, les dérivées déterminédes par les méthodes linéaires dans les zones de discontinuités sont sujettes &

caution ; et 1'on constate qu'il n'existe pas & l'heure actuelle de moyens au sol traitant de fagon
satisfaisante 1l'ensemble des cas de vol instationnaires dans lesquels les forces aérodynamiques, & un
instant donné, dépendent non seulement des valeurs instantanées des parardtres d'état, mais aussi des
valeurs prises par ces paramdtres pendant une certaine période précédent 1'instant considéré. C'est le
cas du vol & haute incidence lorsque 1'écoulement sur 1'aéronef est le sidge de décollements et de
recollements, ou encore des écoulements transsoniques avec ondes de choc instationnaires.

L?S ferces exercées en vol sur l'aéronef au cours d'une évolution déterminde de ce genre ne peuvent &tre
simu_ées avec'certitude sur maquette qu'en imposant & celle-ci une évolution angulaire semblable et non
un.mouvement élémentaire a priori. Les techniques de vol libre semblent répondre 4 cette nécessité, toute-
fois malgré les perfectionnements apportés ces derniéres anndes aux installations de vol libre, comme par
exemple, celles de la NASA & LANGLEY FIELD [47] et celles de 1'Institut de Mécanique des Fluides & Lille
19 ,'l'écoulement reste encore du domaine de 1'incompressible et 1'influence du Reynolds y est négligée.
L'expérience en soufflerie sur une maquette disposant d'un nombre de degrés de liberté suffisants et

couplée avec un ordinateur effectuant le calcul de la trajectoire peut permettre une simulation plus fid2lé,

sous réserve bien entendu de respecter le nombre de Mach et un nombre de Reynolds suffisamment élevé., Dans

u@_cas comme dans 1l'autre, l'analyse des résultats exige la connaissance et 1'emploi des techniques de
mécanique du vol.

Il a donc paru intéressant, suivant les conseils de M. 1'Ingénieur Général CARRIERE, qui a bien voulu

susciter et orienter ce travail, de présenter dans cet AGARDograph destiné & une synthése des méthodes
et moyens d'essais au sol un exposé préliminaire des techniques modernes de calcul de la dynamique du
vol.

*
* *

Ie sujet est traité dans deux chapitres précédés d'une liste de notations et symboles. Des compléments
théoriques et pratiques sont indiqués en annexe.

Deux ensembles de notations sont utilisés :

- le premier comprend les notations conformes aux recommandations ISO sur les "Termes et _Symboles de la
Mécanique du Vol", officiellement adoptées par l'ensemble des nations européennes. |1 ]

La généralisation de leur emploi devrait faciliter la lecture des documents et des publications sur la
dynamique du vol. Elle permettrait aussi d'éviter des erreurs d'interprétation dues & la diversité des
notations et des grandeurs de référence, choisies de fagon plus ou moins arbitraire, principalement
lorsqu'il s'agit d'engins.

Quant aux notations relatives aux avions, elles sont habituellement conformes & une symbolisation déji.
ancienne. La symbolisation ISO, plus compléte, paralt mieux adaptée aux besoins actuels.

La correspondance entre ces deux symbolisations est précisée dans la liste.

~ Le second contient les notations matricielles, non encore normalisées, utilisées dans l'espace de confi-
guration des torseurs A six dimensions : torseurs d'effort, torseur distributeur de vitesse (ou vecteur
d'état) et torseur d'accélération.

Le premier chapitre est un rappel de notions élémentaires de dynamique du vol, rédigé plus particuliére-
ment & 1'attention des expérimentateurs de soufflerie, généralement peu inTormés sur ce sujet.

Les composantes du vecteur d’état qui caractérise & un instant donné les conditions de vol sont précisées
et les définitions des "dérivées de stabilité" ou "dérivées aérodynamiques" sont rappelées au début de
ce chapitre.

Les considérations théoriques qui suivent sont limitées & 1'établissement des équations des petits mouve-
ments dans les domaines linéaire et non linéaire.

Dans le domaine linéaire classique, les deux systimes d'équations linéaires, & coefficients constants,
des petits mouvements longitudinaux et transversaux, découplés entre eux, sont établis en partant des
équations générales.

Puis, aprés quelques transformations, ils sont urésentés sous la forme canonique utilisée habituellement
en dynamique du vol. Cette analyse montre comment les coefficients sans dimension, qui expriment les
dérivées aédrodynamiques, interviennent pratiquement dans les calculs de dynamique du vol.

Dans le domaine non linéaire, deux cxemples sont présentés, comportant chacun une non-lindarité parti-~
culiére, observée dans des études de missiles.
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Dans chacun. des cas traités ci-dessus, la recherche des solutions n'est pas abordée.

Les expressioné des équations générales de la dynamique du corps solide sont également rappelées en
ennexe, & titre d'aide-mémoire. Elles sont décrites sous 3 formes : vectorielle, matricielle et déve-

loppée.

Les notations matricielles utilisées pour présenter ces notions fondamentales permettent d'écrire sous
forme condensée et sans confusion possible des expressions mathématiques dont les développements sont
lourds et pénibles & lire. Elles facilitent ainsi 1'analyse des phénomdnes & étudier et servent avanta-
geusement & établir les programmes de traitement sur ordinateur, des informations acquises en vol et en
soufflerie.

Un langage commun aux disciplines qui régissent la dynamique du vol devrait nécessairement renforcer la
collaboration entre les spécialistes mécaniciens et aérodynamiciens,rendue indispensable par la complexité

des questions qui se posent & l'heure actuelle.

Les techniques d'expérimentation qui sont exposées succinctement dans le second. chapitre reposent

sur la remarque suivante : dans le domaine de valeurs du vecteur d'état dans lequel le torseur des forces
aérodynamiques est continfment dérivable, 1'équation des petits mouvements de stabilité peut &tre présen—
tée comme un systdme d'équations linéaires dont les dérivées aérodynamiques sont les inconnues.

Il en résulte que les dérivées aérodynamiques peuvent &tre déterminées en traitant par des méthodes
linéaires des informations obtenues en soufflerie, soit sur maquette fixe, soit sur maquette en rotation

uniforme paralldle & 1'écoulement, soit encore sur maquette animée de mouvements & nombre restreint de
degrés de liberté.

Des descriptions détaillées des montages d'essais étant déji rassemblés dans les documents référencés ci-
dessus, il a paru suffisant de ne rappeler ici que les principes des montages, surtout pour signaler les
progrés réalisés dans les systémes de mise en mouvement des maquettes. Quelques schémas d'installations
typiques figurent cependant en annexe. Aprés avoir précisé la nature des informations d'essais, les
principes des systémes d'acquisition et de traitement analogiques et numériques sont énoncés en montrant
les progrés apportés par les moyens numériques. Des indications sont données, & titre d'exemple, sur une
méthode de traitement non lindaire appliquée 4 des essais en soufflerie pour lesquels des cycles limites
ont été observés (20 ],

I1 est fait également mention des perfectionnements apportés aux moyens d'essais ausol sur maquette en
vol libre.

Un travail de synthse sur un sujet aussi vaste et complexe comporte nécessairement des omissions dont
1l'auteur prie le lecteur de bien vouloir 1'excuser.




CHAPITRE 1
ELEMENTS DE DYNAMIQUE DU VOL

1.1.~ GENERALITES .

le présent chapitre contient les notions théoriques essentielles qui servent de tase A 1'étude de la
stabilité des aéronefs.

Cette &tude est menée coursmment de fagon approchée en admettant les hypothdses suivantes:
Ia variation de la masse volumique de 1'air dans le domainc de vol considéré est négligeable,
la masse de 1'aéronef, les éléments du torseur des forces de propulsion dans un repdre 1ié i
1'aéronef sont constants et 1'aéronef est indéformable.

Ces hypothdses répondent, & de rares exceptions pr2s, aux conditions expérimentales usuelles dans les
installations au sol.

L'action des gouvernes n'est pas étudiée.

les définitions des dérivées de stabilité sont rappelées ainsi que celles des coefficients sans dimension
qui les représentent habituellementj ensuite il‘est montré comment elles sont utilisées pratiquement dans
les cas les plus courants,

Des publications récentes de dynamique du vol, de H,H,B.M. THOMAS [21Y[22)et de J. C. WANNER |23)pourront
&tre consultées pour des informations plus approfondies et détaillées sur ce sujet.

la dynamique du vol d'un aéronef est un cas particulier de la dynamique du corps solide dont les équations
générales sont rappeldes en annexe A.l. 1.

Les composantes du vecteur d‘'état Ey=[u v v p q ) et celles du torseur des forces
sont rapportées A un triddre G x y z 1ié€ 4 1'aéronef et ayant son origine au centrd de gravité G.

Dans le cas de l'aéronef le torseur des forces est la somme de trols torseurs :

- des forces d'inertie, J
- de pesanteur, G,(
- des forces adrodynamiques et de propulsion R.

L'étude de 1a stabilité d'un régime de vol de 1'aéronef { croisidre, montée, descente, arrondi, virage...)
est conduite de facon classique en analysant son comportement loxsque qu'il est légirement écarté de sa
position de régime.

Un écart donné de cette position est caractérisé par un accroissement du vecteur Eyx auquel correspondent des
accroissements des trois torseurs » Gyt R . Pour éviter des confusions ces accrojssements sont désiznés

par 1a notation AS ) squi représente une quantité petite du premier ordre.
Quelques indications sont données sur les régimes de vol avant d' aborder 1'étude théorique de la stabllité,

1.2. PREGIMES DE VOL.- Ils peuvent &tre définis et classés par ordre de difficulté croissante en ce qui con-
cerne 1'étude de leur stabilité. Cette dtude est classique, depuis de nombreuses années, dans le cas des
régimes linéaires, mais elle n'a pu Etremende A bien & 1'heure actuelle, que dans quelques cas particullers

de régimes non-linéaires,

I.2.1- Régimes linéaires.e Le torseur des forces aérodynamiques et de propulsion de ces régimes es: une
fonction linéaire du vecteur d'état, soit :

R=KE, ,
dans cette relation B, est une matrice dont tous les termes sont des comstantes par hypothise.

Ces gonstantes sont, par définition,des dérivées de.siabiliié du prenieromixe -

Parmi les régimes répondant A ces conditions se trouvent 1

- les régimes de vol normal des avions ayant un plan de symétrie (croisidre, montée, descente, arrondi).
Le vecteur d'état et le torseur aérodynamique de ces régimes ont leurs composantes transversales nulles.
la trajectoire du centre de gravité est rectiligne, ou de faible courbure, et de faidble pente. la vitesse est
constante . Ces régimes sont appelés dans ce qul suit, régimes symétrigues lindaires.

- les régimes de manosuvre normale des avions rendus légdrement dissymétriques par les braquages des gu-
vernes ou le réglage des forces de propulsion (virage, glissade ).
1es vecteurs Exetl de ces régimes ont des composantes longitudinales et transversales non-nulles; mais,
généralement les composantes longitudinales de R ne dépendent que des composantes de méne nature de E,, 41
en eat de méme de leurs composantes transversales.

1
'
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Lorsque cette condition est vérifiée, le régime de vol peut &tre considéré comme un régine dissymétrique
sans couplage aérodynamique.

I.2.2- Régimes non-1inéaives.

Ce sont des régimes pour lesquels il n'existe par de relation linéaire entre R et Ex . Il est toujours
possible d'écrire formellement R= ¥ Ey , mais dans ce cas les éléments de I& sont des fcnctions de
Ey ot/ou du temps.

les régimes suivants répondent généralement i ces conditions :

=les régimes de vol des engins de forme élancée dont les termes de rappel et d’amortissement aérodyna-
miques n'évoluent pas linéairement avec 1'angle d'incidence,

= les manoeuvres 3 facteur de charge élevé des avions de combat en transsonique.

= les figures acrobatiques,
- les cas de vol marginaux dangereux pour la sécurité de 1l'avion ( décrochage, vrille,etc. ).

Dans ces divers régimes, les accélérations linéaires et angulaires, les angles d'incidence et de dérapage
atteignent des valeurs importantes, pour lesquelles les &£léments de I(x. c'est-i-dire les dérivées de sta-
bilité, évoluent de fagon importante en fonction de Ex'

I1 arrive méme que les variations de IR en fonction de Ex'

- Se :temt pas des fonctions définles, mais des fonctionnelles qui dépendent des valeurs de E, en fonction
u temps,

- présentent pour certaines valeurs de [Eydes discontinuités pour lesquelles des éléments de Ky ne
sont pas 4éfinis,

- sont multiformes, soit A la suite du passage par une discontinuité, soit par effet d'hystérésis,

1.2.3- Expressions du vecteur d'état, du torseur aérodyramique et de leurs accroissemsnts du premier ordre.
Variables aérodvnamiques.

- Le vecteur d'étatExest compost de deux vecteurs, la vitesse du centre de gmvitév et la rotation{Q .
Son expression dans les axes avion peut &tre écrite sous diverses formes transposées :
ExsVUQ=[{u v p q r) = [vcosecosp Vsinp Vsinacosp p q r].

les variables couramment utilisées dans les études d'aérodynamique V,a,p apparaissent dans
1'expression écrite A droite.

Le torseur des forces aérodynamiques et de propulsion a pour expression transposée dans les mémes

axes: R=[x vy z 1. v ¥].
= L'accroissement du vecteur d‘'état peut 8tre présenté sous deux formes transposées :

AE_~[su Av aw 8p 8q Ar] et AE*= [AW A3 Ac AT Aq” AT,
qui sont liées par la relation:

AE*=R AE,/v,

L'expression AE*sans dimension est utilisée couramment dans les mesures des dérivées
de stabilité, I'expre:sion développée de Wy est écrite en annexe A.l. 4.

=L'accroissement du torseur aérodynamique a pour expression transposée :

AR= [ax AY. Az apL A AN],

5'11 existe une relation linéaire entre R et E ,leurs accroissements sont reliés par :
AR = KAE avee K:=K,P'V.
Les expreesinns précélented ne sont valables que pour des valeurs de A( ) petites du premier ordre.




I.3. starriaré p'un REGINE DR VOL.

L'étude théorique de la stabilité d'un régime de vol consiste A& rechercher les solutions des équations
différentielles des petits mouvements de l'aéronef qui donnent 1'évolution, en fonction du temps, de
1'dcart du vecteur d'état A& sa valeur de régime,

&) = Si le régime est lindaire, les équations différentielles sont linéaires A coefficients constants.
Dans la premidre partie de cu paragraphe, 1'établissement de ces équations, est rappelé dans les cas les
pPlus classiques, Elles sont présentées sous la forme canonique couramment utilisée dans la pratique.
Les relations entre les expressions des dérivées de stabilité figurant dans les équations et les coefficlents
aérolynamiques sans dimension qui les représentent sont précisées.,

b) - Les moyens d'étude de la stabilité des régimes non-linéaires paraissent avoir été trds peu développés
4 1'heure actuelle pour diverses raisons. En ce qui concerne les avions, la complexité des phénom2nes
aérodynamiques se préte difficilement au choix d'un moddle mathématique les représentant correctesent et
les moyens de calcul nécessaires aux applications numériques d'approximations théoriques viennent i peine
d'entrer ans la pratique courante . De plus, lesmyens d'essais susceptibles de fournir les valeurs des
coefficients aérodynamiques dans ces régimes sont encore i créer.

I1 a donc fallu se contenter d'étudier la stabilité avec les moyens expérimentaux existants , par exemple
avec des mesuresen soufflerie 4 grande incidence sur maquette fixe, en oscillations de faible amplitude ct
en soufflerie verticale de vrille, sans porter d'effort théorique particulier. i

Par contre, ence.qui concerne les missiles 1'expérience a montré, d2@s les années 1950, que les méthodes
linéaires étaient trop insuffisantes et qu'il était indispensable de faire appel, dans la mesure du possible
aux méthodes non-lindaires existantes.

Ces méthodes, basées sur les travaux de POINCARE( 1881) et de LJAPOUNOV (1892 ont &té développées en vue de
répondre aux besoins créés rar les techniques d'automatisme; elles ne peuvent évidemment 8tre étendues 3
1'ensemble des systimes non-linéaires, mais elles permettent de traiter de nombreux cas particuliers ren-
contrés dans la pratique,

Des traités d'initiation A cea méthodes ont été publiés; parmi lesquels celul de W.CUNNINGHAM , en langue
anglaise, paru en 1958(24). En langue francaise, la nouvelle édition du traité de CH, GILIE , P, DECAULNE
et M, PELEGRIN, publide en 1975, donne un apergu complet de 1'état actuel de la question et contient une im-
portante aocumentation {25) .

Quelques remarques sur des applications de méthodes non-lindaires aux études de dynamique du vol
et un exemple simple d'établissement des équations de stadilité d'un régime de vol non-linéaire d'un
engin de révolution élancé sont présentés au paragraphe

1.4 - STABILITE D'UN REGIME DE VOL LINSAIRE SYMETRIQUE.
Dans ce régime le plan de symétrie de 1l'avion reste vertical et fixe par rapport i la terre. Le cas le plus

courant est celul du vol & vitesse constante sur une trajectoire rectiligne de faible pente, qui est le seul
analysé ici.

Ce régime est caractérisé par les valeurs suivantes:
V constant , Q:D, a constant , P=0 , Y, constant.

Le vecteur d'état E&Ot le torreur R ont pour expressions transposées :

Ex=[u 0 w 0 0 0]__'__> E=[v o0 0 0 o 0],
et
R-~[x 0200 0.
Les expremions des accroissementsA\Eet ARsont écrites au paragranhe [.2.303 Aessus,

la valeur de la pente de la trajectoire Tqr OU celle de 1'assiette longitudinale @ 1liées par,
e:" a,

compldte les caractéristiques du régime. la valeur de@intervient dans les projections de la pesanteur sur
les axes du triddre avion; elle a donc une influence sur les conditions de stabilité en vol et en soufflerie.

En position de régime, 1l'accélération est nulle, 1'équation du mouvement exprime que le torseur des forces
extérieures eat nul,

R+G,=0 ,

G représenta la pesanteur, son moment par rapport su centre de gravité est nul,
= dans le triddre normal terrestre,

G=[0 0 w 00 0],

- dans le triddre avion et dans une attitude quelconque ©¥ 0, ®¢¥ 0
G = ss [-s108 simcos® cosdos® 0 0 0),

on régime de vol symétrique, =0 ,
Ex=u[-oin0 0 co® 0 0 0] .
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lLat - Equation des torseurs d' effort des petits mouvements dv stabilité.

