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CHAPITRE PREMIER

ETUDE DU VOL PLANE
(en régime non acrobatique)

la connaissance préalable des caractéristiques définissant le
systéme résultant des forces et couples aérodynamiques
appliqués au planeur. Nous résumerons donc, des le début de
notre étude, les résultats expérimentaux et théoriques concernant
ces caractéristiques en nous limitant d’abord & celles correspon-
dant & une translation rectiligne contenue dans le plan de symé-

L’Application des lois de la mécanique & cette étude nécessite

trie longitudinal.
En outre nous procéderons en deux étapes distinctes, savoir :

a) étude du vol plané pour les régimes d’équilibre sur une tra-
jectoire rectiligne contenue dans le plan de symétrie.

b) étude des conditions d’équilibre et de stabilité du planeur
dans les conditions du vol plané défini ci-dessous :

Vol plané en régime d’équilibre sur une trajectoire rectiligne per-
manente (en 'absence de toute perturbation de roulis, de gira-
tion ou de dérive).

1. Caractéristiques aérodynamiques du planeur. — Les essais
du planeur 4 la balance aérodynamique nous fourniront en généra
les résultats classiques représentés sur la figure 1, c’est-a-dire :

10 les courbes (1) : relatives a 1’aile ou a la cellule sustentatrice
seule ;

20 les courbes (2) : relatives au planeur démuni de son em-
pennage horizontal. (Aile ou cellule sustentatrice + les résistances-

passives) ;
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39 les courbes (3) : relatives au planeur complet.

A propos de ces résultats nous ferons les remarques générales
suivantes :

a) Courbes unitaires Cz = f(i). Ces courbes sont en général recti-
lignes dans les cas (1) (2) (3) dans le domaine des incidences mo-
dérées (i < 159).

Elles différent entre elles modérément. Ainsi les résistances
passives peuvent éventuellement faire apparaitre entre (2) et (1)
un A Cz(p) modéré, mais de signe et d’évolution peu prévisibles.
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Fig. 1.

De méme 1’addition de ’empennage horizontal comporte tou-
jours un ACz(e) généralement négatif aux faibles incidences et
positif aux grandes. Il en résulte que les courbes (2) et (3) se ren-
contreront en un point A qui correspondra sensiblement a la
portance nulle de 'empennage.

b) Courbes polaires Cz = f(Cz) et Cz* = f(Cz). La courbe (1)
pour l'aile ou la cellule seule sera fréquemment d’allure para-
bolique pour les Cz correspondant & la portion linéaire de (Cz, 1).
Au point de vue théorique nous savons que cette évolution en Cz?
de la résistance induite Czi(a) s’exprime fréquemment sous les
formes :

Cz? CsS

: Cz? 1
Coi = U+ 8 =px = 1w (1)

(1) Ainsi pour une aile d’envergure infinie comportant un profil Joukowsk,
(G 430) M. Girerd a trouvé :

100 Czo = 1,3 + 0,000324 (100 Cz — 33)2-328
pour 0 < i< 14°.
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L* = kq’L? étant Denvergure réduite du monoplan de méme
résistance induite que la cellule considérée.

Toutefois Cx, n’est pas pratiquement constant et son évolution
en fonction de Cz (ou de i) ne s’exprime pas simplement méme
aux incidences modérées (1). Pour simplifier nous admettrons
dans cette étude que I’évolution de Cz, avec Cz peut étre assi-
milée & une loi parabolique et incorporée dans I’expression de
Czi(a) par 'introduction d’un facteur es de réduction de L,.

On aura dans ces conditions, pour la cellule seule :

2
Co =1Ct + s @

Pour déterminer le facteur de Cz? on aura grand intérét a repré-

Cx(a)

Ox0. ¥,
s

f13-2

senter la polaire expérimentale avec les coordonnées Cz et Cz®
(fig. 2) Dans ces conditions les points expérimentaux s’aligneront
suivant une direction dont la pente dCz /dCz? fournira la valeur du
facteur : S /mesL,®. Si on peut calculer d’aprés’aérodynamique des
ailes le facteur théorique de résistance induite :

S[rLy? = S [zL3(1 + &) = S [nka?L2

la comparaison de ce facteur avecle précédent donnera la valeur
de 1 /ea qui caractérise la variation de Cz,. On notera également
les limites Cz* & partir desquelles les points expérimentaux s’écar-
tent de la droite

La courbe (2), fig. 1, pour le planeur sans empennage différera
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de la courbe (1) d’une quantité Cz(p) relative aux résistances
passives. Ce Cz(p) sera aussi plus ou moins évolutif avec Cz.
Pour une bonne association (Voilure - résistances passives)
Pévolution de Czp avec Cz pourra aussi étre assimilée a une varia-
tion en Cz? et incorporée dans un facteur analogue au e de I'aile.

La courbe (3) pour le planeur complet différera trés modére-
ment de la courbe (2). Cela correspond & un Cz(e) généralement
trés petit que nous supposerons incorporé aussi dans un facteur
total résultant : e. La représentation de Czx en Cz? se fera comme
pour la cellule (courbe 3') (fig. 2).

En définitive pour le planeur complet, dans nos calculs ulté-
rieurs, nous admettrons qu’aux incidences utilisables pour les
régimes de vol plané étudiés, la polaire (3) peut se représenter
par I’expression

Cz2S! o C:2S :
Cz = Czx) + Czp + m = <C.’Eo - g) =+ ;]:—;2 (2"
REMARQUE IMPORTANTE I. — Nous devons mentionner de suite

que pour ’étude des planeurs proprement dits (planeurs de vol
a voile) les hypotheéses précédentes seront d’une approximation
moins satisfaisante que pour I’étude de I’avion-planeur (Avion
sans hélices). Il importe en effet, pour le planeur de vol a voile,
d’étudier plus spécialement le régime de vol comportant la vitesse
verticale minimum. Nous verrons plus loin que ce régime corres-
pond fréquemment & des Cz notables pour lesquels 'assimila-
tion de la polaire réelle avec la relation (2') n’est plus de rigueur
suffisante, & moins d’avoir tracé la représentation fig. 2 en consé-
quence.

ReMARQUE II.— Il est d’usage technique d’assimiler I’ensemble
des résistances passives réelies ala résistance d’une surface fictive ¢ :
dont le coefficient unitaire serait C(s) = 1. Dans ces conditions
on aura:

CzpS =1Xs d’ou Cap =

—_ PR a

Fréquemment aussi on associe la somme (Cz, + ¢ /S) qu’'on

représente par f/S. En d’autres termes on pose :

Cz,S + o =,
f représente une surface fictive équivalente aux résistances pas-
sives totales.
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2. Equations du vol plané rectiligne (fig. 3). — Si nous suppo-
sons d’abord que la vitesse V sur la trajectoire est constante les
équations d’équilibre du planeur seront :

; =M = 0 Equations des moments p. r. & G, avec:

I dMg o e

(36,5, B > 0 Conditions de stabilité.
—> —» ( Psin 6 = Rz = CzV2Sp/2 (Equation de traction) 3)
R= P cos 6 = Rz = (CzV2Sp/2 (Equation de sustentation) (&)

Les équations (I) expriment que le moment résultant par
rapport au centre de gravité G est nul, ce qui implique la nullité
des trois composantes éventuelles du moment résultant. Nous
étudierons plus loin cette condition.