Les torseurs d'efforts résultant d'un petit écart de 1'aéronef de sa position de régime sont 1liés par:

(1) AJ=AR + AG, .
Le torseur des forces d'inertie peut s'écrire sous la forme;
J=D.m.E, ,
dont 1'expression développée est donnée en annexe Al.1; son accroissement a pour expression:
A7 = A(D.m.E,) = AD.m.E, + D.m.AE,

En régime de vol symétrique 2 trajectoire rectiligne, DD est au second ordre prds une matrice diagonale
i'opérateurs d/dt d'orire 6, qui peut &tre représentée par :

D().
. . ¥
le symbole ()*utilisé dans la suite désigne 1'opératewr sans dimension : d/dt :"7 g‘ =().

e terme :

A%: AD.m.Ex s

jont le développement est indiqué en annexe Al.5, est le torseur des fo~ces d'inertie d’entrainement dues
} la rotation.

met () étant symétriques sont commutables, de sorte que:
s .
D.m.AE,Z m.AE, ,
1'équation (1) se présente alors sous la forme:
(2) m.AE, = AR +AG,-AY,

avec,

An=-2'3V’5kAcR et AGy=mgi[-cos® 0 -sin® 0 0 0]A0+[0 cos® 0 0 0 0]aG{,

AcR est 1'accroissement du torseur des coefficients aérodynamiques sans dimension et K une
natrice diagonale d'ordre 6 dont les éléments sont égaux 4 1 et ~1 pour les forces, etl pour les moments,
conformément aux recommandations des normes, noit:

£ ,:.‘.. oemonverney

., .,

OI'
® 2
.
o QO
'.d::--....

cowseoeonsace

Dans le cadre des hypothdses écrites au début de ce chapitre, le vecteur d'état est nécessairement une
fonction continue du temps, et dans la ;ratique on admet que Acnest une fonction linéaire de AE*et de sa
dérivée premidre par rapport au temps,AEtoit:

ACRz[ Cpg + Cri(TIAE".

Tes dérivées aérodynamiques de stabilité sont les éléments des matrices carrées d'ordre 6

* C 3
qui représentent les dérivées partielles du torssur sans dimensionCgpar rapport aux éléments delEet E.
Elles sont constantes en rérime linéaire,

I1 en résulte 1’expression suivante de AR :

AR = FVSK Cp eAE* SViSKCp AR™.
[.4.2 - Tenseurs de masse entrainée et de masse apparente.
la présence d'un terme en Atdans 1'expression de AR conduit 2 introduire la notion de masse entrafnée.
1a dérivée Aé‘qui intervient en dynamique du vol s‘'exprime en effet par :

. 2 .
AE, =¥ RARY,
1e sort> que 1'équation Au mouvement nremd la forme :
(3) (rnom.)Af, :gVIS'(Ca'EAE*+-AGK -Atyn N
J2n3 laquelle on a posé:

m, =-!‘!‘!kc“l§ , avec u:%?; ( masse réduite ).

e e e o e

|
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Compte tenu des dimensions de K et de E (annexe A.I1.4) les éléments de BMgrelatifs aux vitesses
de translation ont les dimensions d'une masse d'ol l'appellation traditionnelle de masse entrafnée :

les éléments relatifs aux vitesses angulaires ont les dimensions d'une inertie. La matrice Mg peut donc
8tre appelée tenseur de masse entrainde et le tenseur M4y représente la masee apparente de l'aéronef.

1.4.3- Torseur d'accélérations relatives.

&
Par ailleurs Aa’a (voir annexe A.I.5) est une fonction linéaire de An , donc de AQ ; ce terme
peut donc se combiner avec pour aboutir 4 la présentation de (3) sous une forme compacte :

(&) AE, = MAE; + Agx

Les expressions de la matrice (Ml et du vecteur A sont léveloppées aux paragraphes suivants dans
lesquels les équations des petits mouvements de stabilité longitudinale et de stabilité transversale sont
établies séparément. ]

Remarques : Les matrices Cﬁ E et E comportent, en principe, chacune 36 éléments, mais les valeurs
d'un grand nombre d'entre eux sont nullies par raison de symétrie ; dans le cas des régimes de vol courants
des avions et des missiles, la masse fluide entratnée est trds faible au regard de la masse de l'aéronef,
1z plupart des termes de CR ¢ peuvent &tre négligés. Par contre, si la masse volumique de 1'aéronef
est voisine de celle du fluide dans lequel ils évoluent [26 ] et t27 ], il faudra tenir compte d'un
plus grand nombre de termes de c.'é , c'est le cas particulier des dirigeables.

- Le torseur sans dimension ACR et les matrices de dérivées C%E et Cr g sont fonctions du nombre
de Mach, sauf aux régimes de faible vitesse subsonique ol le fluide peut &tre considéré comme incompres-
sible.

L'expression de ACR en régime lindaire, écrite ci-dessus, doit 8tre complétée par 1'addition du torseur
( ) , dfexpression :

ot l ey + P ol Bk

avec

?:[wv, 0000 0], E[WV} 000 0 0]

ol V, est une vitesse de référence dont la valeur est fixée arbitrairement.

Les termes entre parenth®ses restent constants par hypothse au cours des petits mouvements de stabilité
autour de et * donnés ; en conséquence la stabilité d'un régime de vol fonction du nombre de Mach
dans ces conditions est encore régie par une équation lindaire de la forme (3) ou (4)

1.4.4- Fxpressions des composantes lopsitudinales et transversales des torseurs dans le repdre 1ié

1'aéronef.,

En décomposant la matrice "unité" en une somme de deux matrices dégénérées d'ordre 6 et de rang 3 :

q meemreennaanns

™ o

‘.9.‘ ~. [}
] .
O,

.

\"
g
;

Xy
1=e, 40y avec €F ot @Y=l N i
LN B
i

© Leveccaveavene

Pucesasasacas

Le produit & gauche d'un torseur (ou d'unvecteur) quelconque de rang & par @ et par @ permet de
disjoindre les composantes longitudinales indicées L, des composantes transversales indicées T de ce
torseur.

A titre d'exemple, le calcul est appliqué au torseur des forces aérodynamiques et de propulsion R dont
les composantes longitudinales Rl et les composantes transversales RT ont comme transposées :
eR=R, =[X 02z 0 MO)
e;R=Ry={0 Y 0o L 0N]

—

et 1'on retrouve R par la somme :
R=R+Rr=[x v 2z L MN]
De m8me, les transposées longitudinales et transvsrsales de Aﬂ'écrivent :
e AE'=AE'=[Av" 0 Ae 0 Aq 0]
o AE'=AcE*=[ 0 Ap 0 Ap* 0 Ar)
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—
et 1'on retrouve AE  en faisant la somme :

AE'= A E+AE = [Av* Ap Ac AF Ao” Ar]

Lorsque le torseur est exprimé par le produit d'une matrice par un vecteur, par exemple AIMAE*
de 1'équation (4), la disjonction peut &tre effectuée en opérant uniquement sur la matrice, si l'on tient
compte de la relation :

*
A= (e +oy)M(e tep)AET,
qui peut s'exprimer par :
*
A=(eMe, + e Me +eyMoy+eMe JAE",
ce qui revient & écrire M sous 1a forme :

L
M= Mt-i-M{'r M}'i- MT .

Compte tenu de la présence des colonnes de zéro dans les quatre matrices composantes de M, les
expressions des composantes longitudinales et transversales de A s'écrivent :

* *
A = MEAEs MIAE
»*
Arz MTALE+ MEAE"

Des exemples de M.L_ et M; sont donnés aux paragraphes suivants.
Des exemples de matrices croisées sont donnés en annexes.
Dans le cas du vol symétrique M# = M{= [ , et 1'équetion (4) peut &tre écrite sous la fomme
de deux équations & variables indépendantes :
(“.l) Al.éx
(4.2) ATEX

MEAE's \\ g, .
MIALE's Arg, .

Les équations 4.1 et 4.2 sont les équations des petits mourements de stabilité longitudinale et de stabi-
1ité transversele. Les torseurs d'accélérations relatives dans le repyre 1ié & 1’adronef figurent aux
premiers membres des équations.

I.4.5- Stabilité loneitudinale,

Les équations des petits mouvements de stabilité longitudinale sont généralement rapportées aux axes de
"stabilité" liés & l'aéronef et confondues en position de régime avec les axes aérodynamiques G X, Y2, -

L'S'ntérét de cette disposition est de simplifier les expressions de la matrice ML et du vecteur
AQy » qui peuvent 8tre ensuite rapportées & des axes X 2 différents par un changement de repdre.

Dans le repdre de "stabilité", 1'angle d'incidence est nul et 1l'angle d'assiette longitudinale est égal &
la pente de la trajectoire :
a=0

, e =1,

Les expressions du vecteur d'état Ex et [E sont identiques, ainsi que celles de leurs accroissements :

E,=E=[vo0000] , AESAE=[av 0 VAz 0 4q 0] .
L'équation (4.1) peut alors s'écrire sous la forme :
(5) A= MEAE*+ A ga
avee mt,= 3vs [(memeat Th(Cqy g1+ LD ot Aygr= [(memyll'A Gy, -

L'indice @& qui désigne les axes de "stabilité", n'est pas répété de fagon systématique aux paragraphes
a) et b) ci-dessous pour soulager 1l'écriture.

e,

© P A AT TN AR 4 O Mg

A R oo, A TEARVIAS 1 07 114 M A IR .

s BT ea m



Mt. se présente sous la forme d'un produit de matrices par un scalaire, a savoir

a) CRL EL dérivées des coefficients aérodynemiques longitudinaux par rapport sux éléments
' longitudinaux de ALE* ,
2: coefficient de AQ¥ de la composante longitudinale de 1'accélération d'entratnement
de G , dirigée suivant 1'axe 2z , dont le calcul est indiqué en amnnexe A.I.5. i
Le produit de la somme de ces deux matrices par & , défini ci-dessus & la suite de 1'équation (2) & b

pour expression développée :

m'.fL tenseur de masse entrafnée longitudinale d'expression :

(265 0 Cyq 0 -Cyq 0
o o 0 0 /] 0
L .ZCZ 0 -CZQ 0 -ch +p 0
k(G + €)=
Criecr L9 0 0 o 0 0
0 0 me O 'Cmq 0 ;
‘, ] 0 O 0 0 0 0 }
‘ I
E: e 3 i
b) [(m"""gg)J matrice inverse de la masse apparente longitudinale, i
avec %
m tenseur de masse défini en annexe A I.1.2. ;
i

p . B = .
méL = ~ 35Stk Cpy g B =~ TkCpe &t R,

Vi

et sous forme développée :

0 AT

Sy 0 Gy 0 U0y o
¢ o o o o0 o §
i 4
Cxy 0 Czz o0 M0z O [
kCpy eR= X
0 0 0 0 0 [ i
| o 0o o o o o |
i :
» Pratlguement ltordre de grandeur de la masse réduite , dont la valeur se situe dans 1l'intervalle
S0 < B < 300 dans les exemples de la référence [ 23 ] permet de négliger Cwq et czq dans cRL,EI.
et la plupart des coefficients de eRL.EL a4 l'exception de (:‘.ml

I1 est donc possible d'obtenir une bonne approximation de la masse apparente longitudinale avec l'expres-
sion suivante :
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et son inverse :

1 “—:.—v------—--.--...-..g
H o ...'~ ’ 5
i 1
(D H
[memeT'=7) | -
it m e
T e )‘ L
P oinlyCmé Ny
| b T 0

L .
Dans 1'expression de MLa écrite ci-dessous, le terme '_cm& (ligne 5, colonne 2) est multiplié

par g seul élément non nul de zt . "‘y

a
I1 faut toutefois signaler que les valeurs de Cay et Cpq  entrent dans le calcul de Cma et Cmgq
(voir annexe A.I.2.4) ; il est donc utile de les comnaftre.

Expressions de M'L‘.gt; Mt

Compte tenu de la relation :

2yt =MV’
ZVS'ul

L'expression approchée de Mta a pour forme développée :

-
.

2¢,
0

2C; Cza -p

0 Cxg 3
0 0
0 0

0 O 0 4] 0
0 0
(4] [}

0
0 0
0
0

|_n

5{Cmq+Cma) 0
0 0

1
F;‘zcmm
1]

<

avec : 1 _m?
Tl

On remarque que les éléments de la matrice développée au second membre sont sans dimensions.

Les coefficients Cy et Cz sont ceux de la polaire Eiffel du planeur symbolisés par -C;. et -c;.
au paragraphe 1.7.1 des normes ISO et frangaises ; ces coefficients sont représentés par les symboles
Cp et CL dans les publications en langue anglaise.

En régime de vol symétrique ( B = 0), les deux reperes GX,yo2, et Gxyz ont en commun 1'axe l?y
Une rotation @ dans le sens positif am®ne ,X4Zya sur X2 . Il en résulte que les éléments de ML
rapportés & Gxyz sont liés i ceux de Mupar la relation suivante (voir annexes A.I1.2.2. et
A.1.2.3) :

L a—
Mt"%lml.anz

qui peut &tre représentée sous forme développée par 1l'expression :

(xu 0 Xy 0 0 0 ]
o 0 o o 0 0
Mt:ﬁ_’k.‘ 2y 0 24 0 0 O
o 0 06 o o0 O
0 0 my 0 mq O
(0 0 0 0 0 0

Les auteurs des références [21] [M et [23] utilisent les m@mes symboles, mais avec des définitions diffé-
rentes 4 un facteur scalaire pres.
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Dans cette expression les éléments de la matrice développée au second membre sont sans dimension. Ils

s'expriment en fonction des éléments de C et Cpi £ , retenus aprés les approximations
par la relation : RL,EL ‘“"EI'

Xy [ 2Cy  2C;-Cxg  Cze © cos?q
Xw Cxa 2C4~Crq =26z O sinacosa
Z, _ ¢, 20x~Czq -Cxa O sinla
Zw| | G 2C;40ke 26 O ,E(*.
My 0 ] Y Cma

| mq 0 0 0 CmqtCma |

Le vecteur Al_gm a_pour expression transposéde :

A(ga= g[-cosy, O -siny, O 0 0}A®
en rappelant qu'en position de régime, dans le repére Gk‘y‘ zZ,
0=y,

Par ailleurs (annexe A.1.3.1) A®@ est relié a Aq par la relation cinématique :

Ab=~ Aq=0
Et dans le repére Gny b4

Ai.gx = ’il ALGKG

d'expression transposée :
ALgx = g[—cos( @) O sin{y+a) O O 0] Ae .

1.4.6~ Stabilité transversale.

Les équations des petits mouvements de stabilité transversale ne sont pas nécessairement rapportées aux
axes de "stabilité" mais les aéronefs ayant généralement un plan de symétrie, les axes x et z sont
choisis dans ce plan.

Les paramdtres du régime de vol se présentent alors de la fagon suivante :
@ et V constants, @=y,+a constants, B=Q=0.
d'ol les expressions transposées du vecteur d'état :
E,z[u 0w 0 0 0)]=[Vcosa O Vsina 0 0 0]
et de son accroissement :
ArEx=[0 vAp 0 Ap O Ar] AvE:= AfE*=[0 As 0 Ap* 0 Af*]
L'équation des petits mouvements transversaux s'éerit sous la forme :
& _ T *
(6) AE= My AE"+ v gy
avec :
MY =Ly me) ¥ TH(C P
T=37VS [(meme) g /T, ET*LT)
Les matrices qui forment la matrice hﬂ; ont pour définitions :

tso c s P *
a) cRT’ET matrice des dérivées des coefficients transversaux par rapport aux éléments de ATE

T
j;gr coefficients de Ap*et Ar¥de la composante transversale d'accélération d'entratne-
ment de G , dirigée suivant 1'axe y dont le calcul est indiqué en annexe 4 1.5.

™Y
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Le produit de la somme de ces deux matrices par ¥ a pour expression :

" 0o o O 0 0o o 1
0 Cyp 0 Cyp+ psine 0 "yr —pcosa
Q0 0 0 0 0 o0
K(Carer+fr)=| | g ot 0 Iy,
0o O 0 4] 0 0
| 0 ICM 0 tc,.p LI { ]

b) [(l\‘ri-l‘l‘l.g]'1 matrice inverse de la masse apparente transversale,
avec :
m  tenseur de masse,

Mg tenseur de masse entrafnée transversale d'expression :

m, =-JkCqr it P
et sous forme développée :
[0 0 0 0 0 0 [ cosa 0 sina PRS-
0 Cj0 Cpp0 Cyt o 1 0 i e |
i :
mIT='“—‘ 0 o o o 0 O -sina 0 cosa t...
[ 2 N | [ —— i
0 fCpj © Ulog O Iy ; \\l “\1
o o 0 0 0 O ! o D ¢
1 S
L0 !Cn’ 0 Cm', 0 fCphill * f 4
?
Pratiguement, 1l'ordre de grandeur de P permet de négliger Cyp et Cyr dans cm ET et la plupart .
des termes de Cpy gy & 1'exception de Cep et Cnf . Il'est doné possible d'obtenir une bonne ﬂ
approximstion de 1a masse apparente transversale avec l'expression suivante : i
0 0 0 s F
a m 0 : [ ] 4 P \
H i
- 0o 0 0 :
(m+ m"’“Tr: e (e -% P Jorumn R
; Ix 0 -lxz 0 Cop O W
o o o o o 0 o ] 1
i Fixz 0 Iz | | 0 'cn;' 0 J
[0 0 o0} ] g
o 1 o L ‘
l =000 i
- Y PO I b
l % 0 m 0 “m
; 0 6 o0:0 o0 O '}
5__'3 0 _ll |
5 _0 -f‘-cf“ 0 " m m J I
:
»
l




Et la matrice inverse a pour expression développée :

[0 0 0 ! W
0 1 0 : »
1 0 0 0 i
[(m + mg T]" = SR P L poosscecstmicnesnaenn | o
¥ 0 Picy; +Fcnj) O iRoomig
o 0 010 o 0
. . i m

Dans l'expression de ﬂﬂ; écrlte ci-dessous, les €éléments en l/h de la matrice précédente sont multi-
pliés par les éléments de g proportionnels & R

Expression de MM

Compte tenu de la relation :
Pylc « M v?
TVS'TT '

1'expression développée de hﬂ; peut s'écrire :

0o 0o 0 0 0 o]
O ¥ 0 % 0 »x
vi_ .0 o 0 0o O 0
Mz =k .
wr 0 23 0 'p 0 | 3
0 0 0 0 o0 0
0 np O np O Nrj

Les éléments de la matrice développée au second membre de cette expression sont sans dimension. Ils
s'expriment en fonction des éléments de ‘:HT ET °t ‘:HT'éT retenus aprés les approximations par :
[ .

YP m yp: sina , yr:-cosa

' r;'(!p r—cnp), = F‘?z[crp"‘ c,isinw X(c, o .sinu)]. ’72[°zr‘°2’°°°“" I—(c -C nﬁ“‘“’l'
I,

np:TI;‘z(cnp-F . ). p = ?;c + cnﬁ“"“I:‘z(clp ) ssing)], M= -;,[c ~C .coga+r-(clr ’.co.a)].

=l /mlt et =1, /me?
Le vecteur ATgx a pour expression transposée :
Argy=[0 cos8 000 0] gao ,
A® est relié 1 Ap et Ar par la relation cinématique (Annexe A 1.3) :
A® - Ap- Artg® =

Si le calcul avait été conduit dans les axes de "stabilité* ( @= 0 ), les termes en @ auraient
disparu et les coefficients de masse entrafinée ne figureraient que dans les éléments lr et ny Or,
cette représentation ne paratt pas intéressante car elle nécessite de reprendre pour chaque régime &tudié
le calcul du tenswurgd'inertie en fonction de @ . Il semble plus simple de passer de lﬂl LY ﬁﬁ

a8
et de conserver nn.r sous la forme présentéec dans ce paragraphe.

L'étude qui vient d'8tre exposée montre comment sont établies les équations linéaires utilisées couramment
en dynamique du vol en précisant les simplifications adoptées dans la pratique. Ces équations expriment

le torseur des accélérations relatives en fonction des coefficients aérodynamiques de stab’llté sans
dimension. En particulier la présence des terme: Cmq*Cma et Cgy + Cgj sina , Cnr -Snf cosa
est mise en évidence. P

ete..
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La présentation des équations de stabilité longitudinale et de stabilité transversale avec des matrices
d'ordre six peut sembler fastidieuse dans le cas d'un régime de vol symétrique & trajectoire rectiligne,
Dui. son intér8t apparaft immédimtement dds. qu'il s'agit d'une manoeuvre au cours de laquelle inter-
viennent simultanément des éléments de Mt , MI , M'_'f_ et My .

Quelques indications sur 1'étude de la stabilité de ces régimes particuliers sont présentées aux para-
graphes suivants.

1.5 - CAS DE VOL NON-LINEAIRES A STABILITE LINEAIRE

Les torseurs d'effort résultant d'une manceuvre quelconque de l'aéronef vérifient 1'équation : }

(7) J:%v’su«cn-l- Gx ,

Dans la plupart des cas cette équation est non linéaire, mais si les angles d'incidence et de dérapage
restent modérés, la non linéarité n'est pas de nature aérodynamique, elle est due au couplage par inertie.

Les coefficients aérodynamiques sont pratiquement les memes qu'en régime linéaire symétrique étudié ci-
dessus
* i

L'équation de stabilité écrite sous la forme (4) est encore lindaire puisque les éléments de la matrice
M sont constants, mais la wanoeuvre est dissymétrique :

‘Ml = 0 et/ou MEkz O .

Des é)léments de nature aérodynamique dus & la dissymétrie de 1l'écoulement peuvent aussi figurer dans
et MT . L'équation du mouvement (4) est linéaire si ces éléments sont constants.

Par ailleurs il est possible d'étendre & certains cas de vol 1'étude approchée de la stabilité en deux
oupes indépendants soit en analysant séparément la stabilité longitudinale et la stabilité transversale

gol rectiligne avec un dérapage de quelques degrés), soit en découplant 1'étude des mouvements de rota-

tion de celle des mouvements de translation (vrille . Dans ce dernier cas on peut admettre que la

direction de V reste constante au cours d'un petit mouvement de rotation (les relations entre P , qQ,
r et a, répondant & cette condition sont indiquées en annexe A 1.3).

Les deux groupes d'équations linéaires simplifiées ainsi déterminées sont généralement discutés sous
forme analytique, alors que le cas général ne peut pratiquement &tre abordé qu'a l'occasion d'applica-
tions numériques sur ordinateur.

Le calcul approché des éléments de IM exposé ci-dessus, présente 1'intér&t de mettre en évidence les
termes des matrices M , Mg, cR'E et g dont 1'influence sur la stabilité est prépondérante.

Mais, dans les applications il est désormais beaucoup plus aisé d'effectuer directement le calcul complet
sur oxdinateur.

Si la matrice M est connue, les solutions de 1'équation linéaire (4) sans second membre donnent les
amortissements et les périodes, constantes caractéristiques du mouvement.

1.6~ REMARQUES SUR LES DCMAINES DE VOL A STABILITE NON LINEAIRE,

Tout domaine de vol pour lequel les valeurs de M sont variables dans le temps et/ou ne sont pas
définies est non lindaire. Quelques remarques sur les cas de vol répondant & ces conditions sont
exposées cli=-dessous. i

[.6.%-Cas de vol ob le torseur dss forces aérodynamiques est continliment dérivable par rapport |
au _vecteur d'état.

Deux exemples sont présentés :

1.6.1.1. p_ et V variables, Cpg. g‘:ﬁ% constants.

]
L'étude de la dynamique de ce cas de vol non=1linéaire n'est pas du domaine de 1'aérodynamicien, i
sous réserve que les coefficients puissent &tre considérés comme indépendantsdes nombres de Mach !
et de Reynolds. ;
L'exemple du vol asceniant d'une fusée sonde étudié par M. Bismut([28), qui vérifie cette conditionm, v
n'est cité ici que pour mémoire, la figure ci=dessous montre les variations non-linéaires des !
dérivées dimensionnelles de stabilité dues i la variation de la masse volumique de 1'air p avec
1'altitude, dont 11 faut tenir compte &tant domné 1'ordre de grandeur de dp/dt.

ccemmese~a- 8BOTtissement gyroscopigque
pesanteur

L4 N,
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0 temps » N i!
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1.6.1.2 - p et V variables, Cp g et Cqg fonctions continues et dérivables de E* ot E* |

Les &1éments de M sont alors compldtement définis dans le doma‘ne de “nleura de E*et E* 51, de plus,
il est supposé que 1'aéropef ne rencontre pas de rafale atmosphérique se traduisant par des discontinuités
sur g et § , E* et E* sont des fonctions continues du temps .

I1 existe alors, & tout instant t , une solution linéaire tancente 4 la solution exacte.

Les périodes et amortissements de ces solutions linéaires varient de fagon continue en fonction du
temps. Dans certains cas particuliers les solutions de 1'équation du mouvement rendent compte de cycles—
1imites dont ‘la fréquence , 1'amplitude et la stabilité dépendent essentiellement des valeurs des coeffi-
cients aérodynamiques.

L'étude, faite par Murphy et Bradley (29] du mouvement "conique" 3'un missile élancé observé sur
maquette au tunnel de tir, en donne un exemple,

Ia mise en équation de ce mouvement, exposée ci dessous, est limitée au cas du missile de révolution
pour rester dans le cadre élémentaire du présent exposé.

Les forces aérodynamiques, la force de propulsion, la pesanteur et les forces d'inertie en accélération
linéaire sont supposées constamment équilibrées suivant la direction de la trajectoire. Le module de la
vitesse peut donc 8tre quelconque et les équations du mouvement expriment seulement 1'équilibre dec
moments par rapport au centre de gravité. De plus si 1I'axe X est pris comme axe de révolution, 12

tenseur d'inertie de l'engin a pour expression :

I 00
In= (01 0 et étant donné la forme élancée L &L I .
0 01

De m8me, le coefficient du moment aérodynamique, autour de G x , CI est supposé nul, de sorte que le

coefficient du torseur des forces aérodynamiques a pour transposée :

[0 Cm Cn]—> E;‘:[Cmcn] ,

Ainsi les équations du mouvement, au nombre de deux, expriment 1'équilibre des moments autour de deux
azes rectangulaires Gy, Gz choisis arbitrairement dans le plan normal & l'axe de révolution Gx , soit :

p y2
(8) d.m.Q .-.-Z—V SCCR .
( 8) peut &tre remplacée, compte tenu de la forme diagonale de Im , par l'expression sans dimension
suivante

9-) d*. Q% = He avec H=£Sla/[ .
R 2

Les variables d'état indépendantes étant au nomdbre de deux, on peut choisir par exemple :
1'angle a=(), X) de la trajectoire avec l'axe de révolution, et la composante pg de la vitesse
angulaire de rotation sur le vecteur vitesse de sorte que le vecteur a pour transposée dans les

axes liés :

ﬁkz[ pcosa o P sinn]

L'expression développée de (g ) stécrit, en faisant figurer les dérivées des coefficients de stabilité

aérodynamique :

%T* -pk coso] ¥ Cma CmgtCmi 0 «
(19 =M i
10
% : .
pX cosa gﬁ* pk sina 0 0 Cne | | PESiNG
la symétrie de révolution entrafne # =0 et 11 n'y a aucun terme en an et c"l.} dans les équations.

MURPHY et BRADLEY supposent que 1'engin est dynamiquement instable dans un secteur de @ symétrique par

rapport & l'origine. Cette instabilité s'explique si 1'on admet les relations quadratiques :
Cmq + Cmi = Cart Core 1+ 0 ) 0?

() Chr 2 Chr+ Cpra? 02
par raison de symétrie C:“q-fc”“& =C;r
et l'on a posé Cmqot+ Cmie? :(14..) Carat

L'instabilité & l'origine s'exprime par 1'inégalité C. 0, qui corre
nd & 4 '
tissement de tangage et de lacet positifs & l'origine."r >0, q 8po! es coefficients d'amor-
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D'autre part, en supposant Cm—u'(O , ces coefficients s'annulent pour des valeurs de @ calculées
d'aprés (11). Ils deviennent successivement négatifs pour des valeurs de a croissantes. D'autre part
Cma est supposé négatif et constant en fonction de @

L'équation du mouvement s'écrit alors :

2
(12) 'g'pa 'H[Gﬁr +Cprar (1 +l)] %-“_-Hcma p% cosa sina a
=0
Zp:wsdga, sma( #Car + Cprg2e? ) || PR

Cette équation n'est pas linéaire ; elle comprend des termes en a? y P¥ , Sina et cosa . Elle
admet deux solutions particulilres : a

1° * =0 qui vérifie la seconde équation quelle que soit la valeur de « ; dans ce cas le mouvement
de 1' engin est une oscillation plane régie par une équation de Van der Pol :

& %*
¢ ‘“[C;\r + Carg{1+3) @ Ja*~Hemg a =0 ,
dont la solution classique conduit & un cycle limite pour une valeur convenable de 1'amplitude.
2° p} = constante et ¢  a la valeur qui annule Cpp, c'est-b-dire :
Cne=0 = az- G/ Coear
Cette solution indique que le mouvement "conique" est possible. On vérifie qu'il est stable si am»1 ;
cette condition sigralée par les auteurs se retrouve aisément & partir de 1'équation des petits
mouvements de stabilité qui dans ce cas particulier est linéaire.

|.6.2-Cas de vol ou le torseur des forces aérodynamiques est dérivable par morceaux, stationnaire ou non.

Certains cas de vol & incidence élevée, comportent des discontinuités aérodynamiques provenant de décol-
lements, le plus souvent instationnaires, qui provoquent des perturbations des qualités de vol de
1'aéronef.

I1 n'existe pas encore de méthode théorique d'analyse de ces discontinuités et il est nécessaire de faire
appel & l'expérience pour tenter d'y remédier, voir une synthése récente sur ce sujet de W.J.Mc CROSKEY[ 30].

Quelques exemples de discontinuités de cette nature déterminées par des mesures en soufflerie sont
exposés ~l-dessous.

1.6.2.1-Dans le domaine de valeurs de E  ou des décollements et recollements se manifestent, les
relations entre R et E sont généralement multiformes, plusieurs valeurs de R correspondent alors
A une valeur donnée de E

5'11 existe un cycle limite, 1'un au moins des éléments de E varie de fagon cyclique et les variations
de R en fonction de [E présentent souvent une (ou des) boucle (s) d'hystérésis, méme si la variation
de E dans le temps est trés lente ; c'est le cas par exemple des mesures stationnaires effectudes par
valeurs discrétes en rotation uniforme.

lorsque E # @ , mais varie de fagon quelcongue, la forme de la boucle dépend généralement de 1'évolu- L
tion de E dans le temps.

La figure 1.2, tirée de la référence [31] en donne un exemple dans le cas simple du mouvement harmonique
d'un profil en courant plan, pour lequel la fréquence réduite suffit i définir cette évolution.
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Fig. I.2

Les boucles représentent le coefficlent de force normale Cy en fonction de @ , mesuré & dif“érentes
fréquences (k= xfl/V q*l 2k ) sur un profil animé d'oscillations forcées de tangage de grande
amplitude (Aa225°) autour de 1'incidence moyenne de décrochage stationnaire. .
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- La figure [.3 , tirée de la référence [32] représente les cycles d'hystérésis des coefficlents
aérodynamiques transversaux Cp . Cy C, en fonction de l'angle de dérapage § , mesurés en
stationnaire ( Q=@)en soufflerie A une incidence supérieure & celle du décrochage, choisie dans
une zone de décroissance ou d'éclatement du tourbillon d'apex.

- Les deux exemples suivants représentent les cycles d'hystérésis obtenus en rotation uniforme par
valeurs discretes et constantes de .Q , solt :

0= [p;* 0 0] ot ﬁ =0 avec P.*' ¥

les axes X, ot X, étant confondus.
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rig. 1.4 :

La figure [.4 , tirée de la référence [33] montre 1'évolution du coefficient de moment - Cg, autour de '
1l'axe de rotation G X, d'une maquette ADAV d'allongement 7, disposée wur la balance représentée fig. \
A une incidence correspondant & un écoulement décollé ( @ = 16°30', $= 0°) H

L'évolution de ce coefficient C'. , quasi-symétrique par rapport h 1l'origine peut étre analysée dans
le domaine de valeurs positives de la vitesse angulaire réduite b/2V . lLes flaches indiquent le
sens d'exécution des mesures effectuées d'abord par valeurs croiss t.es de . , & partir de la valeur J
nulle jusqu'd la valeur maximale puls en revenant A la valeur initiale par vaieurs décroissantes.

La boucle d'hyscérésis_ OABCDE présente des segments de courbe continus pouvant €tre assimilés, avec une '
approximation acceptable en premitre analyse, A des segments de droite de méme pente.

Le premier 3egment passe par 1l'origine ; sa pente clpo est constante et négative, soit :
cl‘(.'g, = cste d'olt C&;! %9)%' donce C <0 dans 1'intervalle O <%‘<0,075 .
Lorsque P; atteint en A une valeur voisine de 0,075, clo augmente brusquement, sa valeur passe de

i
- 0,050 01 Cet accroissement traduit vraisemblablement un décollement de l'écoulement sur la partie ;
droite de 1 aile, provoqué par l'incidence induite par 1la rotation dont la variation, lincaire suivant '
|

]

C
PUSE SRR —
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1'envergure est croissante sur la partle droite de 1'aile s1 R, est positif. A une certaine incidence
locale un décollement se produit entrafnant une discontinuité de la portance locale qui impose un échelon
de moment positif par rapport & 1l'axe de rotation ( Cf°> o) .

PN ——

les coefficlents du moment 40 au décollement et le coefficient d'amortissement CI“ restent sensible-
ment constants dans l'intervalle : B -»C

dans lequel : Cp= 0,1 + C!”(O)P: ’

révélant ainsi 1'établissement d'un équilibre approximatif du régime d'écoulement décollé, Lorsque le
sens de varlation de la rotation s'inverse en C, on observe un nouvel accroissement de Cgo plus
important que le précédent. Cette nouvelle discontinuité CD résulte de la brusque variation du régime de
décollement, liée au changement de signe de 1'accélération du mouvement.

T O AN

4 Le nouveau régime évolue continfiment en fonction de P; et le coefficlent d'amortissement de moment
reste sensiblement constant Jusqu'en E, 3 une vitesse de rotation assez faible pour qu'intervienne le
recollement. Celui-ci s'effectue, par paliers, jusqu'a annulation de la vitesse de rotation.

. .

I1 faut noter que ces mesures stationnaires effectuées 2 Po' et a constants révélent incidem-
ment 1'influence de 1l'accélération de rotation sur le Ly . ]
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Fig. I.5

- Ia figure .5 , tirde de la référence [34] montre 1'évolution du coefficient de force transversale C
en fonction de * sur une maquette de missile en rotation, calée 2 1l'incidence de 90° sur le montage
représenté fig, AII.12 L'ogive de cette maquette est constituée par un hémisphére raccordé & un paral-

Y

1lélépipéde droit de section carrée & arétes arrondies.

Les mesures effectuées A des nombres de Reynolds Re variables dans le rapport de 1 2 10 confirment
1'importante influence de ce paramétre sur la nature des décollements.

Elles montrent qu'un essai effectué & une valeur de Res trop faible risque de donner une évolution du

torseur complétement différente de celle qui se présenterait sur 1'appareil réel.

En effet, si 1'on examine les évolutions de € mesurées par valeurs crolssantes, puls décroissantes

de g* on constate a partir de l'origine :
-~ dans la zone de Re 1la plus élevée, une évolution lindaire de C, dans le domaine de g* exploré.

.