Les équations (3) et (4) expriment que les composantes du poids
et de la résultante aérodynamique sont égales et opposées respec-
tivement.

a), Pente de la trajectoire. — Elle sera donnée par :
Rz Cz

On voit qu’elle est indépendante de I’altitude du vol et qu’elle
dépend uniquement du rapport Cz/Cz qui se dénomme finesse
aérodynamique du planeur. Cette finesse dépend seulement de
Iincidence i du vol, laquelle nous serait donnée par I’équation (1)
appliquée a la composante : moment longitudinal ou de tangage.

Sur les courbes caractéristiques du planeur (fig. 4), chaque
incidence t définit une valeur de Cz et de Cu.

En outre en menant le vecteur OB;B, qui coupe la polaire en
B, et B, correspondant respectivement aux incidences i, et i,
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on voit qu'une méme valeur de ¢gf est obtenue (éventuellement)
pour deux incidences différentes i, et i,; 1'une: i;, correspond au
régime rapide, I'autre : i, correspond au régime lent. 1l est évident
que la pente minimum ¢gfm correspondra au rayon vecteur OA
tangent en A & la polaire. Le point A correspond aussi & la finesse
optimum (Cz/Cz), = Fi. L’incidence correspondante est i

Cz

Remplagons Cz par sa valeur (2'), on obtient :

g
Czy, + <
Cz RS CzS ;
tg 0 = C-z- == Cz + 'nreLzl' (5)

Sous cette forme on voit que ¢gf sera minimum quand les deux
termes du second membre seront égaux (puisque le produit de ces
deux termes est constant). On peut aussi écrire :

g
d(tge)_o_”<c‘”°+§>+ s &
Bz T Cz2 nel?,

ce qui donne pour P’incidence optimum :
0

C =
To + S 255 CZ(;)S o E, 6,
CZ(;) = ’TC€L21 i 2 ( )
g
Cz, + —>
S CzS
et tg 0, = 2 < Gz =2 el 7

On a aussi :

C*S? "
(Cxos+0)=f= W- (6)
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b), Rayon d’atterrissage. — Par vent nul le rayon d’atterris-
sage R, & partir d’une altitude Z, sera donné par:

g0 =5  dou R:tgie ®)

Donc R sera maximum pour tg§f = tghm.

Ce résultat est important puisqu’il commande la décision &
prendre pour un aviateur dont le moteur s’arréte a une altitude Z
au-dessus d’une zone indésirable pour Patterrissage. Il doit alors
prendre un régime de vol plané & pente minimum afin que le
rayon R soit le plus grand possible et lui permette d’atteindre

eventuellement les limites extérieures de la zone prohibée.

> O
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En outre il convient de rappeler que la pente § exprimée ci-
dessus correspond au vol plané par vent nul, ¢’est-a-dire quand la
vitesse aérodynamique V est égale a la vitesse par rapport au sol.

Si le vent n’est pas nul on peut avoir a considérer la pente de
la trajectoire absolue par rapport au sol.

Soit alors ¢ la composante du vent naturel.

En négligeant I'effet de dérive éventuel la trajectoire absolue
par rapport au sol sera caractérisée par la vitesse absolue W
résultant de I’addition géométrique des vitesses V et rs (V est la
vitesse relative de I’avion par rapport a I’air et o est la vitesse du
vent ou vitesse d’entrainement de I’avion par rapport au sol.

Dans ces conditions on aura par exemple les pentes absolues 6,
ou 6, pour les vitesses ¢, et ¢, d’ou il résulte que pour Paviateur
avec moteur calé le rayon d’atterrissage max. sera obtenu en
exécutant le vol plané optimum (6m) suivant la direction du
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vent local (ce qui n’exclura pas d’effectuer le contact avec le sol
en reprenant si possible Porientation vent-debout durant la der-
niére phase du vol plané.

¢), Etude succincte du vol plané au régime de finesse optimum
(régime : t). De 'expression (') on tire successivement :

C2S? = 35, /-

w
CaS = 5 Fiell,2; = _’?ng =% Fi2ell2; Fi = ﬁ 6T1§ 9)

La vitesse sur la trajectoire au régime (f) sera donnée par

exemple & partir de I’égalité des deux termes de (gf )

On a ainsi successiverment :

F; feo Ve Ca?S?  p Vi 2P cos 6,

D = 3P ocos 0, meLy? 2P c0s 0, mpeeLy 2V,

Va2 (2P cos 0,,)® (2P cos 0,,)2
i s -

2,7 .2 2
fmpo’ely % 6o2Fi2(eL,?)?
4P cos 0, 1
gt 2D U8 Am . o e
V2 = mooFreL,? avec: ¢os 0, = \/m

t—

12 i P 3,19 P
—_— == V R ——— g — —_— (10)
\l/a \,/TCPG eLIZFi \/1 + F':Z \/6 eleFi

3. Vitesse sur la trajectoire de vel plané a un régime quelconque.
— Pour exprimer V en fonction des caractéristiques du planeur il
suffit d’éliminer 6 entre les équations (3) et (4). Nous aurons ainsi
en élevant au carré et en additionnant :

P2(sin? 0 + cos? 6) = P? = (p/2V28)*(Ca? + Cz7)
d’ou il résulte :

2P 1 Cte

Ve == =
oS VCz2 + Cz2 |OBy]

s (Cte
\/PS \/Cx2 + Cz2 \/—O—B1

(11)

On voit que la vitesse V est proportionnelle, pour une incidence
donnée, a \/iﬁ et a \/P/S. Le coefficent de proportionnalité
étant 1)V Cr avec Cr = \/Cx, + Cz, = | OB, |. La charge unitaire

D P T s e .
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de la voilure P/S intervient en premier lieu comme critére de V.
Mais en outre la densité de Pair a laltitude du vol plané inter-
vient également. 11 en résulte que notre hypothése initiale d’une
trajectoire rectiligne parcourue a vitesse constante par le pla-
neur est infirmée puisque la vitesse V, a Paltitude Z est propor-
tionnelle a 1/v’;. En d’autres termes pour le probléme envisagé
les vitesses V a Daltitude Z et V, a 'altitude Z = 0 sont dans le
rapport :
%:%’ ou VVp = V,yVp, = Cte.

Cependant I'approximation que nous avons faite réside uni-
quement dans la simplification d’écriture adoptée pour I'expres-
sion de I’équation (3). Plus rigoureusement cette équation devrait
faire apparaitre les termes d’inertie, c¢’est-a-dire la force fictive

;%‘{ due & la masse P/g et a 'accélération tangentielle ‘i—\[
On aurait ainsi :

P sin 0 — Iz; LZ—Y = Rx'= Cxp/2V2S. (3"
Pour nous rendre compte de I’ordre de grandeur de I’erreur com-
mise nous évaluerons la force d’inertie en supposant une trajec-
toire planée rectiligne effectuée en Atmosphére Standard. Pour
cette atmosphére de référence I'altitude Z et la densité correspon-
dante p sont liées par les relations :

p = po(1 — maz)"

0,0065

aveo m = ~joc” = 00000255 ot n—425( U2

Dans ces conditions pour une incidence donnée (c’est-a-dire
pour une pente § déterminée) V est fonction de p comme il a été
dit, p est fonction de Z comme il est convenu et Z est fonction de
la durée ¢ du vol. On aura donc :

av.  dV _do dz

@ T e d
Chacun des facteurs constitutifs de ’expression (12) est aisément
évalué :

La relation (11) nous donne successivement :

P 1 2 x Cte
2 — (te — . —— 2 —
0/2V C ~SiE ou V2 = -

bl
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il en résulte :

av 2 x Cte 25 V2
S e e S e
Soit :
av A
v (13)
La relation (12) nous donne de méme
%: = - pomn(i = mz)"_"i
soit :
n—1
= —wm(8) (14)
0/
Enfin la vitesse verticale de descente planée s’écrit :
: dz
w=Vsin § = — 1
soit :
Z—: = —Vsin 8 (15)

En introduisant les expressions (13) (14) et (15) dans (12) on
obtient :

2 5in 0 n—1 2 al \1
av V2 sin i @(p) - Vv s1n6mn(po)/n 16)

g 2 o\ po i 2
Et I’équation (3') devient

P sin 0[1 + ;ngmn<%°>lln] = Rz (3"

Par rapport a I’écriture simplifiée sous la forme (3) le terme
correctif est done :

2 i 0,235
;L mn<&’> o 0,0000049vz<"—°>
2. AP p

11 est facile de voir que pour V2 = 1000 par exemple le terme
correctif ne dépasse pas 0,5 9, aux altitudes usuelles.
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La vitesse sur la trajectoire planée peut donc étre exprimée

avec une suffisante approximation par la relation (11).

4. Vitesse verticale de la descente planée. — La composante
verticale de V est

w =V sin 0

L’équation (3) nous donne en la multipliant par V
w =YV sin 0 = C~ -SV"

et I’équation (4) donne

2P cos 6 o 2P cos 0\%/,
Va2 O d’ou V= <——pCzS )
I1 en résulte
i)
2P Cx 3 2P C:c
— e p— / M R
Ao S Cz'l ong \/pS Cz'ls (47)

car pour les planeurs de vol & voile on considére surtout les tra-
jectoires planées de pente modérée telles que cos g 1.

Dans le cas général on aurait en remplacant cos 6§ par sa valeur
en fonction de cz/cz :

oo P Gy R 18
¢S Cz'la \/1 4 4 Ca? ¢S (Ca® 4 Cz2)’he
Cz2
soit encore
w = 2—;3 C—G—f/’ avec Cr =V Ca? 4 Cz? (18)
P r

L’incidence de vol plané qui fournira la vitesse minimum (wn)
sera celle pour laquelle Cz/C,'* = Cx/Cz'® est minimum. Le point C
(fig. 4) représentatif de cette condition est toujours situé, sur le
diagramme polaire, en dessus du point A correspondant ala tra-
jectoire de pente minimum fm. Pour une polaire expérimentale
donnée la recherche du Cz (et de la valeur de i correspondante)
se limitera donc au calcul des valeurs numériques du rapport
Cz/Cz’l: pour les valeurs de Cz, supérieures a Czt caractéristique
de 6 (Cz/Cz mim).

Le régime de vol plané correspondant & w,, est une des préoc-
cupations primordiales du pilote d’un planeur en vue du vol &



14 AERODYNAMIQUE ET MECANIQUE DU PLANEUR

voile. C’est en utilisant ce régime qu’il pourra effectivement
utiliser la plus petite ascendance du vent naturel pour maintenir
sa trajectoire planée effectivement horizontale et éventuellement
ascendante. Les critéres de performance dans ce domaine sont donc
caractérisés par les facteurs :

P Cz
\/ S et Gzl

REMARQUE (1). — L’intérét technique et sportif qui résulte des
considérations ci-dessus a conduit divers auteurs & rechercher
sous des formes diverses les proportions a donner & un planeur
optimum en vue du vol & voile. On distingue effectivement a ce
sujet les planeurs de performance, et les réalisations actuelles de
ces appareils sont caractérisées par des valeurs importantes de
Pallongement % de Paile (ou de K2\ pour la voilure complexe).

5. Etude du régime de vitesse verticale minimum. — Appli-
quons la condition pour w minimum soit :

'l dCz Cx 3 Gzl Cz aCz 3 Cz
d [/ Cz dCz 2 dCz 2
eeraatl [ iemmre: it 0 — == 3 =S 0
dCz\Cz'ls Cz® Cz'le
ce qui donne
2CzwS 3
Cazw (lez> — 5 Czy = 0.
En multipliant par S on aura successivement :
Cz.28% 3 3 3 Cz,25%
2 _——Ttele = i Cst = if + 2 ———TCCLIZ
1Cz,252 3=
5 meL® — 24 Freln
d’ou enfin
CzuS = o nFiel? (19)
La valeur de wm correspondant sera :
f (Cz,8)'T2

\/Ef, Cst \/2_P
wpm=\/ — —7 = e
po® (CzuS)'l2 o0

(Cz,9)*2 meL,?
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et, en remplacant (CzwS) par sa valeur, ainsi que f, on obtient :

W = \/ \/ }
2my/27 eL 2 T I el.;2
PF;
& \/r odmeLli 2 % \/27 el b 2

L \/ PF: (0438 + 1,316) — 1,754 PF: _ 98, /PF
og0meLi 2 poSmeLi 2 del,2

Finalement on aura avec divers parametre : Fi; el,2; f;

& L,2
A]. -—-——"Sl’:
2,8 PE 8\/PF, (20)
Wy = —= = ——-——
\/6 eL2 el,2 V& S e

La vitesse de vol correspondante : V, sera donnée par

2P cos 0, 4P cos b, i 4P
 pfCzeS  V/3bpgmel2F; — V33p,meL, ?F;

d’ou

1519 / P 242 P
Voo — — — —— = 0,76V, (21
T 1,316 V8 y/xp, eL2F; Ve eL,2F; v, 4

Ces relations montrent I'importance des facteurs P JeL,? et Fy
pour 'obtention d’une vitesse minimum w. donnée. Elles per-
mettent la discussion sur I'influence de ces divers facteurs en ef-
fectuant les dérivations correspondantes :

dwn, dw,
aF, ’ TP ete.
Ai3)
Pente de la trajectoire au régime w.
On aura

Cz,S f CzS Fi
ﬂw = = — 3
tg Czws CZwS + TCL 2 2 ( + \/ >

tg 6, = 1,155F; (22)




16 AERODYNAMIQUE ET MECANIQUE DU PLANEUR
En faisant le quotient ww [V on obtient la valeur approchée

2,8

Sin 0, &2 343 F; = 1,156F; (23)

RemMARrRQUE. — Si par le point B (fig. 4), on méne B,D perpen-
diculaire & OB;, puis DE paralléle & OCz, E étant sur la direction
OB, on a:

OD = OE sin 6 OB, = OD sin 8 = OE sin2 6

11 en résulte

w? = V2gin? § = OB‘ sin2 6 = g;;

6. Etude complémentaire du régime (t) & (Rx/Rz) = F: mini-
mum. — Nous avons calculé plus haut ’expression de la vitesse
de vol : V¢, au régime (¢) et nous venons de trouver que la vitesse
de vol au régime de w minimum se relie a la vitesse : V¢ par la
relation simple (21).