- au plus faible Re , Cy d'abord croissant avec p* ; vers p*S 0,04 , un deuxiéme régime apparait,

entrafnant une discontinuité positive AB de sulvie d'une décroissance BC sensiblement lindaire ; les

valeurs de C obtenues par valeurs décroissantes de p'* sont les mémes que celles obtenues par

valeurs croissantes,

- & la valeur de R« intermédiaire, C, décroft lindairement de O & D suivant une droite de méme pente
que celle observée au nombre Re plus élevé ; puis en D une discontinuité de Cy sensiblement égale &
la précédente se manifeste ; Cy dScroft ensuite suivant la droite EC pratiquelment confondue avec celle
suivie au faible Ry ; de Cen'E, C reste sur cette méme drolte jJusqu'd ce qu'apparalsse en F une
discontinuité FG ramenant au régime Initial.

Un cycle d'hystérésis DEFG exite donc & cette valeur de Re .

- L'auteur de la référence [34] associe les di-.continuités observées aux faibles nombres de Reynolds a
1'extension brutale de la zone décollée en aval de la maquette vers la face opposée & la rotation ; le ;
retour & la configuration initiale se faisant avec un certain retard aux Re intermédiaires. %

t

!

! Cette extension du sillage et le cycle d'hystérésis qui 1'accompagne disparait progressivement lorsque
,’ Re crott (voir les schémas représentés sur la partle droite de la figure 1.5).
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1.6.2.2- Pnénoménes adrodynamiques observés sur les avions au cours d'une manoeuvre & grande incidence
en écoulement décollé stationnaire ou non.

La figure 1.6 , extraite de la référence [35), représente le coefficlent de portance Cz# C
équilibré en fonction de 1'incidence, mesuré & différents nombres de Mach sur une maquette au 1/10
de 1'ADAV/ADAC HARRIER, & dérapage nul.
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Fig. 1.6 :

Une discontinuité de la pente Cgzyq (v G ,) est visible sur chaque courbe & une incidence critique qui ;
décrott de 11° & 8° lorsque le nombre de Mach croft de 0,6 & 0,9. Dans ce domaine d'incidence des décol-
lements commencent & apparaltre puis s'étendent sur une partie de plus en plus importante de 1l'aile au

fur et a4 mesure que l'incidence et le nombre Mach augmentent. Ces décollements & caractére instationnaire
sont la cause des perturbations des qualités de vol apparaissant & incidences croissantes avant que ne soit f
atteint le Oz maximal, dans 1'ordre suivant : |

1) Le tremblement (buffeting) au cours duquel le torseur R reste généralement symétrique, mais présente
une premiére phase de variations d'intensité relativement faible dont le spectre en forme de bruit blanc
excite les modes de structure, et une Seconde phase, & caractére instationnaire nettement plus marqué et
d'intensité plus importante qui s'apparenterait & un sillage de tourbillons alternés avec une loi de :

fréquence aléatoire. [36] )

2) Le balancement d'aile (wing rock), oscillation transversale de roulis, lacet et dérapage d'amplitude :
importante, particullerement en roulls sur les avions de faible allongement, accompagnée d'une légére H
composante longitudinale. Ce mouvement est dfi vraisemblablement & un processus de décollement-recollement ;
présentant un cycle d'hystérésis moteur, analogue & celui analysé au paragraphe 11.5.2.2 , du second
chapitre mais sous une forme antisymétrique dans ce cas particulier.

3) L'inversion de la commande de gBuchissement (roll reversal ) qui peut s'interpréter comme la consé-
quence d une variation de la différence des efficacités C'& des gouvernes droite et gauche, opérant
chacune dans un domaine non linéaire différent :

Pour &uL>0 on obtient suivant les cas ACy> 0 ou ACp< 0 : reci rse produit par exemple
si une zone décollée s'étend systématiquement sur les gouvernes.

4) L'instabilité de direction et le départ en vrille incontrSlable.

Des indications sur la détermination de ces perturbations dans les installations au sol sont présentées
ci-dessous en MN.5.2
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CHAPITRE II

TECHNIQUES D'EXPERIMENTATION AU SOL

I1.1-GENERALTTES .

Dans son importante communication au symposium FDE/AGARD sur les PARAMETRES DE STABILITE, tenu en Mai 78
& Athdnes, ORLIK-RUCKEMANN a présenté les installations de mesure des dérivées aérodynamiques en souf-
flerie, utilisdesd 1'heure actuelle, dans la plupart des centres d'essails aérodynamiques d'Amérique du
Nord et d'Europe. Des informations supplémentaires sur des installations mises en service ces derniers
mois, ou encore en cours de mise au point, ont été apportées par d'autres auteurs & ce méme symposium.

Ces communications montrent que, pratiquement, ces mesures sont effectuées dans des souffleries classiques
sur des maquettes animées de petits mouvements dont le nombre de liberté est restreint.

Néanmoins, dans certains cas particuliers, les valeurs de ces coefficients sont obtenues par des mesures
effectuées sur le mouvement d'une maguette en vol libre.

On peut aussi citer, pour mémoire, une tentative de mesure des dérivées de IR par rapport a 0 sur
maquette fixe dans une soufflerie dont 1'écoulement est rendu artificiellement rotationnel [37].

Il a sean‘é superflu de reproduire dans leur ensemble les descriptions des montages et 1'exposé des métho-
des expérimentales déJA rassemblés dans les publications du symposium FDP/AGARD d'Athénes, plus particu-
lidrement dans celle d'ORLIK-RUCKEMANN,

C'est pourquoi quelques schémas seulement d'installations typiques, des indications sur les ordres de
grandeur et les résultats d'essals sont présentés ici & titre d'exemple. Le développement de ce chapitre
est essentiellement un rappel des principes et des méthodes d'expérimentation, présenté dans 1'ordre
suivant :

§ 0.2 Torseurs d'efforts sur une maquette en soufflerie.

§ L3  Principes des installations d'essai.

§ 14 dature des informations (torseur d'efforts et vecteur d'état) et chatnes d'acquisition.

§ 1.5 Proocédures expérimentales et traltement des informations.

I1.2.- TORSEURS D'EFFORTS SUR UNE MAQUETTE EN SOUFFLERIE.

la maquette est disposée dans la soufflerie sur un montage {ou suspension) qui sert soit & 1'immobiliser,
soit A 1l'animer d'un mouvement & un ou plusieurs degrés de liberté,

L'équation du torseur d'efforts sur la maquette dans le repdre Gxyz 1ié & celle-ci a pour expression
A tout instant t :

(1) Jz2R+Gy + S,

dans laquelle $y est le torseur d'effort imposé A la maquette par la suspension.

L'équation précédente est A& rapprocher de l'équation (1) du § I.4.1 établie dans le cas du vol libre.
Soit un petit intervalle de temps At aérint par tg-tj, la différence entre les valeurs de (1) aux 1
instants tg et tj 8'exprime par :

(2) l‘l'l(‘.g—é“)= R'-RH'A‘.—M)"’sn‘sli .

112.3= 51 1e torseur Rest contimu, on peut écrire,A() représentant une variation arbitrairement petite :

t“-tﬂ' Atl ’ n,-l‘h =.\R ’ ﬂg-sn=.\s, . ]
St B est dérivable par rapport a Ey et E. , (2) s'éerit @
(3)  mik,= ;3—,S K[CaeAE™ Cp i\t LAE"|#1G, 415, .

Ia relation entre Aq; et @4€ est donnée en annexe ALS, les expressions de &k et de Ae, sont indi-
quées au § I.4.1.
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En faisant passer les termes en cu et c.'g au premier membre, il vient :
(&) CredE"+Cp i \E" = ;3—,51(-'[-“ AE,-AG-AS, |- e LAE,
qui s'éerit sous forme transposée :
(5) SEC +AE'Chi = ,J—,s [3&m - 3G, 18, ]i"-AE* Le,,
' 2

m, ket ®, étant symétriques ont les mémes expressions que leurs transposées.

L'équation (5) peut &tre considérée comme systéme d'équations, dont les inconnues sont les vecteurs
colonnes des matrices transposées é“ et N

» »

Cnétant supposé dérivable par rapport 2 [E et f , les valeurs de AE et AE peuvent &tre mainte-

nues dans des intervalles suffisamment petits pour que CR.E etC(M représentent .avec une bonne approxi-
mation les constantes du systéme linéaire tangent du cas de vol défini par Eyet El .

Les \e.leurs e ces constantes ne sont donc pas nécessairement les mémes dans tout le domaine de valeurs
de et
x *

Dans ces conditions, un systéme (5) donné comprend 2 fols 36 inconnues et théoriquement pour le résoudre
11 faudralt pouvoir disposer de 2 fois six ensembles de valeurs de E'et AE"Liné¢airement indépendants.
Cependant, pour les raisons indiquées aux paragraphesl4.5 etl4.6,un grand nombre d'éléments de Cu et
cng peuvent &tre négligés dans 1'étude de la stabilité des avions et des missiles. Les principes des
méthHodes expérimentales de détermination des coefficients qui interviennent effectivement sur la stabilité
sont exposés au paragraphe 3 de ce chapitre.

Cette détermination ne présente pas de difficulté théorique particuljére, car en principe, on peut conce-
voir une expérimentation qui donnerait les ensembles de vecteurs * ot sous la forme de matrices
diagonales, ce qul permettrait de calculer un par un les éléments de € et CR’E . C'est précisément le
cas des valeurs des dérivées aérodynamiques déduites des essals stationnaires classiques, par exemple:

clﬂ, Cma ’ CYB » C’B » cna .

I1.2.2- Dans le cas ob le torreur R présente soit des discontinuités, soit des variations trés rapides
( dr’-érochzge) 1'équation (5) n'a pas de sens, mais 1'équation (1) reste valide quelles que soient les valeurs
de et

) ) S

Les valeurs des sauts de Cg, ou de CR,E et Cpg symbolisées par :

(cl|) , [cR,E] , (CR,E] (page 36 § II.1.5 de la référence 2 indiquée en annexe A.I.1 )
peuvent &tre caleuldes d'apres cette équation si &, Gy et @y sont connus dans un aomaine de valeurs
de Ex et By incluant celles des discontinuités.

Ce mode d'interprétation peut €tre appliqué aux mesures comportant des variations & travers des
zones de discontinuité.

Dans tous les cas ol cﬂ,ﬁ’cﬁé ne sont pas constants, la méthode précédente correspond & une approxi-
mation "multilinéaire", §'il :’a discontinuité elle s'accompagne généralement d'un cycle d'hysérésis

[ ré£.25 page? 1.1 § 1.2) et §1.6.2.

I1.3 PRINCIPES DES INSTALIATIONS D'ESSAI

IL.3.1-Mesures stationnaires

Elles sont effectudes sur les balances de mesures stationnaires rappelées ici pour mémoire [38] et sur les
balances en rotation uniforme paralléle i 1l'écoulement dont quelques schémas sont présentés én annexe a
titre d'exemples.

On remarque que certalnes de ces balances sont mises en mouvement par des rpoteurs hydrauliques ou A air
comprimé. L'intérét de cette disposition est vrécisé .i-dessous en II1.3.3.3 .

I1.3.2-0scillations libres

Deux catégories de montages sont utilisés pour animer une maquette de mouvements d'oscillations “"libres".

- les degrés de liberté 1l.. ‘rés avec les muntages de la premiére catégorle sont effectivement libres sans
[ .
contrainte, ce qui peut s’ exprimer par: A’|='-

De tels montages ont été mis en service il y a plus de dix ans [ 39 ] dans les grandes souffleries super-
soniques et hypersoniques de 1'A.E,D.C. & TULIAHOMA. Les axes de rotation sont matérialisés par des paliers
A gaz dont la valeur du coefficient de frottement se situe au~dessous de tout seuil mesurable. Des montages
A un, deux et trols degrés de liberté sont en service.

- Ceux de la seconde catégorie, dont deux modéles figurent comme exemples fig. All2 , sont constitués par
des articulations élastiques 3 lam es croisées, Ce genre d'articulations ne v déforme pratiquement, qu'
autour de 1'axe représenté par 1'intersection du plan médian des lames, par l'action d'un moment proportion-
nel a4 l'angle de déformation. La résistance mécanique de 1l'nrticulation impose toutefois de ne pas dépasser
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suivant les dimensions, des angles de valeur maximale comprise entre 1 & 6 degrés . Une
maquette disposée sur un tel montage prend, & la suite d'un écart de sa position d'équilibre, un mouve-
ment d'oscillations & un degré de liberté, dits libres, mais en réalité soumises 4 la contrainte due &
la déformation de sorte que :

Ag,zs.

La valeur du coefficlent d'amortissement de ces articulations, quoique nettement supérieure & celle des
paliers A gaz, est encore tres petite de l'ordre de :

0,0005 < {,«<0,0015
d'aprés les résultats obtenus par X,.VAUCHERET, représentés fig.AH

Elles sont donc parfaitement adaptées & la mesure des faibles amortissements.

Des dispositifs de commande & distance permettent d'effectuer des lichers i une cadence suffisante pour
obtenir, pendant la durée de 1l'écoulement sain d'une soufflerie intermittente plusieurs séries.d’oscil-
lations & une moyenne donnée, ou méme & des incidences différentes. Un schéma de 1l'installation utilisée
dans les souffleries de 1'ONERA 2 Modane est indiqué fig.AIL3.

Ia figure All22représente une variante d’'un montage de cette catégorie spécialement étudié par le F.F.A.
pour la mesure de l'amortissement d'une aile ogivale, dans sa soufflerie transsonique supersonique S4
de section de veine 1 m2.

I1.3.3-0sc111ations entretenues et forcées

Les principes de ces deux modes de mise en mouvement de la maquette se distinguent entre eux de la
fagon suivante :

ML3.31-La maquette animée d'oscillations entretenues est disposée sur une suspension élastique dont la
rigidité est calculée de fagon & s'assurer d'au moins une fréquence de résonance. Un moteur relié 3 la
suspension par une liaison de faible rigidité, imprévue & la maquette un mouvement d'oscillations de
fréquence voisine de cette fréquence de résonance.

Dans ces conditions, la puissance nécessaire & l'entretien du mouvement est généralement minimale. Il
arrive méme que, lorsque les conditions correspondant & la divergence ou au flottement sont réunies,
cette énergie soit empruntée & 1l'écoulement de la soufflerie. Le moteur doit alors &tre débrayé, ou
méme le cas échéant pouvoir fonctionner en récepteur pour s'opposer & la divergence.

. Des schémas de balances du R.A.E. et du N.A.E. sont présentées en annexe & titre d'exemples fig.
et fig. .

Les moteurs de ces balances sont des oscillateurs électromagnétiques. Le dessin de la balance du R.A.E.
a été étudié de fagon A s'assurer de 1l'existence de trois modes d'oscillations particuliires pratique-
ment découplés entre eux A& leur fréquence de résonance. Cette disposition permet de déterminer les
dérivées aérodynamiques transversales sur une maquette animée de deux modes d'oscillations en dérapage
et en lacet autour de deux axes paralléles entre eux et perpendiculaires a4 1l'axe du dard, puls d'un
mode de roulis autour de celui-ci,

Ie passage d'un mode & 1l'autre est obtenu, sans nécessiter aucun démontage, en falsant unigquement varier
la fréquence du courant d'alimentation de 1l'oscillateur électromagnétique.

Le N.A.E. a réalisé et perfectionné deux modéles de balances-dard en oscillations & un seul degré de
liberté en rotation. Sur l'une d'elles, la maguette est animée d'oscillations autour d'un axe perpen-
diculaire % l'axe du dard correspondant & des mouvements de tangage ou de lacet suivant la disposition
de la maquette sur la balance., Sur l'autre, la maquette est animée d'cscillations de roulis autour de
1'axe du dard.

Dans les réalisations les plus récentes l'attache de la maquette sur la partie mobile de la balance est
faite par 1'intermédiaire d'un dynamométre & faible course & cinq composantes [ 14 ] ; la composante X
suivant 1'axe du dard n'est pas mesurée.

Les deux balances du NAE sont spécialement destindes aux mesures & grande incidence. Elles donnent les
éléments des matrices cR,E et cR'E qui ont une influence sensible sur la dynamigue du vol. Il doit
cependant &tre noté que les résultats fournis ne sont valables que dans les domaines ou le torseur R
est continument dérivable.

11.3.3.2- Le principe des balances en oscillations forcées consiste & imprimer directement , & une
maquette montée sur une suspension aussi riglde que possible, un mouvement d'oscillations & un ou
plusieurs degrés de liberté.

L'attache de la maquette sur la suspension est falte par 1'intermédiaire d'un dynamomdtre & faible
course, Les schémas de la plupart de ces balances, dont certaines sont en service depuls prés de vingt
ans, sont présentés dans la récente publication d'ORIIK~RUCKEMANN déjh citée en Il.1 . Il a paru
néanmoins utile de rappeler a titre d'exemple la balance-dard transsonique ou supersonique du CALSPAN,
mise en service en 1962, qui présente 1l'originalité de pouvoir mettre la maguette en oscillations de
tangage d'amplitude importante ( £ 6°) autour d'un axe virtuel confondu avec 1l'axe transversal G de
1'aéronef fig.AlL5.Cette disposition offre des perspectives intéressantes i 1'heure actuelle pour l'étude
du décrochage aux grandes incidences. [59 R
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Dans les comptes rendus du méme symposium, trois balances de stabilité (rotation uniformes, oscillations
entretenues et oscillations forcées) basse-vitesse ( VE60 ms~l) sont présentées dans les communications
du Pr. HAFER [ 41 ] et de Jan derDECKEN et ali.[ 42 ]. Ces balances sont mises en mouvement respectivement
par un moteur hydraulique, un oscillateur électromagnétique et des moteurs électriques A courant continu.

11.3.3.3- Remarques sur la motorisation des balances.

Les progrés accomplis ces dix dernidres années dans le développement technique des générateurs et moteurs
A fluides sous pression (pneumatique et hydraulique) ont conduit & utiliser ces matériels, fabriqués
industriellement, pour la motorisation des balances en rotation et en oscillations.

Ces moteurs présentent les avantages suivants :

- fournir les mémes pulssances que les moteurs électriques avec des masses et Ges encombrements beaucoup
moins importants.

-~ ne pas introduire de parasites électriques au volsinage des llgnes conductrices des signaux de faible
niveau { 1pV & quelques millivolts) émis par les divers détecteurs.

On observe également que le pilotage électronique assure & 1'heure actuelle avec une grande précision,
soit la régulation de la vitesse de rotation, soit la stabilité de la fréquence et ceci quelle que soit
la source d'énergle utilisée.

L'utilisation de 1l'air comprimé parait convenir aux moteurs en rotation uniforme de faible pulssance,
de l'ordre de 2 kw Ga] , et 1l'hydraulique aux puissances supérieures fig.Alld2.

En outre, dans le cas particulier des oscillateurs hydrauliques asservis, 1'amplitude et la position
moyenne des oscillations sont réglées continfiment & distance.

A notre connaissance la premi®re balance-dard mue par un vérin hydraulique asservi a été réalisée par 1'AEDC.
Tes figures de la page 171 de la référence [ 10 ], montrent le vérin et sa servovalve disposés a 1'extré-
amont du dard fmmédiatement en aval d'une articulation dont 1l'axe est perpendiculaire & celui du dard.

Les faibles dimensions de ce dispositif permettaient de le loger & 1'intérieur du fuselage de la

maquette. Cette balance a été perfectionnée depuis comme le montre la fig. 8 de la référence [ 14 1.

Une balance, prévue pour &tre installée dans les grandes souffleries subsonique de 1'ONERA & Modane

(8m de diamétre) et au FAUGA (3,5 x 4,5 m2), utilisant ce mode de motorisation est en cours de montage.
Elle comporte deux t8tes équipées de dynamometires, disposées a 1l intérieur du fuselage, qui peuvent

8tre fixées 1'une ou l'autre & l'extrémité d'un mt vertical. L'une d'elles est destinée aux mesures
stationnaires et 1'autre aux mesures instationnaires. la différence essentielle entre ces deux dispositifs
réside essentlellement dans les valeurs maximales des vitesses angulaires, de 1°/sec. en mesures station-
naires et 15°/sec. en essals instationnaires.

les conditions de fonctionnement de cette balance sont approximativement :

maquette : masse m =€ 300 kg 3 inerties : Iy <50 kg m o, Iyet Iz € 100 kg m2,
envergure b £ 3 m,

plages d'angles d'incidence, de dérapage et de gfte :
-10° $@ € 30°; -4° £ p € 18°; -15° £ P <15,

L'amplitude des oscillations en tangage, 1;acet et roulis est de + 2° pour un intervalle de fréquence de
0,5 € f €2 Hz.

Enfin,le mit vertical peut étre déplacé sulvant son axe & une vitesse de 4 ms-l sur une course de 3 métres.

1.3.954 Vol libre dans les installations au sol.
Les méthodes de détermination des coefficients aérodynamiques d'aprés l'analyse du mouvement d'une
petite maquette de projectile en yol libre, au tumnel de tir ou dans une soufflerie supersonique, ont été

décrites dans deux AGARDograph publiés 11 y a une dizaine d'années [LL] et [LS] . Une étude sur le méme
sujet poursuivie au Laboratoire de Recherches Balistiques dc Vernon est parue en 1973 %‘J

les oblectifs recherchés dans ces moyens d'essais étant pratiquement atteints, les efforts de modernisation
de ces derniéres années ont été orientés principalement sur les équipements des installations d'essals au
sol spécialisées dans 1'étude du vol libre d'une maquette d'avion, en vue de répondre aux questions posées
par les qualités de vol bridvement exposées au paragraphe II.5.2.

Parmi les installations concernées on peut citer notamment :

- Les souffleries verticales de vrille de la NASA & Langley-Field et de l'Institut de Mécanique des Fluides
de Iille. Les dimensions et la vitesse de ces deux souffleries sont voisines, des maquettes de 1,5 m d'en-
vergure peuvent y &tre essayées.

- L'installation d'essai en vol libre de la grande soufflerie (9m x 18m) de langley-Field dans laquelle sont
étudiées des maquettes motorisées de 1,5 m d'envergure et de 3 m de longueur.

- Le nouveau laboratoire de vol libre de 1'Institut de Mécanique des Fluides de Lille disposant d'un
domaine de vol de 50 m de longueur dans lequel les maquettes sont catapultées.

Le nombre de Mach de 1'écoulement de ces installations se situe aux environs de O,1.
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I1.4- NATURE DES INFORMATIONS ET SYSTEMES D'ACQUISITION

Les informations recueillies en essai sont représentées par :

*
- les éléments a1 _vecteur AE* , de sa dérivée par rapport au temps Aé et ceux du torseur AS'
dans les cas ol m et m existent et sont calculdes d'apres (5), c'est-a-dire dans le domaine
ot R est linéaire. 4

~ Les éléments de E, , .E et s‘ en fonction du temps dans les autres cas, en particulier cans les
domaines ol &b! insta‘:ionnaire ou présente des discontinuités.

Dans la pratique, l'acquisition des informations est faite en deux étapes :

a) la premiére correspond aux mesures stationnaires classiques, dans lesquelles il faut inclure les
mesures sur balance en rotation uniforme ¢'axe paralldle i 1'écoulement. Ces mesures donnent, d'aprés
1'équation (1) considérée dans le cas J =@ , les vecteurs R et par conséquent Cp dans un domaine
de valeurs de [E™ d'expression transposée :

E*:[_,[B a p*q* r*] E=QAv=0 ﬁ*=[p*q*r*]

*
Les informations cR en fonction de [~ ainsi obtenues permettent :

- de calculer d'aprds (5) les éléments de cRE gradient de Cg suivant E* dans les parties de ce
domaine o R est continu et dérivable ;

- d'observer et‘d'évaluer des discontinuités par exemple des cycles d'hystérésis visibles sur les figures
1.3 et L .

b) La seconde étape comporte l'acquisition des m8mes,informations en fonction du temps sur une maquette
en mouvement tel que l'un au moins des éléments de [E soit différent de zéro ; en outre et
n'ont plus nécessairement la m8me direction. Ces conditions s'expriment par :

Ex0 IQAVIZ 0

Une vue d'ensemble des systémes d'acquisition utilisés actuellement dans les installations au sol est
présentée dans la suite de ce paragraphe sous leurs deux aspects : détection et conditionnement-
enregistrement.

Il.4.1- La détection des forces est effectude de fagon classique depuis plus de vingt ans par des
barreaux d'acier équipés de jauges de contrainte, généralement en silicium pour les mesures instation-
naires.

- Le développement, plus récent, des techniques d'asservissement a largement contribué & la création et
4 la fabrication industrielle de nombreux détecteurs de grandeurs cinématiques (position, vitesse,
accélération).

On peut citer & titre d'exemple :

IS

- les résolveurs, détecteurs de position, constitués par de petits transformateurs & secondaire mobile,
alimentés par un courant alternatif de 400 Hz. Les clinométres fabriqués suivant ce principe ont une
plage de mesure de 0 & 360°, dans une bande de fréquence variant du continu & plusieurs dizaines
de Hz.

-~ Les gyrométres miniaturisés qui peuvent 8tre logés dans les maguettes de vol libre.

- Les accélérometres utilisés en grand nombre dans les études de résistance des structures aux vibrations.
Leurs éléments sensibles sont généralement des cristaux de silicium piézo résistants ou des cérami-
ques piégo électriques. La bornme inférieure de leur bande passante part du continu pour les premiers
et est de 1'ordre du Hz pour les seconds, alors que la borne supérieure peut dpasser plusieurs
dizaines de kHz avec 1l'un ou l'autre élément. Les dimensions de ces éléments minialurisés permettent
de les installer sans difficulté & 1'intérieur des ailes et des empennages des maquettes.

Les signaux électriques émis par les détecteurs sont presque toujours. transmis aux instruments de mesure
par des conducteurs de dimensions aussi réduites que possible, néanmoins des récepteurs-émetteurs de
télémesure et de télécommande miniaturisés sont actuellement embarqués sur des maguettes essayées en

vol libre. Les sections des fuselages de ces maquettes sont égales ou supérieures & un décimdtre carré.
Un étage de préamplification est généralement interposé entre la sortie du détecteur et 1'entrée de 1'é-
metteur.

Des chafnes de télétransmission & 30 voies sont installées dans les maquettes essayées & 1'Institut de
Mécanique des Fluides de LILLE [ 19 ].

ll.4.2— La premidre fonction du conditionnement est d'amplifier les temsions de sortie (quelques uv
A 100 mV) des signaux émis par les détecteurs pour les rendre compatibles avec les entrées des autres
organes du systdme d'acquisition, généralement de £ 1mV a % 10 V.

La sortie des amplificateurs comporte un premier étage de filtrage qui élimine, en particulier, les bruits
d'origine électrique ou électronique.




37

#nsuite, suivant le mode de traitement adopté, les signaux ainsi obtenus sont :
- soit enregistrés sur bande magnétique analogique pour &tre traités en temps différé ;
- soit branchés sur des calculateurs analogiques spécialisés ;

- 30it encore numérisés directement puis transmis aux pegistres d'un ordinateur ou enregistrés sur bande
magnétique numérique ; la cadence des convertisseurs analogiques-numériques modernes est de 40 kHz.

Les ordres de commutation et d'échantillonnage sont donnés par des circuits logiques intégrés dans les
calculateurs analogiques spécialisés et/ou par des ordinateurs de gestion utilisés pour l'ensemble des
essais de la soufflerie.

‘lo § - TRAITEMENT DES INFORMATIONS ET PROCEDURES EXPERIMENTALES

L'objet du traitement des informations est la recherche des solutions des équations (1) ou (5), écrites
au paragraphe Il.2 rappelées ci-dessous :

V1) ' T=R+G+ S,y ,
(s) ﬁe;5+ﬁ*3;;=i.;;—§ [AEm - 1G,- A8 )i~ AE* e,

dans lesquelles R (donc CR ) ou ca E ,cn g sont les inconnues.
’ (]

Les informations d'essais sont affectées de bruits & caractére plus ou moins aléatoire et d'intensité rela-
tivement faible lorsqu'ils sont dus & la turbulence de 1'écoulement de la soufflerie ; par contre leur
intensité devient importante s'ils sont provoqués par des singularités de 1l'écoulement sur la maquette
(décollements et ondes de choc instationnaives).

L'une des fonctions essentielles du traitement des informations est, par conséquent, de dépouiller les
signaux utiles des bruits aléatoires et si possible de les évaluer.A cet effet, ces dernidres années, ont

] été développés parallélement des méthodes et moyens de filtrage analogiques et numériques.

Grfce aux progrds constants de 1l'informatique, il apparaft maintenant que les moyens de traitement entiére-
ment numérique, beaucoup plus précis, sont appelés & remplacer les moyens analogiques ou hybrides actuelle-
ment en service, d&s que des temps de réponse assez brefs pour satisfaire les besoins de traitement en temps
réel auront été obtenus. Cette généralisation ne sera effective qu'aprés la mise au point de mini-ordina-
teurs congus spécialement pour une fonction particulidre, déja éprouvée & l'occasion des réalisations de
traitement analogique telles que par exemple : le dispositif (dampometer) de mesure des coefficients d'amor-
tissement réduit en oscillations libres [47] ou la commande automatique d'une gouverne anti-flottement dont
le schéma est indiqué fig. 1, page 13 de la référence [48].

Dans la pratique, les mesures sur des maquettes en mouvement avec et sans écoulement aérodynamique, sont
traitées le cas échéant linéairement d'aprés 1'équation (5) suivant des méthodes exposées ci~dessous en
I.S.1 . Dans le cas contraire et faute de mieux la recherche des solutions de (1) n'est pour le moment
entreprise, a4 de rarce exceptions prds, évoquées en I1.5.2, qu'a partir des mesures stationnaires classi-
ques. Cette procédure est appliquée également aux mesures obtenues avec des balances en rotation uniforme
paralldle ou non & 1l'écoulement.

Or, les installations au sol disposent & l'heure de moyens de traitement assez puissants pour aborder la
recherche des solutions de (1).

I1.5.1 - Méthodes linéaires
Elles ne s'appliquent qu'a la détermination des matrices cR,E et CR,E dont les éléments sont des constantes.
M.5.1.1 - Oscillations libres

Le principe du traitement est rappelé dans le cas simple des oscillations de tangage & un seul degré de
liberté AO , avec rappel élastique.

Dans ce cas, compte tenu de :
A@=Ac et AO=Aq ,

Les transposées du vecteur d'état et de sa dérivée par rapport au temps qui figurent au premier membre de
(5) s'écrivent :

AES[do Aq*] et AE =[N A¢*) -

de m8me, d'aprds l'expression de Mt.écrite en 1.4.5 , les éléments des deux matrices CR.E et Cn'é
déterminées par les mesures faites au cours de ces oscillations peuvent s'écrire sous la forme d'un vecteur

de transposée :
[Cmu Cmq+C,M] .

Au second membre de (5) le tenseur M et la matrice [K=' se réduisent respectivement aux scalaires l’ et

1/2 ; en outre : \G.= £=g
-l x- -
Par ailleurs As‘,:[sx.e 1] ][.\'G]
avec 0 Zly;‘m: o

Sxe rigidité de 1'articulation élastique, ¢ et {§, pulsation propre et gmortissement réduit, supposés
constants, de 1'ensemble mécanique constitué par la maquette et 1l'articulation, A@ élongation du mouvement
et Al sa vitesse.
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Dans ces coniitions 1'équation (%) prend la forme de l'équation 1inéairs 'v second ordre suivante:

(6) Ve Aé%] Cma =[18-2;,0:10 - wg? \6) xy/gv’s

cmq* C[n&

et sous forme sans dimension, exprimée par le symbole ( )*

(7) [Ae A" ] [Cma =[A6 2,216 -me’.\(-)]*ur; ?
La solution de (7) est de la forme :
Ae= \egest

Lorsque 1'élongation A® =a la forme d'une oscillation, § valeur propre complexe de 1'équation (7)
(7) a pour expression :

sz (-L+iVI=0) avec  wimal/V

oy et § sont respectivement la pulsation propre et l'amortissement réduits de 1'oscillation;
1'élongation A@ peut 8tre éliminée de (7) qui devient :

(8) D s] Cma = ["52"2;,0):'5-0):‘2] ur;’ avec ry*2= l,/m .

Crnq*+ Cmi

La procédure expérimentale consiste :

~ & déterminer en absence d'écoulement : Syg par des mesures statiques ou en oscillations avec une

fausse maquette d'inertie connue, puis w@get & en oscillations avec la maquette & essayer ;
o bs

~ les réponses en oscillations dans 1'écoulement donnent w, et § , d'ol 1l'on déduit s (grandeur
complexe).

On dispose alors des paramétres nécessaires au calcul de Cpq et Cmqi-cm& d'aprés (8).

Pratiquement, les fréquences et les amortissement réduits sont mesurés par des appareils spécialisés
(dampometer) 4 sorties numériques

Le premier d'entre eux, & notre connaissance, a été congu et réalisé avant 1954 [51] par OLSON et
ORLIK-RUCKEMANN.

Les moyens d'essais en oscillations libres ont été principslement €tudiés pour la mesure des faibles

P s I z s . 'd
amortissements de tangage des missiles élancés en supersonique et hypersonique. Les valeurs de &
obtenues aux essais sont de 1'ordre de :

{=<0,05.

L'intér8t de cette méthode réside d'une part dans la simplicité de la mesure, limitée au relevé de 1'élon-
gation en fonction du temps et d'autre part dans la rapidité d'exécution des essais. En effet, le montage
présenté figure All permet d'obtenir plusieurs séries d'oscillations au cours de la durée de 1'écou-
lement sain d''me soufflerie intermittente.

I1.5.1.2- Oscillations entretenues et forcées

Les méthodes de traitement pratiquement identiques pour les deux modes d'oscillations ont pour objet les
mesures de la fréquence, des amplitudes et phases du mouvement et des torseurs d'effort.

Lorsque le mouvement est & un seul degré de liberté, sa phase est prise comme origine ; mais généralement,
le mouvement est & plusieurs degrés de liberté et 1'origine des phases est alors,par convention, celle du
degré de liberté d'amplitude maximale.

Les procédures expérimentales et les méthodes de traitement sont classiques ; elles sont rappelées dans
les communications 1 & 9 du symposium FDP-AGARD d'Ath®nes (1978). Il a donc paru suffisant pour fixer les
idées de présenter seulement ici figure AILB deux diagrammes qui résument clairement
les méthodes pratiquées par la D.F.V.L.R. et 1'industrie aérospatiale de la R.F.A.

~ La figure All.6 montre un exemple d'utilisation des multiplieurs analogigues (RCV) & *rois eucrées
lesquelles sont raccordées simultandment au signal & mesurer et 3 deux signaux sinusofdaux purs décalés
en phase de 90° ; les résultats des multiplications du signal & mesurer par ces deux signaux, disponibles
sous forme analogique aux deux sorties de 1'appareil sont appliqués & un voltmétre intégrateur & sortie
numérique (IRVDM). La résolution de {5) est ensuite faite par ordinateur.

Cette méthode est utilisée couramment par le NAE (voir ccmmunication 9 au symposium cité ci-dessus), et
dans les souffleries de recherche de 1'ONERA & Chalais-Meudon.
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Ia figure II.1 tirde de la référence ﬁ(l] nontre les valeurs des coefficients de soment
de tansmee et de lacet par rapport i 1a vitesss angulaire de lacet, obtemmes avec 1a hbalance du s
roprésentde rig.AIl-4-2, Les mesures ont 6t effectuées dans ls soufflerie transsonigue ds la WASA A
Ames { 1,83 max 1,83 m ) & Mach w 0,7 dans un intervalle d'incidence de 0° A 40°,

Des discontinuités importantes sur ces deux coefficients apparaissent entre 16° et 20°;
un changement de signe est observé sur le coefficient croisé.

Cnr “Cmg COSag ;.5
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Dynamic Pitching Moment Derivative due to Yawing.
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- La figure All-6 donne le schéma d'un systdme de traitement gumérigue par analyse de FOURIER limitée &
la fréquence fondamentale. Les signaux analogiques émis par les détecteurs sont conditionnés (Relais-unit),
puis aiguillés par un systdme logique, qui les branche sbquentlellement sur un convertisseur analogique-
numérique et les tramnsmet 2 l'ordinateur. Celui-ci effectue l'analyse de FOURIER et la recherche des
solutions de 1'équation (5) correspondant au mouvement imposé 4 la maquetts.