Il en est de méme en ce qui concerne les vitesses w: et wn.

En effet, au régime (¢) on a :

S y '
w,=\/2—P Lo ) ; \/PF’ {14114
od | (CzS) nt el ? podreli?

soit encore
Wy = o1 \/lE = 114wy, (24)
el,,2

7. Autre expression de w a un régime quelconque V.
le rapport V/Vt, on a au régime V :

Soit ¢

P f CzS f Cz  Cz8 Cz Fi(Czx Cz
Bl = Tl TGS & neLfCZ,_T%(E"'CZ,g
Gkl eOBU N N e e e W id
T cos0, V2 coslngg  © 8 = U= Vecos0~ gV cos g

Il en résulte :

0052 0

Lo Wy cos?
SO0mq ) 2cos?b,

q

F:Vi
W= —5—}C08 0.g3 T cos? 6,,g° +
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soit enfin :

1,595 PF; cos 8\21
sl S s Y] 3 = 25
4 V3 el;? g Tl <cos 0m> q § (20)

En calculant : dw [dg = 0, on retrouverait w,,.

8. Durée de la descente planée. — L’expression de la vitesse
verticale w nous donne

— dz = wdt = \/B dt (26)

Si nous supposons que la descente planée est effectuée dans I’at-
mosphére standard nous avons entre p et z la relation (11) que
nous introduirons dans (26) ce qui donne

i, Polle(']_ e mz)"lzdz = Adt (27)

I1 en résulte que le temps de la descente planée depuis I'altitude
z jusqu’au sol sera :

) 0 5ES Pol/z 0 n
(74 :j dt = Tf (4 — ma)"l2dz (28)
z z
On trouve
we | 2|
iz = Rln ) 1—(1—mz) 2
ou encore

2Vp, g n+2:l
I

ou enfin en fonction de w, pour z = 0

) o ':r_?] 14.200 g 0758
= i + 2 [1—<§)> = {5} ]

Pratiquement pour les valeurs usuelles de z on pourra calculer

iz & partir de la vitesse moyenne :
i ey +\/ 3

e e B Y (30)

d’ou :

TOUSSAINT. 2
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Ezemple : soit z = 1000 m. et wo = 1 m. sec.
La formule (29) donnera ¢z — 995 sec.
La formule (30) donnera 1z — 976 sec.

9. Polaire des vitesses d’un planeur. Avec les approxima-
tions usuelles en ce qui concerne cos — — : les composantes u et

w de V peuvent s’écrire :
W
Cz'l2 Se

Cz /P2
Cz'la S

u =YV cos § >

w = Vsin §

le diagramme représentant u et w s’appelle polaire des vitesses
d’un planeur. L’équation de cette polaire s’obtiendra en écrivant

w_G=  f . G5
w =G T CR T el
avec ¢
1 2P
CZS = =3 2—‘
u” pg
on aura
Bl s s OB L
=lope Fods
ou encore
_mpFlel? . 2 P 1
g 7, eLi,? us
© FieL,? 16 P 1
i - ) B e el 78w @)
ou enfin

\eouh 2 P 1
v = (Gt §)3 o + ik i i
La tangente a la polaire des vitesses corespond & I'angle 6m.
L’influence de P /S se traduit par un déplacement de la polaire
vers la droite avec une tangente commune a toutes les polaires,

(fig. 6) (1).

(*) Figures extraites de la note de Vox A. Lirpisca dans la revue Luftfahrfor
shung du 25-10-34.
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L’influence de ¢ /S est représentée figure 7.

Enfin la figure 8 représente les polaires de 2 planeurs comportant
un méme wn et des valeurs différentes de P /Set de 2.

19

0 ¥ 8 42 46 20 2 28
.
>
g B
2 \ \ A\
\\\N
® “‘,’s
z.\.#\
s
w
Fig. 6.
0 & $ 42 20 24 28 a
1 e ——— |
' > \ %.o
2 \\
24
w
Fig. 7.
0 h 12 20 2% 28 A
{‘\
\ -o’n.
A T ]
\ \~
<
2. \76‘
2 A
1w \

Fig. 8.




CHAPITRE I1

EQUILIBRE ET STABILITE STATIQUE
LONGITUDINALE D’UN PLANEUR

1. Généralités. — L’étude de 1’équilibre et de la stabilité sta-
tique longitudinale d’un planeur est toujours redevable de la mé-
thode expérimentale caractérisée par 'emploi d’une girouette
aérodynamique de tangage. Cet appareil donne directement en
fonction de l'incidence de référence les courbes de moment My
par rapport aux divers centres de gravité possibles.

Il convient toutefois de faire une étude des différents facteurs
qui gouvernent I’expression du moment de tangage My .

N\ PP c—A S
3 T N > . vl
o S
1 RS = = \ 7/»
. &«
- - — mi

Fig. 9.

Cette étude sera limitée au cas du planeur, ¢’est-a-dire que nous
n’y ferons pas intervenir actuellement les influences dues a la
traction et au souffle des hélices propulsives. Ces influences sont
éventuellement d’une influence notable, mais nous pensons
qu’avant de les ajouter au cas du planeur il convient de connaitre
préalablement, aussi bien que possible, les conditions d’équilibre
et de stabilité de ce planeur. Par ailleurs les expérimentations a
la girouette se font presque toujours sur un modéle réduit ne com-
portant pas les hélices propulsives. Les résultats de nos calculs
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seront ainsi directement comparables aux résultats expérimentaux
usuels.

Soit un planeur schématisé figure 9.

Les éléments constitutifs intervenant dans ’étude actuelle sont
les suivants :

10 la voilure sustentatrice constituée par les ailes S;; S,... Sk
juxtaposées suivant une disposition quelconque ;

20 I’empennage de profondeur E ;

30 les résistances passives caractérisées par une surface fic-
tive ¢ équivalente au point de vue de la grandeur de la résultante
de ces résistances passives.

Soit G le centre de gravité par lequel passe ’axe GY; du moment
de tangage résultant. Nous distinguerons dans celui-ci :

My : moment de tangage résultant pour le planeur com-
plet :
M, (a) : moment de tangage pour la cellule sustentatrice

M: (e + o) : moment de tangage pour ’ensemble : cellule + ré-
sistances passives. La valeur de My (a -+ o) dif-
fere peu de la valeur expérimentale qu’on mesure
aisément pour le planeur démuni de son empen-
nage horizontal.

Mzr (e) : moment de tangage dii principalement aux réactions
sustentatrices surl’empennage horizontal. En toute
rigueur My (e) doit comprendre en outre le moment
résultant de I’empennage et le moment di a sa
résistance aérodynamique. Nous introduirons ces
influences quitte & recourir plus loin aux simplifi-
cations usuelles.