Cette méthode plus moderne que la précédente est appliquée & 1'ONERA dans les souffleries industrielles de
Modane et du Fauga. Les résultats présentés dans la communication 11 du symposium d'Athdnes ont été obtenus
de cette fagon.

I1.5. 2- Méthodes non linéaires

11.5.2.1- Les questions posées par la recherche des qualités de vol satisfaisantes dans les domaines
particuliers parcourus de plus en plus fréquemment par les aéronefs actuels, tels que rafales atmosphé-
riques, vol de transition des ADAC/IDAV, manoeuvres & grande incidence des avions de combat en transso-
nique, etc..., ne peuvent 8tre étudiées par les méthodes linéaires exposées au paragraphe précédent.

Les variations de R , généralement instationnaires sont souvent dues & des décollements et recollements
présentant des phénomdnes d'hystérésis. Elles dépendent non seulement des valeurs instantanées de

et , mais aussi de leur évolution dans le temps. En conséquence, les megures de R , obtenues ‘en
faisant évoluer une maquette dans ces domaines avec des valeurs de E et é particulidres imposées a
priori, ne donnent que des réponses insuffisantes.

Ces considérations expliquent le développement actuel des installations d'essais au sol de maquettes en
vol libre, mentionnées au paragraphe I1.3.4 ,qui apportaient déja depuis de nombreuses années une impor-
tante contribution dans 1'étude des qualités de vol A basse vitesse (vol en approche et vrille). A 1l'heure
actuelle ces installations présentent un intér8t accru, car elles permettent d'éprouver, dans de bonnes
conditions de colit et de délai, des méthodes de traitement non linéaire, couramment utilisées dans les
techniques d'asservissement {§2], mais qui, jusqu'ad ces dernidres années, n'avaient été appliquées
qu'exceptionnellement en aérodynamique expérimentale ; de nombreuses études sont poursuivies maintenant
dans cette voie, exposées en grande partie dans les communications n®s 19 & 32 de la réunion AGARD
d'Athénes en 1978.

En effet 1l'historique de la mécanique des fluides montre que si des études sur les écoulements instation-
naires non décollés ont été entreprises et développées depuis plus de cinquante ans (53] et [54], celles
des écoulements instationnsires décollés vient & peine d'8tre abordée. Les méthodes de traitement non
linéaires développées depuis une quinzaine d'années permettent dés & présent 1'étude de ce problime sur
le plan expérimental.

IT.5.2.2 - Exemple de traitement d'un phénomdne d'hystérésis aérodynamique.

L'analyse des oscillations de tangage autoentretenues d'une maquette de corps de rentrée de révolution A
jupe tronconique en écoulement supersonique élevé Z./47= 4,5) présenté par X. VAUCHERET en 1965 {55] et

rappelée pages 10-8 de la référence (20] est & notre connaissance 1'une des premidres applications d'un

traitement non linéaire d'informations & un phénoméne de décollement-recollement d'un écoulement aérody-
namique.

La maquette était disposée sur le montage représenté figure AIl et calée & une incidence @ de
Tdegrés ( @@= a ),

En transition naturelle, 1'écoulement & cette incidence était décollé sur toute la partie cylindrique de
1'extrados et ne présentait aucun décollement sur 1'intrados.

A l'incidence nulle ( @ = 0°), le décollement était limité & la moitié arridre de la partie cylindrique.
La maquette libérée atteignait apr®s un certain nombre d'oscillations un cycle limite de 1,5 degré

d'amplitude environ. Ce cycle limite stable se retrouvait quelle que soit l'incidence du l8cher, y compris
1'incidence nulle.
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L'évolution de 1'amplitude en fonction du nombre A'oscillations est représentée figure 11.2
ainsi que celle de la néme maquetis en transition déclenchée ; on observe que cette évolution
ost lindaire sans aucune tendance & un cycle limite.

}Crm
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2 e, 1 8 2 Blwox) degrés
c
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P;lg. 11.3

1a courbe schématique de Ci, en fonction de =,représentde fig.II.3 , traduirait cette hypothdme.

le point figuratif, considéré A partir du point A correspondant i 1'élongation maximale (o= 6,=1,§"),
parcourt d'abord le segment de droite AC, dont la pents négative ( Cmq<0) indique un moment de rappel
aérodynamique stable; mais la droite AC ne passe pas par 1l'origine, car la dissymétrie de 1'écoulement,
due au décollement impose i la maquette un Cpo négatif.

Au point C 1'écoulement est en partie recollé, la pente Cmo de CD est plus grsnde en valeur absolue
que celle de AC ; mais CD ne passe pas par l'origine car lorsque la maguetts repasse 3 1'incidence nulle,
1'écoulement n'a pas sncore totalement recollé.

L'écoulsment décolle de nouvesu en D, la droite support du segment DE a la mdme pents que EC par
raison de symétrie.

De nne le¢ trajet de retour EFBA est symétrique par rapport A 1'origine de l‘aller ACDE.
Ia surface de la boucle limitée par le contour BCDF, égale 2 :

Crn
Sgm e

est positive et proportionnelle A 1'énergie correspondant i 1'entretien du cycle limite. ls choix de la
forme multilinéaire du moment de rappel aérodynamique a permis d'intégrer par morceaux 1'équation du mou-
vement écrite sous forme linéaire,

11.5.2.3 - Remarque sur 1'interprétation de non linéarités donnant lieu A des cycles limites.

Ia courbe représentative de la norme’du torseur des forces aérodynamiques [Cglen fonction de 1a norme
du vecteur d'état |Ef |d'un cycle 1imite se présents généralement sous la forme d'une cewrbs fermée.
Le cas de la courbs femée simplement connexs, sans point double , est discuté ici,

1a variation de E, étant périodique, 11 est possible de développer en .;30 de Fourier |Ey| ot (Cph
sl on se limite A 1a uence fonlamentale, 1a courbe représentative [Cgl, |Exl a 1a forme d'une ellipes
semblable A celle que 1'on peut obasrver en régime 1inéaire,

Ie mouvement étant auto-entretenu , certains autsurs interpritent les informationms d'essals, recueillies
généralement aprds filirage, en traduisant 1'énergie nécessaire A 1'entretien du mouvement comme résultant
d'amortissements négatifs ou nuls, c’est A dire tels que :

Cmg*+Cmé3 0  ou Cnr = Cpjcosa=0 .
Une telle interprétationm qui permet de faire coincider artificlellement des résultats expirimentanx

ot des résultats théorigues de calculs lindarisés, eat manifestement incorrects, car elle masque la mature
de 1'écoulement aérodynamique réel dont les effets reldvent d’'un processus nom linéaire imstationmaire.

0.5.2.4 - Renarques sur 1'état actuel des méthodes de traitement des cas de vol & gramie incidence en
écoulement décollé.

A notre conmaissance, il n'exists pas A 1'heure actuelle de méthode générale permettant de dégager
4'une série d'expériences simples , en scufflerie ou dans une imstallation au sol de vol libre, des
iaformations suffisantes pow_n_r!diro avec certitude une évolution quelconque d'un aé;onef en régime décollé,

BT 1@= At

e m——




A

En effet les méthodes d'étude des cas de vol A grande incidence en écoulement décollé se présentent
actusllement sous deux aspects
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1) les essaie dans les installations de Yol 1ibre qul permettent de simuler avec une maquette,libre
de toute contrainte imposée gu‘ uns suspension, le mouvement de 1l'aéronef en présence d'un torseur R

fonction instationnaire de et de son évolution dans le temps, sont effectués i des nombres de Mach et
de Reynolds trop faibles.

2) les essais dans les souffleries aux nombres de Mach de 1'aéronef réel et A des nombres de Reynolds
plus importants que ceux de 1) sont conduits d’aprds les méthodes linéaires exposées en II.5.1. Celles-ci
nécessitent 1la présence d'une suspension et dans certains cas d'corganes moteurs, qui imposent des m
A 1a maquette (Sx s @) , s'opposant A 1a eimulatiop de toute évolution E(t) de 1'aéronef réel ne vérifiant
pas 1'hypothdse de linéarité,

Les indications qui suivent sur 1'étude des perturbdations des qualités de vol signalées en 1.5.2.2
illustrent les remarques précédentes i
~ 1'apparition du tremblement (buffet onset ) est notée pendant les mesures stationnaires classigues,

fig. 1.6 , ot les spectres de pulssance des pressions sur 1'alle sont relevées au cours de son développe~
ment ,

~ le domaine d’incidence et de dérapage correspondant au balancement d°aile, & 1'inversion de la
commande de gauchissement et au dé en vrille avec perte de controle ‘est caractérisd par les valeurs
des deux coefficlents déduites linéairement des mesures stationmaires, -  soit :

1,
Cnpo = Cnb cosa -I—, C‘B ( Cnp dynamique )

LCOP = Cnp - Cpg Cnp /Cpy,  ( latoral control decarture paranster),

} (CML.C”‘ efficacités de lacet o de roulis de 1a gouverne de gauchissement)

Lorsque C"BD et LCOP s'annulent et deviennent négatifs, i1 y a une forte probabllité pour que
1'aéronef se trouve en situation de départ en vrille aver perte de contrdle.

Dans le cas particulier du HARRIER 95] cité en L.62.2,1"6étude de soufflerie n'a permis de définir qu'un
domaine limite d'apparition des perturbations, présenté fig. .4 , ayant sensiblement le m8me aspect que
celui observé en vol.
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D'une manidre générale, i1 apparaft que les données recueillies par les méthodes utilisées actuslle~
ment ne fournissent que des informations insuffisantes pour mettre en oeuvre de fagon satisfaisante les
simulateurs d'étude des qualités de vol et d'entralnement des pilotes,

I1 est donc indispensable d'essayer de combler cette lacune de 1'expérimentation au sol. Pour atteindre
cet objectif, i1 faudrait pouvoir réaliser un montage, en soufflerie transsonique par exemple, congu pour
simuler avec une saquette le mouvement de 1'aéronef réel,

Un tel montage comporterait plusieurs desrés de liberté asservig A une loi de mouvement calculée en
tempa réel d'apris les wesures instantandes des torseurs R ou_ x d¢ la maquette, de fagon 1

C e em o e—— ———

1) A annuler 8, dans le cas ob les tenseurs de masse réduite de 1'séronef et de la maquetts ont la
- adne valeur,
2) A imposer, le cas échéant, les valeurs de &( correspondant A la différence entre ces deux tenseurs,

‘ 2
[.{ 1 =
‘ Ie temseur de masse réduite a pour oxpre\sll on '0 ] n mﬂ m,
L“ ' avec:

s [ "V
M=o Svme
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CONCLUSION

Un tour d'horison sur 1'état actuel des moyens au sol, destinéds a la détermination des paramdtres aéro-
dynamiques de stabilité des aéronefs modernes, a été effectué aprds un bref rappel des bases théoriques
de la dynamique du vol, exposées de fagon concise avec des symboles matriciels. Les éléments des
matrices sont exprimés conformément aux recommandations des normes ISO sur la mécanique du vol.

L'extension de telles normes internationales sux mstrices elles-mémes faciliterait considérablement la
rédaction et la lecture des publications de plus en plus nombreuses sur ce sujet.

Il ressort de cet examen, effectué principalement d'aprds les communications présentées aux trois réu-
nions de 1'AGARD organisées par le FMP & Valloirve (France), a4 Rhode-Saint Gendse (Belgique) en 1975 et
par le FDP & Athdnes (Grdce) en 1978, que les centres d'essais aérodynamiques sont actuellement &quipés
pour déterminer dans des conditions satisfaisantes les paramétres de stabilité tant qu'ils restent
justiciables des méthodes linéaires.

Or ces méthodes ne sont généralement pas applicables dans les cas de vol comportant des décollements
instationnaires brutaux de 1'écoulement sur 1l'aile. Dans ces cas particuliers, les phénomdnes aérody-
namiques & un instant donné, dépendent non seulement des valeurs instantandes du vecteur d'état, mais
aussi de 1l'évolution antérieure de ce vecteur.

Seules les installations de vol libre permettent d'obtenir avec une maquette la similitude temporelle
de cette évolution. Mais le domaine de Mach et de Reynolds couvert dans les installations existantes
reste trés insuffisant.

I1 est donc nécessaire de tenter de combler cette lacune. Les progrds récents, d'une part des techniques
d'asservissement des systémes mécaniques et d'autre part des moyens de calcul permettent d'envisager

la conception de nouvelles méthodes d'essais dans des souffleries modernes A grand Reymolds en cours
d'élaboration.

Le montage utilisé pourrait disposer de plusieurs degrés de liberté asservis ¥ une loi de mouvement
calculée d'aprés les mesures instantandes faites sur la maquette. Il serait alors possible de réaliser
avec une bonne approximation le comportement de 1l'aéronef au cours des diverses évolutions prévues
dans le domaine non linéaire.
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ANNEXE Al

- RAPPEL DE NOTIONS THEORIQUES SUR LA DYNAMIQUE DU SOLIDE INDEFORMABLE EN MOUVEMENT DANS L'ATMOSPHERE -

1 - Repéres -

Le mouvement par rapport 4 la terre i'un solide indéformable, dans 1'atmosphdre supposée immobile est
calculé en utilisant deux repdres orthonormés de sens direct O xYeZo et Gxyz définis de la fagon
suivante :

0X,Y,2, dans le référentiel 1ié & la terre -
Le point O est fixe sur la terre supposée plane et confondue avec le plan %gZo -
La verticale de O est le support du vecteur unitaire Z,orienté vers le bas.
Les vecteurs unitaires Xget Yy, forment avec 2o un triddre de sens direct.

GxyZz dans le référentiel du solide -
Son origine est usuellement le centre de gravité (ou centre d'inertie) G du solide. Aucune condition
n'est imposée a priori dans le choix des deux directions qui fixent la position du rep2re dans le solide,
mais s'il posséde un axe de symétrie cet axe est pris pour support du vecteur unitaire X qui est orienté
de l'arridre vers 1l'avant ; le point avant est choisi conventionnellement. Si le solide posside un plan de
symétrie, les vectewsunitaires X et Z sont disposés dans ce plan de fagon que X soit orienté de
1tarridre vers l'avant et Z orienté vers le bas. Les points avant et bas sont choisis conventionnellement.

2 - Variables d'état -

s,

Les variables d'état indépendantes qui caractérisent le mouvement du solide dans l'atmosphére & une altitude
et un instant donné, sont représentés par le vecteur & six composantes appelé vecteur d'état (ou torseur
distributeur des vitessest ) . Ce vecteur considéré dans le repére Gxy2zest représenté par:

Ex=v.Q qui s'éecrit sous forme transposée Ex = (u v w p q r]
avec :

V vitesse de G par rapport &2 0 ,
Qvitesse angulaire du solide par rapport A Oxy 2 .

3 ~ Equations du mouvement -
Les six équations qui expriment 1°équilibre des forces d'inertie et des forces extérieures, ainsi

que 1'4quilidre des moments correspondants par rapport au centre d'inertie du solide, sont représentées
de fagon concise dans le repdre 1ié au solide par une seule équation matricielle:

(1) J-ng

avec au premier membre :

Jd=DmE, ,

D est une matrice carrée d'ordre 6 de la forme :
dis
D= ... A .
oid
dans laquelle : *
d matrice carrée d'ordre 3 , d'opérateurs ayant pour expression :
100 0-rq
=4 d
d=Hl+Qr =% 01 0| +}{ro0op],
0 01 qp0
[ ] matrice carrée d'ordre 3 dont les éléments sont nuls.
m matrice carrée d'ordre 6 ( tenseur de masse ) de la forme :
mlie
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M est la masse du solide et In le tenseur d'inertie, ¢*estededire : i
‘ o 0 .Ix -Ixy ‘Ilz
mlsm|o 1 (1] et In= -Ixy Iy lyz
0 0 1 L-Ixy .Iyz Iz )
Ex vectour d'état défini en 2 ci-dessus ,
Fox torseur des forces extérieures,

Ce mode d'expression a été présenté il y a plus de vingt ans par l'Ingénieur Général E. BILLION ' et
repris sous une forme plus générale par le Professeur P. GERMAIN 2 1

Le développement de 1'équation (1) conduit aux six équations suivantes :

équations des quantités de mouvement :

du
m( = W . ryv = X
(dt*q ) e
Q) m(99 . ru _pw)=Y
(dt+ pw) e

[
N
o

m(%u PY - qu) =

équations du moment cinétique :

lx%tﬂ _lxyg.? _|u:”_". + (g o lydar + Iyz (rP2q2) 4 Uxy f _ Ix2 Q) p= Le
3) -lv:"ﬁ - lyp 91 -lxyg—te + Un o 12) P 4 Ixz(plar2) 4 Uyg Py, r)q = Mg
dt

|z'¢d|_:' -1z 92 L1y, :‘? + Uy - 1)pa 4 Ixy(@? - p?) 4+ (IxzQ - Iyz p) r= Ne

1) BILLION E.
1 = Problimes modernes de dynamique du vol (1956)
2 - Dynamique du vol (1958-1959)
CENTRE D'ETUDES SUPERIEURES DE MECANIQUE, PARIS

2] GERMAIN P.
Mécanique des milieux continus
Tome 1 Théorie @énérale, chapitre I, paragraphe 1.2, page 12
MASSON et Cie, PARIS (1973)
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ANNEXE Al:

CHANGEMENT DE REFERENTIEL

Les repéres utilisés couramment en dynamique du vol sont orthonormés et définis dans l'espace oilclidien
4 trois dimensions. Le centre d'inertie G de 1'aéronef est pris comme origine des repéres considérés
dans la présente annexe.

Les changements de référentiels qui font 1l'objet des trois premiers paragraphes A I.2.1., A I.2.2.,
A I.2.3. sont effectués dans des repéres de m8me origine sur l'aéronef, définie par un tenseur de masse

donné. Ces repéres se déduisent donc l'un de 1l'autre par une rotation autour de G _, alors que les
repdres considérés dans le dernier paragraphe A 1.2.4., se déduisent l'un de 1'autre par une translation,
leurs vecteurs unitaires restent identiques.