D’apres les définitions précédentes on aura
My = My(a + o) + My ()

a laquelle correspond une relation analogue pour les coefficients

unitaires. Ceux-ci seront rapportés a la surface S, et a la corde [,

de Paile fictive équivalente a la cellule réelle. Ainsi les coefficients

unitaires des moments de tangage seront respectivement :
M Mqy(a

v e =g, |

Myla + o) Mafe) |
Cma(a + o) = o2V S, Cmale) = ms

Cm’r =
(2)
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et 'on aura :
Cmy = Cmx(a + o) + Cmae) 3)

2. Conditions d’équilibre et de stabilité longitudinale. — Sur
une trajectoire rectiligne caractérisée par une incidence i, une
pente § et une vitesse constante V, les conditions d’équilibre
du planeur s’obtiendront en écrivant 1’égalité des forces appliquées
et la nullité du moment central : Mr.

Soient Rz et Rx les composantes de la résultante aérodynamique
globale.

En supposant la cellule constituée avec K ailes et en appelant
Rax). Rz(r) les composantes pour chacune d’elles, compte tenu
des interactions, et de méme Rz (¢) et Rz(e) les composantes pour
Pempennage, on aura :

Rz = Ra(l) + Rz(2) + --- + Ra(k) + o/2Vg + Ra()

Rz — Ra(t) + Ra(2) + - + Ralk) + Ral) o
Soit P le poids total du planeur.
Les conditions d’équilibre longitudinal seront :
Rz = Psinb }
Rz= Pcosb ()
MT = 0 >

ou encore en passant aux coefficients unitaires rapportés & S et a
lo

Gl P sin 6
TP ) _
__ Pcosb (6)
2 p'/zvozs')
Cmy =0

cette derniére condition peut s’écrire
— C(maa + o) = Cmale) 0

laquelle exprime que le moment unitaire dd a4 I'empennage doit
stre égal au moment unitaire Cmr (¢ + o) changé de signe. Cette
condition fournira la valeur de I'incidence i, en fonction du bra-
quage {3, des gouvernails mobiles de ’empennage. Pour cette in-
cidence la pente 6 et la vitesse V résulteront des deux autres équa-
tions.
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Condition de stabilité statique longitudinale. — Elle sera donnée
par les relations :
dMg dCmy
ke o >0 @)

ces relations expriment que la pente de la courbe (Cmx ,i) doit étre
positive au voisinage de 'incidence pour laquelle on a Cmr = 0.

3. Moment de tangage dii a la cellule sustentatrice et aux ré-
sistances passives. — Comme il a été dit plus haut ’ensemble des
moments My (a) et My (¢) correspondra, pratiquement, au moment
résultant pour le planeur démuni de son empennage horizontal.
Ce sera donc aussi le moment de tangage pour un « planeur sans
queue » dont un cas particulier est I’ « aile volante ».

Pour cette étude particuliére nous distinguerons les deux cas
suivants :

10 Les caractéristiques aérodynamiques de la cellule et des
résistances passives sont rapportées, en ce qui concerne le moment
longitudinal, & un axe transversal fréquemment voisin du bord
d’attaque : A. Les résultats des mesures faites avec la balance
aérodynamique sont généralement rapportés a un tel axe. Pour une
aile monoplane I’expression analytique de M) est particuliére-
ment simple.

20 Les caractéristiques aérodynamiques de la cellule et des
résistances passives sont rapportées, en ce qui concerne le moment
longitudinal, & un axe transversal passant par un point (privilégié)
appelé Foyer résultant F.

4. Cas de la référence initiale des moments de tangage a un axe
transversal A voisin du bord d’attaque de la voilure. — La position
du centre de gravité G sera alors caractérisée par rapport a la po-
sition du point A de la manieére suivante (fig. 9) :

Par A on tracera la direction ﬁ, paralléle a la direction de por-
tance nulle de la voilure et ’on définira I’angle y; qui font les di-
rections ﬁ et (::Z v, sera toujours compté & partir de Al vers
GA dans le sens des incidences positives. Par ailleurs G sera situé
en position par la longueur | GA| = r, =|AG]|.

Le systéme aérodynamique résultant pour la voilure seule, dans
ce premier cas, se raméne a une résultante R(a), passant par A,
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et au moment longitudinal M. Soient Rz et Rz les composantes
habituelles de R(a), alors on aura pour le moment de tangage en G:

My = My — Rzry,cos (¢ 4 vy) — BRrrysin (2 4+ 1) 9)

Il en résulte :
Cmy = Cmpy — Cz’lﬂ—1 cos (¢ + 7,) — Cx;—l sin (Z 4 1)- (10)
5 0 0

L’expression ci-dessus est particuliérement commode pour le
calcul de Cmr & partir des résultats expérimentaux habituels :
Cma) ; Cz ; Cz ; méme lorsque ces divers coefficients se rapportent
a des incidences i pour lesquelles les courbes unitaires s’écartent
notablement de leur allure normale. '

Pour le planeur sans empennage I'expression ci-dessus reste
valable a condition de prendre les nouvelles valeurs correspon-
dantes de Cm(), Cz et Cz. Le coefficient unitaire Cz est générale-
ment peu modifié. Le coefficient unitaire Cz est augmenté, du
fait des résistances passives. Celles-ci sont généralement évolu-
tives avec 'incidence.

Nous admettrons que cette évolution peut étre incluse dans celle
qui correspond & la résistance induite de la cellule. Dans ces con-
ditions nous pourrions écrire pour une polaire présentant son mi-
nimum de Cz & une sustentation Cz, différente de zéro :

G (Cz — Cz,)2?

Cz(a + o) = Cxy + g i ——n—]ﬁ)\—o (11)
Cependant I’allure de la polaire en dessous de Czp ne sera pas en
général symétrique de la courbe située au-dessus de Cz. Clest
pourquoi il parait préférable d’adopter la relation (11) en y faisant
Czo = 0, c’est-a-dire :

C 2
Cz(a + o) = Czx,y + % -+ nkzz)\' (12)

On déterminera la valeur du facteur de résistance induite
1 /k*) en représentant la polaire expérimentale sous la forme Cz
= fonction de Cz% et ’on aura

A dCE
wk2h ~ dCz2’

Le moment résultant pour la cellule seule quand elle est assi-

milable & une aile peut s’écrire, aux incidences modérées :

AF
Cmy(a) = @ Cz 4 Cmy = ¢Cz + Cm, (13)
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avec ;
AF
T = ¢ 20,25 4 0,26
dans le cas des ailes rectangulaires.

Pour le planeur sans empennage horizontal I'expérience montre
(fréquemment) que I'influence des résistances passives se traduit

seulement par des nouvelles valeurs de ¢ et de Cm, ; soient

Cz

______

R e o / T
Fig. 10.

o' et C'mo ces valeurs, on aura donc (fig. 10) :
Cmy(a 4+ o) = ¢'Cz + C'm,. (13"

En complément des représentations analytiques approxima-
tives proposées en ce qui concerne Cz, Cm) et C'm(s) nous in-
troduirons maintenant ’expression usuelle de (Cz,i) aux incidences
modérées ; soit :

Cz=asini > ai (14)

dans laquelle :

e d

sera déduit préférablement des courbes expérimentales (Cz,i)
pour la cellule sustentatrice. A défaut de ces données on pourra
calculer : ¢, pour des ailes monoplanes sensiblement rectangulaires,
par les relations ci-apres

N
a4 = 0,85 X 27\7(1 - ne) m

dans laquelle le facteur 0,85 tient compte du rapport habituelle-
ment observé entre les sustentations expérimentales et théoriques.
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Pour une valeur moyenne de
1+ me) =11 goit  pour e = 0,14,
on obtient :
A ; .
a>59 AT 22 (i en radians)  ou ~ 0,105 ——5—5 7 + L) (Z en degrés)

Compte tenu des expressions simplifiées adoptées pour Cz, C'ma
et Cz, on aura :

Cmy(a + )~c,’Cz+Cm0—Cz cos(z+yl)—Cx—31n(L-|-yl)( 5)

En développant et remplagant sin ¢t par ¢ et cos ¢ par 1 on
obtient :

Cmy(a + o) = — a®ry cos y,i® + ary siny, [1 k“’)\]L +
ary cos v, i o S
—S e+ S (on+5) — ramk +
+ C/mo s Ty S ¥, Cxo + g B (16)
lo S

Ces relations sont valables seulement aux incidences modérées et
pratiquement pour ¢ = 0,25 radians. Le terme en i* qui provient
de la projection sur Gz, du vecteur correspondant & la résistance
induite sera généralement négligeable. Il en résulte que dans le
domaine des incidences modérées 'expression Cmr (a + ¢) est du
second degré en i.

Nous aurons dans ces conditions :

ar, sin a \.
Cmafa + o) 22 == (1—- ﬂkz)\>l2+
ar, oS 1, 1 s ool ] .
s ly [1+a<cx0+s>~?’1cos‘h o

ry Sin Yy

+ Cmg — 2 <Cxo 4 §> — A2 —Bi+C (17)

dCmy(a+0) o~ 2ar; sin y;
e e U )
ary cosy, | o) el e
— e [1 +: (c% + s) 4 TICOSYI]—-ZAL——B (18)

Les incidences d’équilibre seront données par les racines de
I’équation :
Cmy(a + o) = 0.
Application numérique. — Soit une aile rectangulaire dont les
courbes expérimentales obtenues a la balance sont représentées
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figure 11. Pour le domaine des incidences modérées nous relevons
les caractéristiques suivantes (1) :
a® = 0,074; a=423; h=1705; Cz, = 0,026
a

bh =855 = = 0208; = a0 4 70 Cmy = 0,055;

Cz,
a

a
¢ =0252; 1— ——=0,792; 1+—2=1,006;

00820
45?0 = AR Gy,
L —F D e
/ P
Vi Jd
100 V. /

S0

~N e,
™\

’/ [ Ap q
N
N7
N ¥
4 20 30 C
0 10 3 400 Cx
0 10 20 30 ko 100 CmA

Fig. 11.

(1) L’application se référe aux expériences décrites dans le Bulletin technique
n° 66 du S. T. Aé.
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Considérons 3 positions du centre de gravité G caractérisées par
les valeurs de r, [l, et de y, indiquées dans le tableau ci-dessous :

DR L S 0,37 0,45 0,53
S e e 4102 3105 2405
a;lsin Wonroer, ke 1,027 | 0,992 | 0,93

0
a?cos. el 1,18 1,62 2,035
()
Gl [y COS Yy iv e ove e .| 0,94 | 0,655 | 0,522
|

Nous en déduisons les trois expressions de Cmr (@)

Gy) Cmala) = 0,813 12— 0,12 i 4 0,0487
Gy,) Cma(a) = 0,788 12 — 0,568 i + 0,0489
Gy Crma(a) = 0,740 2 — 1,005 i -+ 0,0493,

al’aide desquelles on calcule sans difficultés les valeurs de Cmx ()
pour les incidences modérées. Le tableau ci-dessous donne les ré-
sultats calculés.

YeiEn S e Sl G 0 0,1 0,2 0,3
LR L R B S 0 5073 11046 1702 J
R Ao Sy st e — 1027 4946 1002
Gy) 100 Crmp (@) «ovvvvnnnn. 4,87 &,48 5,7 8,6
G.) e IR e 4,89 0,008 |— 8,30 ‘|-~: 5,04
Gs) 1 IS TS B - B P P o e P |

En complément des calculs précédents il convient de calculer
spécialement les valeurs de Cmy (@) pour une incidence négative
et pour l'incidence correspondant a Cz max. Les données corres-
pondantes sont indiquées ci-apres :

19701605 - “{=230; Czy .= 1,375, Cr="10,1853Cm; =043

20 5 ——1205:j — — 505: Cz = 0,341; Cz = 0,120 ; Cm, ——0,108:

max ?

En appliquant la formule (10) on obtient respectivement pour
Gy, Gy et G; -

10 o =160°; 1= 23°; 100 Cmy = 14,7 ; 02; —134
20 a=-—1205; i =—5%; 100Cmy; =—3,12; 0,6; 4,2

Ces résultats sont représentés graphiquement figure 12. Les
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portions pointillées raccordent les courbes calculées pour les
incidences modérées aux valeurs calculées pour les deux incidences
particuliéres i = 23° et i = — 59,5. On voit que pour un centre de
gravité se déplacant sur une paralléle & la corde de référence (corde

20

100 Crir 5
7/
A e
v v,
}{ /, /"
v /' 4
Al
/{o \\ Q,,D / f,!,”
N /)J‘ //d b
N \ v
~fy c”\
A \\ ///0/ ,/
Py /q
G357 ";A::’\ :—-04-/ aa C; V
T G 7 A : i
'/, /’ \\ ' ,/
¢ / X A
0 49 F 5\ -3\ B 5 F 9 M b a5 L|A®
-F H - P § 40 2 A 18 48 G0 2 |di°
i I \ N 7
o V4
d \ \Q@: ,’/

\ F=5]

10

45
b

77
29 2
B

-20

Fig. 12.

d’intrados) toutes les courbes Cmy (¢) admettent un point commun.
Pour la position G, on n’a pas d’équilibre possible aux incidences
normales positives. Pour les positions G, et G; les incidences nor-
males d’équilibre sont respectivement i, = 5°9 et i, = 20,9, mais
ces équilibres sont instables d’autant plus notablement que le
centre de gravité est plus en arriére.
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RemMARQUE. — L’influence du terme en i peut étre calculée

pour 'application numérique précédente. On trouve respective-
ment

a’r; cos v,
L 0,2455  — 0,337 et — 0,423

Si on calcule Cmy (@) pour diverses valeurs de i on trouve que 'er-
reur commise en négligeant le terme en i est de — 1 %, pour
1=01;—39%pouri=02et—62a7 9, pouri=0,3.

5. Centrage limite pour un planeur sans empennage. — On pour-
rait définir un centrage limite tel que pour ¢ = 0 on ait :

dCmy
( di >i=0 =0

Cette condition s’écrit en général :

B:@Jl[1+1<cxo+i’)]—a¢'=o (19)
o a s
ce qui donne :
TLeosY %y v’ (19)
l0 ZO

Dans le cas particulier traité plus haut on aura donc :

rycosy; 0,252

I, 1,006

= 0,25

Le point Go correspondant comportera ry [l = 0,355 et y; = 450
et 'on aura :

Cmq(a) = 0,840:% + 0,0485

d’ot1 'on déduit les valeurs correspondantes pour les incidences
modérées.