Dans ce qui suit une matrice de changement de repdre par rotation est représentée dans 1'espace & trois
dimensions par la lettre minuscule R, écrite en caractére gras. L'indice inférieur caractérise 1'opé=-
ration réalisée par la matrice de trans%‘ert. La matrice réalisant la m&me opération entre torseurs & 6

dimensions est symbolisée par la lettre majuscule P“ , affectée du m8me indice ; elle a pour
expression :
[ ]
P, = | .
) H
IR
AL2.V-  Passage du repére normal terrestre Gx,yZ, au repére 1ié¢ & 1'aéronef Gxyz
Ce passage peut &tre effectué par les 3 rotations successives b ¢ , O, @ , représentées dans le
sens positif figure page
- La rotation W autour de 1'axe vertical zZ, amdne le repire G XyoZ, en G x,y,2, ; leurs
vecteurs unitaires sont reliés par :
x cos sint 0
h Xo M o
=|-gi W .
Yh| = "l’ Yo avec Py =|-sin¥ cosY
0 0 1
Zo Zo
- La rotation ® autour de 1'axe W améne le repere 0B x, Y20 en Gx’h 2, s leurs vecteurs
unitaires sont reliés par :
X X, cos® 0 -s1in®
Yol = Po|Yn avec Pe=| 0 1 0 .
zs 20 sin® 0 cos®
2 est dans le plan de symétrie X Z .
- La rotation @ autour de l'axe X améne le repére G X y,2, en G xXyz 3 leurs vecteurs uni-
taires sont reliés par :
X x 1 0 0
Y= Py Yh avec Pp=| O cosP sind| .
z | zg 0 -sind cosd

Les vecteurs unitaires des reptres GXyz et G XofZ,
passage suivante :

X Xo
- po vo avec
z z

sont par conséquent reliés

Fp o Py °

par la matrice de




P ——

Al4

dont l'expression dévelovpée s'écrit :

[ cos@cosy cos@sin¥ -8in®

P, =|-cosbsin¥ + sinbsinGcos¥ cosdcos¥ + sindsin®@sin¥  sindcos®|
| eindsin¥ + cosdsin®cos¥ -sinbcos¥ + ros®sin®sin¥  cosdcos®

et la relation inverse :
r X

Yo = p‘;' v avec p'=p

! 2]

Al 2.2- Passage du repére 1ié d 1'aéronef B Xy Z au repére aérodynamigue G XaYs Za

Ce passage est effectué par les deux rotations successives @ et B représentées dans le sens positif
sur la figure 4 ©page 6 .

- La rotation @ autour de Gy amdneGXYyZ en Gx,yz, ; leurs vecteurs unitaires sont liés par :
Xs x cosa 0 -sina
Y =ply avec pu= 0 1 0 .
Za z sira 0 cosa

X, et Z, sont dans le plan X2 .

- Puis la rotation f§ autour de Gz, amine GxsyZa en GxyaZs ; leurs vecteurs unitaires sont
liés par :
Xa Xs cosp -sinp O
Yal| =B |Y avec p = |sing cosp O} .
’ b o 0 1
Za Za)

Les vecteurs unitaires des repéres G xyZet éx.y. Z, sont par conséquent reliés par la matrice de
passage suivante :

Xa [X-] cosacogfp sinf sinacosp

. 1. - < .
Ya| = l;" 14 avec ge- pﬁ% = | -cosasinp cosP -sinasinp],
z, z -sina 0 cora

et la relation inverse :

X X, cosacosf -cosasinp -sina

= = = P =|si cos ’
Y Rl Vs avec R, p_ap_B B, sinp 6 0
z! 2, sinacogp -sinasinp coca

Al.2.3- Relations entre les éléments d'une matrice exprimée dans deux repéres déduits 1'un de 1'autre
par une rotation

Soient g et Qz les deux repéres de vecteurs unitaires respectifs X, Y, 2, et M, Y, 2,
[+ la matrice de passage de 9?' a \@?2

Ces vecteurs sont reliés par :

xz x1
( 1 ) v; = P Y [
Z; Z,

e erzm e =

e

AR AP SGIPE - =75, <« 0wl
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Soient w, et v, les expressions respectives d'un vecteur quelconque dans get gl , de la forme :

b 2 X2
“Em,w et V= m Y| -
& 22
m, et M,étant des matrices carrées d'ordre 3 ; d'aprés (1):
v;=pVy ,
ou bien ,
x;] %,
(2) MY SPpPMy| yif
Z; 1
. J 3
et compte tenu de : r
x, X,
4] = p-‘ Yz '
z, Z;
. J
on retrouve la relation bien connue:
(3) m;=pmp’,
Si les deux repdres sont orthonormés, la relation ( 3) devient :
(%) m;=pm,p.

AL2.4- Expressions du vecteur d'état et des dérivées adérodynamiques de stabilité en fonction du
centrage de l'aéronef

Les accroissements du vecteur d'état et les matrices de coefficients aérodynamiques de stabilité & deux
centrages de 1'aéronef définis par les points G° et § , sont liés par les relations établies ci-
dessous.

Les deux repéres de l'aéronef G°xyz et G Xy 2z ont m8mes vecteurs unitaires et sont déduits 1l'un de
1l'autre par la translation G°G.

Les éléments de la vitesse angulaire sont les mémes dans les deux repéres, mais ceux de la vitesse sont
différents si la vitesse angulaire est différente de zéro, soit xze,

- A un petit érart de 1l'aéronef de sa position de régime correspond un accroissement du vecteur d'état
qui a pour expressions :

AEQ = AVPUAQ dans G'xyz
AE. = AVO-GCAAQ = Ave U(1-66)AQ dans Gxyz .
I1 en résulte la relation suivante :
( 1 ) AE;SIIAEx et ““AEx=1\E2 ’
avec :
H " HER
Il= ..I...:..bf‘ . a E.b/\ 2t B*= llb .
@ o1
‘ "'1est obtenu en changeant le signe du vecteur B défini ci-dessous,
' X, y , 2 étant les coordonnées de G dans G*xyZ , B a pour expression transposée :
i
: 0 2z vy
' -ﬁ='5='[x y z] d'od bA=|2 0 «x '
: y =20

~ Au méme écart de 1'aéronef correspond un accroissement du torieur des coefficients aérodyr imiques sans
dimension, d'expressions transposées :

ACh = [Acs ACy Acy Ach ACh ACR]  dens  G'xyz ,




S-C—R = [Ack ACy Ac, AC' ACm ACph] dans G xyz

avec @

Ac,]  [ac Acy Acs -1 0 o]Acg
\cy[ = | Acy ACm| = |Ac,|+BA[ 0 1 0 Acy
1Ac; Acy] ACn Acs 0 0 -1{|Acs

Les relations précédentes s'expriment de fagon condensée par :
Lo
Acn = B‘CR

avec @

]
B* 1 :’ * g% 100
e K=bA{ o t 0
k*i 1 00

Les transport des moments de G° en G impose de changer le signe des composantes de forces suivant
X et Z , car ces composantes exprimées conformément aux conventions des normes sont négatives
lorsqu'elles sont orientées dans le sens positif de ces axes.

*
Les changements de signe sont effectués au moyen de la matrice diagonale écrite & droite de b/ .

CreAEx| _ px|CRE: Aeg*
Cri. \Ex CR ez AES

1'indice supérieur () représente une expression rendue sans dimension.

Compte tenu de 1'équation (1) ci-dessus, les matrices des coefficients de stabilité sont relides par :

Cre | - p*{CRe|
CR.E. CR &2

La relation (2) ci-dessus s'applique & tout repdre déduit de G°xy Z par une translation, quelles que
soient les valeurs des angles @ et

Il paraft cependant utile de 1'illustrer par des exemples simples qui Se présentent dans la pratique. Le
plus courant est celui d'un changement de centrage suivant l'axe X

a) relations entre les coefficients de stabilité longitudinale en fonction du centrage suivant 1'axe de
“stabilité" Xa .

»*
Les matrices bA et K* ont pour expressions @

BAmT|i% x K= e e
< oxy 0 v x¥ 0




d'ol les deux matric. ; explicitées dans (2)

-
ovoarne

B*- -....l........!....e... nt’- .....:..f.*:

™ H

fe el 1 o:l

g% Y :

de sorte que la matrice des coefficients de stabilité cRI.,ELa a pour expression en fonction de Xt :

( 2Cx 0 Cyxq 0 Ciq+ x¥Cxa 0]
0 0o 0 0 0 0
26z 0 €z 0 Cgq#+ xiCza 0

Caea=| o o o 0 0 0

0 0 Cig-siCzg 0 Cinq+x¥{Cha-Ciq)-s'Czq O

- 0o 0 0 0 0‘

cRL.éI‘ est représentéepar une relation de méme forme.

b) Relations entre les coefficients de stabilité transversale en fonction du centrage suivant l'axe x
du repdre G xyz.

11 suffit dans‘ ce cas de remplacer X, par X pour obtenir les expressions des matrices I; , k* ,
ct “ et le calcul donne la relation :
0 0 0 o 0 0 ]
0 Gp 0 Cyp 0 Cyr-xCyp
0 0 0 0 0 v
Car,er = .
0 Cep 0 clp 0 Cp-x C”
0 9 0 O 0 0
* »2
| 0 cn’-l cy’ 0 C,'w - X*Cw 0 Cnr-l‘(cl.'- c;f) +x c” )

ANNEXE Al.3

EXPRERSIONS DE 2

AL3.1-  Expression de £} en fonctionde @ , @ et L I

. . .
Les vitesses angulaires @ (-] , ¥ peuvent 8tre considérées comme des vecteurs (bx'
« » Sur la base Gxyz .
.

-~ Qx a pour support 1'axe x , d'ol son expression transposée :

$,= [é o o]

- (-)x a pour support 1l'axe ¥, , d'ol son expression :
0
©Ox =185

et sa transposée :

6! =0 [0 cos® -aind]

- ‘l’x a pour support i'axe 2, , d'ol son expression :

‘i’x'Po g
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<t sa transposée 3

Y= ¥[ -51n® sindcoc® cosdcos@)
Le vecteur €2 est égal 4 la somme des trois vecteurs écrits ci-dessus :
L] ] 3
Q= Oy +O,+Y

qui s'écrit sous forme développée :

p @ 1 0 -5in®
Sl:[ q] = p!'i ® avec p!'; =10 cosp sinfPcos®
r W _0 -sind cosficos®
et la relation inverse :
(@ [ p [ 1 sindtg® cosdtg®
é = p,|a avee py= |0 cos® ~-sind
v | r | 0 5in®/cos® cosd/cos®

A1.3.2- Expression de §) en fonction de  » &, $ en régime de vol rectiligne.

Un régime de vol rectiligne est caractérisé par une direction fixe par rapport & O X% Zo de l'axe X,
du repére aérodynamique G Xq .

Cette condition unique s'exprime par :
Xgqconstant
Xg st le vecteur unitaire de 1l'axe longitudinal Gx,.
Seule la direction de la vitesse de G reste fixe, son module peut varier de fagon quelconque en
fonction du temps ; il en est de m&me des composante.:s de . On se propose de trouver 1l'expression de

en fonction des vitesses angulaires @ , B et P,

3 . <
- Soit @y le vecteur vitesse angulaire @& dans le repére GxyzZ ; & est porté par l'axe transversal
X > P
Yy , sa transposée a pour expression :

= [0 a 0]

. o
- P, est porté par x, , P est portée par 2, , mais orientée en sens inverse ; en effet & B>0
correspond une valeur F< 0.

Il résulte des deux alinédas ci-dessus que :
)
!2 = &x + p.. 0
-p
Compte tenu de 1'expression de la matrice p.. donnée en annexe A I1.2.2. Q a pour expression :
R cosacosf O sina
= p” o
Q= G avec = sinp 1 0
'}. sinacosp 0 .cose
et la relation inverse :
R cosa/cosp 0 sina, cosp
&l = %Q avec % = | -cosa tgh 1 -—sina tgp
i sinacos$ 0 -cosa
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RELATION ENTRE L'ACCROISSEMENT DU VECTEUR D'ETAT AEx DIMENSIONNEL ET SON EXPRESSION
SANS DIMENSION AE*. b

Soient V et V. , les expressions du vecteur vitesse de G , respectivement sur la base (x, Y.z )
et sur la base de "stabilité" ( x, , Yasr Za ) qui ont pour transposées :

V=[uvw]= [Vcosucosp Vsinp Vsinacosp] Vo=[v 0 0]

Leurs accroissements relatifs ;

AV (A A Aw] e pyre [AY 4 g

sont reliés par :

\ cosacosp cosad sinp -sinacosp
1_\'1 p; Av: avec p;‘ = sinf coep 0

sinacosp -sinasing cosa cosf

et la relation inverse :

cosacopp sinp sinacosp
AV = &4.\.’\_’ avec &= -cosasinp cosf ~sinasinp

=sina/cosp 0 cosa/cosp

Les deux formes du vecteur d'état AEX (dimensionnel) et AE® (sans dimension) sont définies d'aprés :

3
AE.’ AVU\Q el .\E* = Av‘U AQ
*
La relation entre AE et AExet leurs dérivées par rapport au temps peut s'écrire sous la forme : lJ
*
AE* v AE, L v AE
. = = Il V *
aer| = &L ae, ot \E, Yae

La matrice Px ct son  anverse ont pour expressions :

gy R
% |0} % | ie:

Bom | —m—d i ot Rlm | -—— &
e AN e 77 AN

: .~ ot : N, ¢

) AR - \1/1 “§
Yeeaenes N Y ; teccosansmnonnanNy/R

¥ est le scalaire module du vecteur Y vitesse de 6 .
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ANNEXE AL.5

REPRESENTATION DU TORSEUR IES FORCES D'INERTIE D'ENTRAINEMENT A% ET DE L'ACCELERATION CORRESPONDANTE
PAR UNE FORME LINEAIRE EN

Le torseur A% qui figure dans 1'équation (2) représente le produit de la matrice antisymétrique AD
par le torseur mEx , Soit :

Afyn- AD mEx ’

dans ce produit : m *;:‘;": {
Nom l o
AQA | © AN
AD = | = —I——— ¢ mEg= |—Tomp .
| AQA
e | 2 | I
La propriété du produit vectoriel permet d'écrire :
mVAi © AQ
A% = - .,.........; [ ; .
H H
0 i mQA|AQ 2 i InA||AQ
et aprés 1l'introduction des grandeurs sans dimension :
Hx IxD*'Ixyq* Ixz ™
— * * *
V*= [ cosscosp sinp sinacosp] In{) = H*= Hg = ;‘p 'IXY;"’ lyQ'szr ’
mv HZ -Ix yp*-lyz q*+ Izr¥
on obtient 1'expression qui figure au second membre de (3) :
o ivHh
-AZ = m¥ ke, | iof AEY
¢ g HA

dans laquelle mV¥ 2 est un scalaire, 0K est explicitée au paragraphe I.3.1.1. et :

"o it et i b e arbr s

-1;. ;\;‘ 0 ~sinacosp sinp o -u WY
' ‘... 5

e =|: ] i~ i| » V™\ =] sinacosp 0 -cocacoeb | , WA=|Ht o0 -HE|-
L "\."j -sinP cosacosy 0 -H} HEY o

| SOVRURIRRRCES |

-~

Le r8le de @, est de faire concorder les signes des termes d'effort de 'A% avec ceux des termes ‘
correspondants de AR imposés par les normes dans K  ( 1.3.1.1.). La présence de @, permet d"’éviter
d'éventuelles erreurs de signe si 1'on s'était contenté de changer les signes correspondants de WV

- A-7Q peut Atre représenté dans 1'équation (3) par une forme linéaire sans dimension analogue & celle
' adoptée pour A en remarquant que :
2 E
SVik= T y

‘ fsvik= Tk . *
‘ de sorte que 1'on peut poser : {
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peut 8tre décomposée d'aprds :
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Ces expressions se simplifient d'une manidre évidente dans les cas ou @ , P et Q sont nuls.

h L'accélération d'entrgfnement est calculée en multipliant A % pour la matrice inverse de la masse

apparente, soit : 2
- *
(m+m.)"A.7b = (m + m.) ‘{?% L AE

‘ Or. retrouve dans cette expression la forme linéaire -g .




ANNEXE Alll.a

ROTATION UNIFORME

BASSE VITESSE — SOCIETE MACCHI

1 mAt support de la maquette, 5 dynamomdtre & cing composantes liées aux
2 rail de guidage, axes tournants de la balance,
3 bras tournants et chariots mobiles sur le 6 prolongateur interchangeable,
rail, 7 ferrure d'extrémité du mAt c8té rail,
4 ferrure d'attache de la maquette et de réglage de l'azimut,
réglage de 1'assiette longitudinale et de 8 dynamométre mesurant l'effort paralldle &
1l'angle de roulis, 1l'axe du mAt.

Installée g,ns une sonfflerie A veine circulaire ouverte, dans laquelle la vitesse de 1'écoule-
ment est de 40 A 50 ms = , la vitesse de rotation maximale de la balance est de 2,5 tours par seconde,
soit 150 rpm, L'envergure de la maquette peut atteindre 1,30 m.

Remarque.~les axes x y 2z , représentés sur la figure 0j-dessus, sont 1iés A la balance. L'axe x_, paralldle
2 1a direction de 1'3c8ulement est fixe et horizontal, donc conicndu avec 1'axe longitudinal duCtriddre
normal terrestre, Pour que les autres notations, ® , ¥ , 2z , y_ solent conformes aux recommandations I S 0,

aut supposer que la figure esti représentée dans la posigion %) 1e nit est vertical, et le calags de
1'angle @ effectué A 1'azimut ¥ = 0, c'eat-i-dire x} et x, confondus.

Référence.- PAZZOCHI B, Stall Behaviour and Spin Estimation Method by Use of Rotating Balance Neasurements.
Stall/Spin Problems of Military Aircraft. AGARD CP 199 nov. 1975.