Au Cz max, le calcul par (10) donne 100 Cmx (a) = 18,65 . Au
Cz = — 0,341 le calcul par (10) donne : 100 Cmy (a) = —4,2.

On en déduit le tracé de la courbe Go qui présente une tangente
horizontale en i = 0.

Pour réaliser un planeur stable avec I'aile envisagée il faudra
placer le centre de gravité en Go ou en avant de Go ; mais, en outre
pour obtenir des positions d’équilibre aux incidences modérées
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et positives il faudra modifier le terme constant C. Ainsi pour G
placé en G, on aura I’équilibre en ¢ = 4 0,1 (5°,73) en faisant :

0,840 x 0,01 + C'my, — 0,355 x 0,707 x 0,026 = 0

ce qui donne :
C'my = — 0,0019.

Il faudra donc modifier le profil de I’aile pour obtenir cette va-
leur négative de C’'mo. Si on adapte un aileron de courbure in-
téressant toute I’envergure et, caractérisé par une corde relative
¢/l = 0,25 le braquage négatif : = que 'on devra donner a cet ai-
leron sera calculé au § 6 qui utilise les relations classiques de 1aile
associée a un aileron de courbure.

6. Planeur sans empennage mais avec aileron de courbure. —
Pour un braquage r de P'aileron de courbure de méme envergure
que P'aile, nous devons modifier comme suit les expressions de
Cz, Cma et de Cmr (a + o).

L’expression de la sustentation devient :

Cz=a(l + AL) = a(i + mr) (14"
avec :

m>127Ve(1l —02) et o=/l
L’expression de Cmqu, devient

C'my = ¢'C'z + C'my + AC'm, (13")

avec '
AC'my = pr et u = Vo(l — o)3.

L’expression de Cmr (¢ + ¢) devient :

r1€08 (i +11) |
o

C'm'r(a + 0 = ¢'a(i +mr)+C' g + pr—a(i -+ mr)

-< Cap+ %)’—————1 i §:+Y])~a2(i+mr)2r“——_l s:;ﬁ;[:m

(15')

En développant comme pour la formule (15) on retrouvera tous
les termes de Cmr (a + ¢) et des termes nouveaux provenant du
braquage z. Finalement on peut écrire

Crtia + o) = CMy(q 4 o) + ACma . g (16')
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avec :
amr, €os
A(}‘ml.(‘T =0 = (¢'am __,__llo_Yl + ) )
. amry sin v, { 2a ) w2a?m?ry sin v, { -
+ 1T — l—o = ) 1 — T[kz)\j 'Tﬁk2)\lo \ (16 )
S atmry cosy; w2 a?m?ry cos Y, 1
kN, : k2N, /

L’étude de la stabilité d’un planeur sans empennage comportant
Putilisation d’un volet de courbure doit étre faite d’apres les équa-
tions (16') et (16""), si le volet de courbure ne comporte aucune
association avec un « compensateur » de moment de charniére.

Suite de application numérique. — Le centrage limite comporte
la condition (19') qui, pour le planeur sans empennage suffisam-
ment analogue au planeur « aile volante » se réduit a la condition :
Czy + /S

==
p =

athilim SR SOEIR,
I, <l0>1_“’ avec 14+

L’expression (16'") de ACmr(a + ¢) pour z 3= 0, en se limitant
aux termes en 72 et en ¢ = devient :

L .amrysin y; [/ 2a am? ary sin y;
AC%(:¢0)=T[“+‘—ZT_J“(1”W7CEX>]—‘2?17%’ i

En appliquant au cas concret précédemment étudié nous devons
réaliser pour ¢ = 0,1.
ACpp = C'mg — Cmy = — 0,0019 — 0,055 = — 0,0569.

La valeur de = nécessaire pour cet équilibre sera donnée par I’équa-
tion

— 0,0569 = ACmy; - )

En mettant dans expression de ACm: les valeurs numériques
précédemment calculées, on obtient I’équation :
— 0,0569 = 0,688 — 0,0795:2

ou encore

2 — 865t — 0,75 = 0.
Ce qui donne

v = — 0,080 radians soit 0 = — 49,60.

Dans ces conditions on aura la courbe G'o figure 12, qui comporte
équilibre pour i = 0,1 = 5°,73, I'équilibre est stable avec

dCmy . arysiny a e
T w—a T %)0,1 — 0,167
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On vérifierait aisément que P'incidence d’équilibre
i=02 soit (11046)
sera obtenue avec la valeur 100 A Cmo ‘= — 8,21 ce qui donne
0= 6.

Il résulte de ce qui précéde que le vol aux incidences positives
voisines de celles qui donne le Cz maxi impose un profil @ Cmo né-
gatif. On ne peut donc pour un planeur sans queue utiliser I’aileron
de courbure comme dispositif hypersustentateur, méme avec un
centrage situé en avant de la position limite G,.

7. Foyer résultant pour un planeur sans empennage. — Par ana-
logie avec la définition du foyer d’un profil d’aile on appellera

B

\
)
\

Fig. 13.

foyer résultant du planeur sans empennage un point F’ tel que le
moment de tangage par rapport & ce point soit indépendant de
Vincidence i. Pour qu’il en soit ainsi il faut que pour ce point F’
on ait :
sin 7, = 1; = 0 )
s ¢

A (19)

'1+3%+%ﬁ

Donc F’, figure 13, est situé sur la direction Al paralléle a la
direction de partance nulle a la distance.

AF' =r',.
Dans le cas d’une aile rectangulaire sans résistances passives

on retrouverait ainsi, sensiblement, le foyer F du profil de l’aile.

TOUSSAINT. 3
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En tous cas pour le point F' que nous venons de définir le mo-
ment résultant est constant et égal au Cmo du planeur sans em-
pennage.

8. Cas de la référence initiale des moments de tangage a un
axe transversal passant par le foyer résultant F'. — La position
de G sera alors caractérisée par rapport a F’ par la distance
F'G = r' et par 'angle 7’ avec les mémes conventions que pour y.
Le systéme aérodynamique résultant pour le planeur comporte :
f{)passant par F', avec CmF’ = C’'mo. On aura donc par rapport
aG:

Cmy(a + s )——Cmo——Cz cos(z+y)——Cx s1n(z+y) (20)

En remplacant Cz et Cz par les valeurs adoptées plus haut et
en développant on trouve :

a?r' cos y' ar' sm /
Cmqgla 4 o) = — ﬂkzlo)\y B34+ Y \1 kz)\>
— Y (4 C——~”° T+ e, + @1)
__r sm Y (Co + fS)

: /
Comme précédemment nous négligerons pratiquement le terme
en i® et nous aurons ainsi successivement :

Cinds e Zn Y (1 o L);_ ar’ cos <1 4 Gz + c/S)i

) 5 a
TS sm S Y it 48 22)
deTg; + 0') 2ar’ lsoln Y <1 11:;:2)\)' ar' (;;)s Y (1 3 Cz, ;}— c/S) (23)
d2CmTi(;—|— a) = 2ar' Zin X’(i =2 ;%\) (24)
Discussion. — En caractérisant I'influence de la position de G

par rapport & F’ par l'influence de I’angle y’ on établit aisément
les résultats suivants. Pour un planeur sans empennage dont le
centre de gravité G décrit un demi-cercle de rayon r’ & partir de
Go(y' = 0) jusqu’a G(n) (7' = =) les courbes caractéristiques évo-
luent comme il est indiqué figure 14 (pour simplification on a sup-
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posé que le terme constant de Cmz (a + o) est toujours nul de sorte
que les courbes correspondantes passent par l’origine). On voit
que le centrage limite correspond & y = = /2.