:_;ﬁb. - ‘:_ .____... —




ANNEXE Al.l1.2

ROTATION UNIFORME

TRANSSONIQUE SUPERSONIQUE — NASA Ames

1 - axe de rotation de l'ensemble dard-maquette, 7 - axe, parall2le & l'axe de rectation,
2 - maquette, autour duquel la position du contre-
3 - dardsdynamométriques, droit et coudé, poids est ajustée,
4 - dispositif de réglage de l'angle ©® , 8 - moteur hydraulique,
5 - dispositif de réglage de 1l'angle ¢, , 9 - conduites d'arrivée et de départ du fluide
6 - contrepoids d'équilibrage statique de la moteur sous pression
partie tournante, 10 - support fixe de la balance

11 - mit porte-dard de la soufflerie.

souffleries : 3,65 m de diamétre pressurisée et 3,35 x 3,35 m transsonique 0,4 sv// < 1,4

rotation animée par moteur hydraulique, deux sens de rotation Q < 42 rad/s

envergure maximale de la maquette b = 0'7"\

La mise en incidence a« et en dérapage B est effectuée en fonction des angles ¢ et @, dont les
valeurs sont fixées par une commande & distance sans nécessiter de démontage de la maquette.

Angle of attack and sideslip envelope
for various sting-mode) angles.

Un dard droit et deux dards coudés permettent d'opérer de fagon continue dans les 3 plages d'incidence

représentées sur la figure ci-dessus

Référence : MALCOIM G.M. et DAVIS Sanford S. (Ames Research Center NASA) New NASA Ames Wind Tunnel

]

!

ko Techniques for studying Airplane Spin and Two-dimensional unsteady Aerodynamics.
{ DYNAMIC STABILITY PARAMETERS N° 3 FDP AGARD 235 1978.

]
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ANNEXE AD.2

ARTICULATIONS ELASTIQUES

attache maquette

2 : ponts de Jjauge,
détecteurs d'élongation

3 : systéme de blocage
4 : dard

a) - lames croisées symétriques par rapport 3 1‘axe du daxd.

| S S S S S —)
o 2 4 6 cm

b) laies croisées paralldles et perpendiculaire & 1'axe du dard

Fig. AI1,2,I Moddles d'articulations élastiques 4 lames croisées.

Origine: Dynamic-Stability Heasurement Capabilities in the AEDC Wind Tunnels,
AEDC/B~2 Arnold Air Force Station Tennesee{USA)
March 1973

axe d-oscitlation

RBRLIZ 12222 2y,
0.5 7220z

Fig. AIl.2.2 Articulation flastique -aile

1 maquetts , 2 ferrure d'attache , 3 blelle , 4 ressort en U disposé A
1'intérieur du dard, 5 danxd,

origine G. , LANIEN T, Neasurements of Dymaamic S8tability Deriwvatives of aa Ogive Delta
Wing Rodel at Tramsonic andSupersonic Speeds.
Technical Note AU~925 F F A Stockhola 197%




ANNEXE AlL3

OSCILLATIONS LIBRES

SUPERSONIQUE — ONERA

Fourreau de blocage

01558y (%)

© /Nesures

050!

A8
0 S 10 degrés

Coefficient d'amortissement de structure
Evolution en amplitude

ORIGINE : VAUCHERET X. & BROUSSAUD P.
Dispositif d'oscillations libres pour souffleries A rafales
La Recherche Aérospatiale n° 107, p. 49-52, 1965
et ONERA T.P. n° 285 (1965)
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ANNEXE All.4.1

OSCILLATIONS ENTRETENUES

TRANSSOMIQUE OU SUPERSONIQUE - R.A.E. Bedford

/1 |
7 —JZA/—‘—“ ‘
\j——“?w:ﬁ

———
p-en—
ofE8—

d sections du daxd

Fig. ALV a Structure de 1a balance i

1 maquette - 3 lame de ressort avant déformée en torsion et flexion
2 ferrure d'attache 4 lame de ressort arriére déformée en flexion ;
5 b&ti support dard ,
\Vd HE
&

] Les fléches O indiquent les emplacements des jauges de mesure des déformations. i

Fig.AIL&1b Principe du dispositif d'entretien des oscillations transversales de la maquette A®, Ay,

Y, .

1) bielle centrée sur 1l'axe longitudinal G X , portant & ses extrémités les bras b, et by perpendi-
culaires au plan des lames GXZ 3 la position moyenne de l'oscillation.

2) bielle parallle au plan des lames disposée A la distance b, de ce plan et inclinée de 45° sur Gx .
3) tringlerie de transmission de l'effort imposé AFE par l'oscillateur électromagnétique (4). » !

La détection de 1'effort transmis par (4) peut 8tre effectude par des jauges disposées sur b, ou bz
AR, force délivrée par 1'oscillateur électromagnétique.

Gonditions de fonctionnement i

masse de la maquette 55 kg intervalle de fréquence 4 <t <108z {
force normale maximale 4 000 N taux de fatigue des lames 27,6 hb (20 tons/inchz)
smplitude des oscillations A¥ = 1 2 deg. 4
A® = k2 deg.
Jy =% 4 mm
Souffleries : RAE subsonique (3,9 x 2,7 m2), supersonique (2,4 x 2,4 m2) et A.R.A transsonique (2,7 x 2,4 m2) l

i ) Réf. : J.S. THOMPSON et R.A. FAIL R.A.E. Oscillatory Derivative Measurements on Sting-Mounted
Wind Tunnel Models A.G.A.R.D. CP n° 17, 1966

.’ FAIL R. R.A.E. Experimental Determination of Stability and Control Aerodynamic

i Determination V.K.I. Aircraft Stability and Control Lecture Series, 1975
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ANNEXE All4.2

OSCILLATIONS ENTRETENUES

TRANSSONIQUE ET SUPERSONIQUE — N.AE.

vue en élévation
coupe du dard
par le plan xz

T Z
* s= //ﬁ’
|

vue en plan
coupe du dard
par le plan xy

- Balance de stabilité du N.A.E. sur maquette montée en dard et animée d'oscillations entretenues
par un moteur électrodynamique.

a) vue porspective érlatée maquette disposée en tangage

b) schéma de principe
maquette 7 extrémité avant du dard

ferrure d'attache de la maquette 8 ressort & lames parall®les donnant un accroisse-
ment de rigidité en tangage (ou en lacet)

ressort cruciforme de roulis,
9 circuit électrique & enroulement unique parcouru

ctrier par un courant alternatif & fréquence réglable
ressort cruciforme de lacet 10 aimant permanent en deux demi-coquilles
ressort A lames croisées de tangage (ou de 11 dard

lacet ar

Origine : ORLIK-RUCKEMANN X.J. and RANFF E.S, Expsrisents on Cross-Coupling and Tramslational
Acceleration Derivatives AGARD CP 235 N°8 1978
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ANNEXE AILS
OSCILLATIONS FORCEES
TRANSSONIQUE OU SUPERSONIOUE — C.A.LSPAN.
Balance de stabilité de la soufflerie transsonique supersonique (2,4 x 2,4 m2) du CALSPAN.
1 maquette 5 bielle intermédiaire, oscillant autour de P,y,
2 bloc dynamomdtre et accéléromdtre fixe, transmettant & Py, le mouvement de l'excen-—
3 dard oscillant autour de l'axe Py° normal & trique Egp
1'écoulement 6 DbAti fixe 1ié & la structure de la soufflerie,
4 bielle transmettant le mouvement de 1l'excentrique support de l'axe fixe Yy, normal & 1'écoulement
E, & 1'extrémité arridére du dard 7 bielle transmettant le mouvement de 1'excentrique E,

8 volants fixés sur les axes des excentriques E,
et Ez

Le rayon et la phase relative de 1'excentrique E, par rapport &2 Ez sont réglables & distance. Le mouve-
ment de la maquette, & deux degrés de liberté, consiste en une rotat.on autour de l'axe Py, normal &
1'écoulement et & une rotation de cet axe autour de l'axe Ry, fixe et paralltle & Py, .

Les conditions de fonctionnement sont : 2
fréquence : 3 € f £ 12 Hz ; sceglération lindaire maximale ( ~ 20 g) : 1Z| 196 m/sec® ;
accélération angulaire maximale 8£200 r/sec? ; charge normale maximale [Z|< 5 000 N .

Ces conditions permettent d'obtenir,simultanément & une fréquence de 7 Hz, des amplitudes de translation
2 =% 100 mm et de rotation =t 6o.

Ce dispnsitif offre la possibilité d'imposer & une maquette montée sur dard, une oscillation 4'amplitude

importante autour d'un axe virtuel situé & 1l'intérieur de celle-~ci, ce qui permet d'obtenir les mesures du

torseur des forces aérodynamiques dans de bonnes conditions expérimentales, en particulier en rendant

minimales les valeurs du torseur des forces d'inertie.

Origine : STATIER Irving C. TUFTS Ovan B., HIRTREITER Walter J.
A New Capability for Measuring Dynamic Air Loads in a Wind Tunnel
Journal of Aircraft Vol 3 N° 5 pages 418 & 425, sept. 1966




A28

AlL 6

ANNEXE

$333404 SNOILYI 1050

(493348330} Lvusmsay ajunad
o) 104610
P S Jojoiauag
36pLa3Ie) 3310 O\ O Kowaw aAgN g5 asind
ot/u dpd
J3NdwoaUiN
149 oog/a3v.16
ade; 3y33ubey VYO VWO ONIS5320%d ONY
I9V¥0LS YiIva
21601 LoJluo)
(214 0z @3ey wang)
433434403-0Y 348 91 adodg aJ0iS
|auuoyy 7
dI L0 HES
uy 9 jqrumeabouy
4axaldyyimi BoLeuy
4u439(3
$433L4d pue 0z9
S4dppt(dueaid H T S HeN

s eubis Sopeuy 91 xew

Aiddns-9Q puo

WILSAS NOILISINDIV
vive 13A3 MY

uoL3eaqe(®] 0437 un  siojpy
L
[ l
JAINpSuDIy 3ouo|og Jaonpsuniy
uotjniajaIdYy abnog uibys vo§Isod

$324N0S WNIIS

8261 9 o $€2 dD QUVDY *Auwmzen °p U pes seoUNTE
SATIRATIOQ o4} JO SOIMPEOOIJ WAL WYY U0 °d STINHOS * °% IAIMHDS * °I NINDAT I8P uUop 3 euTILID

SINNILIYINI SNOLLYTITIOSO

Rlpe!-fope
punc

&
[Gawnos | Tl &
s moily—+ B
_wAal 5
§_nAaI N, .ow. ol
0 | s w8 EE
_LEP_‘mclo.J.ubimM
-auig L AdY 7 AJY[ ]S ADY

o0

2 SmHmJam
-7 m> —> N> ﬂ>

o06

2doasopso
abpioys

DA 3 - ‘\

\V
Jamod
Jaonpsuny} Aj0jep
19M0ysg

judvodwo) Adeutbew] = ., yse|s
Juduodwo) {83y = |, yse(s

4233W3 | 0p JU3LOdWO) PaA|OSIY = AJY
4939w (0p 123161g buryeabau] = WAQ!

sabpg abnob uinug

V'A'd JUASNANI 3 "W TA'S'A INIWINNOILINOS 30 STNNVYHOVI

T




R
REPORT DOCUMENTATION PAGE
1.Recipient’s Reference 2.0riginator’s Reference| 3.Further Reference 4.Security Classification
, of Document
AGARD-AG-242 ~ | ISBN 92-835-2106-4 SANS
CLASSIFICATION

$.Originator Groupe Consultatif pour la Recherche et le Developpement Aérospatial
Organisation du Traite de I’Atlantique Nord
7 rue Ancelle, 92200 Neuilly sur Seine, France

6.Tile  DETERMINATION DANS LES INSTALLATIONS AU SOL DES PARAMETRES

7.Presented at

|

L

8. Author(s)/fdi_tor(s) 9.Date
M.Scherer Septembre 1979
" 10. Author's/Editor’s Address 11.Pages
' 9 rue de Clocheville 70
34000 Tours — France

12.Distribution Statement [ ¢ p;ééent document est diffusé conformément aux politiques et
réglements de ’AGARD exposés sur le verso de la derniére feuille
de couverture de toutes les publications AGARD.

13.Keywords/Descriptors

Stabilité aérodynamique Simulateurs de vol
Aeronefs Décollement de la couche limite
Moyens d’essais Controle de vol

Ecoulement instationnaire

14. Ab-tract

Un apergu de I’état actuel des moyens d’expérimentation au sol, servant d la détermination des
paramétres aérodynamiques de stabilité des aéronefs, a été dégagé des comptes-rendus des
réunions FDP et FMP AGARD, tenues pendant ces quatre derniéres années. Un exposé

critique des méthodes expérimentales d’analyse des phénoménes aérodynamiques instationnaires
met en évidence les lacunes des méthodes et moyens actuels notamment en ce qui concerne les
informations nécessaires 4 la mise en oeuvre correcte des simulateurs de vol dans les cas de
comportements non linéaires (décollements, ondes de choc). Des suggestions sur des orientations
possibles 4 donner aux recherches pour combler ces lacunes, sont présentées.




[OA 3p 3]0NU0))
atug

2YoNOod j 3p JUIW]03(]

[OA 3p sinadjejnung

ateuUOIIRISUL JUIWINOOY

SIess? p SUsAOW

SjouoIdY

anblureuApolpe AiqeIg

ri-DV-aUvov

d'ASL

Sap asAjeue p ss[eludwiLipdxd sepoypw sap anbnud
950dx3 uf) °SUUR SAIJUIIP dxpenb sad> juepuad sanuay
‘GYVOV dWd 319 ddd suotunai sop snpusl-sadwod
sap 23e89p 913 ® ‘sjaucie sop IqeIs dp sonbiwruAp
-013® soqpaweled sap UONRUILLISIIP B] B JURAISS ‘[OS ne
uoneIuaWIIAXS p suskow sap [anyoe 113, | 9p ndsade un

sa8ed of

6L61 21quinndag ua A1qng

BENEN I RING T

S4INOYIYV S3d JLITIAVLS

3d SANOINVNAQOYAV STALIWVIVd SIA T0S

NV SNOLLVTTV.LSNI S3T SNVA NOILVNINJAL3d
NVL1O0 ‘[enedsolsy juswaddo|araqg

3] 32 ayosayoay el anod eynsuo)  adnoin
TrToN ayderdoqyvov

10A 9p djoNU0)

gy
31ON0D B[ Jp JUBWA[J02(
|OA 3p sinajenuing
APUUOI)EISUT JUSWAINO0DT
S1eSS3 P SUs KO
sjauoloy
anbrureuApoige 931[1qelS

rT-OV-AIVOV

‘d'ASL

sap asAjeuep ssjejudwiladxa sapoyjpwl sop anbnud
asodxa Uy °saguue saluulap anenb sa3o Juepuad sanud)
‘QUVOV dWd4 1° dd4 suolunal sap snpua-saydwiod
sop 93e3op 219 © ‘sjouocige sap Ifqers ap sanbiweuip
-01pe sanjpueled sap UOIJBUIWLINIZP ©] B JUBAIAS ‘jOs ne
uoileyuswIadxa p susAouwl sap [amyoe 1839, ] ap ndiade un

saded oL

6L61 s1quadag ud a1qng

J2J3YdS I

SAANOYIV SIA FLITIAVIS

4d SANOINVNAQOYIV STALIWVIVE $3d 10§
NV SNOLLVTTVLSNI S3T SNVA NOLLVNIWY3L3d
NVLO ‘feniedso1py juawaddojaasq

3] 19 Syoseydsy e Jnod JuEYnsuo) adnoin
LPT ON dwyderdoqyvoOv

10A 3p Jjonuo)
djtumy

AYON0d B[ 3P IUSWI|0(

[OA ap sanaje[nuig

ANBUUOIBISUI JUIWIAINOIT]

SIBSS2 P SUIAOR

sjouoidy

anbrureuspoide 2IqeIg

YT-OV-QEVOV

dASL

sop asAjeue,p safRIudWLIRAXY sopoylaw sap anbnuo
9sodxa up) 'sopuue saIRIUIApP a1jenb 35 juepuad sanud)
‘AAVOV dNd 19 g4 suolunal s3p snpual-sajduiod
sap 23e33p 219 € ‘sjouolze sap Aiqers op senbrweusp
-019e sarjoweled SIP UONBUIULIIIP B B JUBAISS ‘|OS ne
uoneIudWLIAdX p suakow sap [aryoe Jeld,| 3p ndrade un

saded o,

6L61 21qundag ua aliqng

IBIYIS W

SAINOYIV S3A ALITIAVLS

4a SINOINVNACGOYAV STULAWVIVA SIA TO0S
AV SNOLLVTTV.LSNI S3T SNVA NOILVNINYAL13d
NVLO ‘fenedsossy juawaddolaasq

9] 19 AYds1aYday e| inod Juejnsuo) adnoin

I¥TON Aydeidoqyvov

[0A 3p djonU0)
auun|

3YoN0Od Bf AP JUAUIA]0IT

[OA 9P sInajeInuUIg

AIIBUUOIIRISUT JUSWI[N0DTY

SIeSSa, P SUIAO

sjsuolay

anbrureuApoige aIqeIS

CPT-OV-QUVIOV

dASL

sap asA[eue,p sofejuawiIpdxa sapoyjaw sap anbnuo
asodxa un "sdpuue SaIJUWIAP a41enb s20 Juepuad sanudy
‘AAVOV dNJ 19 dd4 suolunal sap snpuai-saydusod
sap 93e3ap 913 ® ‘sjoUCIPE SIP IJIqeIs Ip sonbiwreulp
-0t sangwered Sap UONBUIULIAIPP B B JUBALIS ‘jos ne
uolieiuawuadxa, p susAow sap [anoe .19, | ap ndsade up

saded Qf

6L61 31quandag ua 3tqng

121340 W

S4INOYIV S3A ALITIFVILS

4d SANOINVNAGOYIV SITYLIWVIVd SIA T0S

NV SNOILVTTVLSNI S3T SNVA NOLLVNIWYILId
NV.LO ‘fennedsolay juawaddojarag

3] 19 aydIdayday e Inod juejnsuo) adnoin
TPTON dlyderdo@yvov




a2

phénoménes aérodynamiques instationnaires met en évidence les lacunes des méthodes
et moyens actuels notamment en ce qui concerne les informations nécessaires a la
mise en oeuvre correcte des simulateurs de vol dans les cas de comportements non liné-
aires (décollements, ondes de choc). Des suggestions sur des orientations possibles a
donner aux recherches pour combler ces lacunes, sont présentées.
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