&L
N
X
//

/! i///(f// V=B

IN LI

8.

Fig. 14.

Pour G se déplagant depuis y' = = jusqu’a y’ = 3n/2 on ob-
serverait Ia possibilité d’obtenir des équilibres stables aux inci-
dences positives modérées associée avec une instabilité aux
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grandes incidences. Le planeur avec centre de gravité surélevé
comporte donc une limite de centrage beaucoup plus réservée et
voisine de y' = & car pour y' = 37 /2 on ne peut avoir aucun équi-
libre stable aux incidences positives méme modérées.

Gouverne longiiudinale. — Les modifications de I'incidence
d’équilibre seront obtenues en agissant sur le terme constant de
Cmr (¢ + o).

Pour un équilibre stable aux incidences positives ce terme doit
étre négatif. Ce résultat pourra étre obtenu en déformant le profil
par le braquage négatif d’un aileron de courbure (comme il a été
montré plus haut) ou bien en agissant sur le terme en (Cz. 4 ¢ /S).

REMARQUE. — Les expressions (22) et (23) obtenues en adop-
tant la référence du foyer résultant F’ seront d’un emploi plus com-
mode dans la suite de notre étude. Nous les adopterons donc dé-
sormais. Toutefois pour le calcul direct de certains points parti-
culiers correspondant & des caractéristiques Cz, Cz, Cma s’écar-
tant notablement des formules adoptées on devra recourir a la
relation (10).

9. Moment de tangage dii & I'empennage. — L'incidence ef-
fect ve au droit de ’empennage sera :

T L (25)

2, : 6tant le calage du p’an fixe par rapport & la corde de référence
des incidences i.

¢ ; étant Iangle total de déflexion au foyer de ’empennage.

La vitesse efficace Ve au droit de ’empennage sera en général
différente de Vo par suite de I'effet de sillage des ailes sustentatrices.

Nous supposerons que l’empennage comporte deux portions
mobiles : I'une appelée gouvernail ou équilibreur et autre appelée
{lettner ou compensateur.

Nous caractériserons ces divers organes par les symboles sui-
vants :

Empennage total, surface : Se ; allongement : J ¢; sustentation :

Cz(e) ; pente : ae ; incidence : ie ; calage : ae.
Gouvernail ou équilibreur, surface (y compris le compensateur) :
Sem ; ou ge = Sse_;n; corde lem ; braquage : ffe ; moment de

charniére . M, ou Cmec.
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Flettner ou compensateur : Surface : S; ou o; = Sf [Se; corde If ;
braquage : f3f.
La liaison du compensateur avec le gouvernail sera supposée
telle que :

Br = Bro— rle (26)
La sustentation de ’empennage total sera :
Rz. = Cz25,/2Ve? 27}
avec :
Cze = @, sin (ie + my2e + my8)) 27y
dans laquelle on a :
e Ae : ;
Qe = d;j = 7\0‘:’72,2 (ze en radians)
0,12,

= m (e en degrés)
my > 1,27V, (1 — 0,23,) g pour {, et B
my > 1,27Vo; (1 — 0,25)) | modérés

La résistance de I’empennage sera :

C 2
Cxe = Cxo + 1'1]‘;%; (28)

Le moment résultant sur ’empennage par rapport au foyer E
sera :
Cmge = pefe + by (29)
en supposant un profil biconvexe symétrique, avec :
Me = 2 \/ce(i = Gé)3
p‘/ = 2 \/Gl‘(i ——.0‘—1)3 )
Soit D, la distance GE et 0 = do—1i’angle de GE avec Vo (fig. 13).
Le moment de tangage dit & 'empennage ainsi défini sera :
MT(e) = RZ(e)D cos 8+ M()e — RxoD sin ¢ (30)
Le coefficient unitaire correspondant sera

— Ve 2SeD CcOs o Ve 2Sele
Crmo = G| 25525 + {7 5

V\25.D sin 3
—e(g) 5 @
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Fréquemment on néglige les termes en Cmoe et en Cze et 'on
écrit simplement

Ve>2 S.D cos & _.

Crmr(e) 2o 37 ) ST i+ e ¢ + mafie + (my —rma)fi] GL)

10. Expression de la déflexion ¢ au droit de I’empennage. —
La théorie des ailes sustentatrices permet de calculer la déflexion
¢ en un point fize caractérisé par les coordonnées relatives

L étant I’envergure de l'aile influencgante.
Pour I'empennage qui se meut avec le planeur on aura

2 :
:%:Co——-gl

Au point ¢ et £ on a trouveé (1) :

- ng 0,815

1
= S iar s T3 06— (32)

Avec ¢ variable 'expression dee devient trop compliquée ; une ap-
proximation suffisante sera obtenue en remplagant £ par la valeur
moyenne :

cm == co s Elm

pour le premier terme et fréquemment aussi pour le deuxieme. On
aura ainsi au droit de ’empennage :

Cz ¢ 0816 1 :
= ?rk—z% gm‘F—g[O,G—lCol—!- z&]g
ou encore
] 0,815 1 <
€=ﬂ2;l§\m+§(0»6—¢o)+t§ (33)

z, est le rapport de ’envergure L’ d’une aile fictive a distribution
uniforme équivalente a 'aile réelle.

z20,8540,87 pour 4 <<A<{6

z = 0,785 pour toutes les ailes alliptiques.

{(*) Voir aérodynamique appliquée, 2° partie, page 99.
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ReMARQUE. — En toute rigueur le calcul de ¢ doit étre fait en
considérant successivement chacune des ailes constitutives de la
cellule mais les calculs sont alors trés compliqués et nécessitent
la connaissance des sustentations de chacune des ailes.

Nous adopterons ici « I’aile équivalente » dont la corde I, aura
été choisie préférablement pour correspondre a la corde totale de
la cellule réelle.

Les centrages usuels comportent un centre de gravité modéré-
ment en arriére du Foyer résultant F'. Il en résulte qu’on peut
admettre entre £ et D la relation :

2D 2D I, =
£ =25 €08 - Oy =7 L €08 - O,
Dans ces conditions il vient :
a 0,815 0,5L =
h2h [@m T 2 ¥ D cos om (0,6 Co)] i+ k27\ 2 (34)

et 'expression de Cmr (e) devient

a .
Cmnge = —a'e X 7Y 2

- a ([ 0815  05L(0,6 — &)
+ a e[l SN ((sz_i_zz) D cos O . )] ==
+ @'e foe + myPy + (my — rmy)pe { (35)

Dans cette expression on a remplacé ¢ par la valeur moyenne :
Om = % — im

Nous posons enfin :

Ve>2SeD cos O
Ge=tilp b= oy

o 55 [oee 05L08 — &) ol
f( )'— (<2m+x2) D cos 3,
On obtient finalement
af(D)7.
le'(e) vy kg)\ 2 + [ fgcz)\)]l
+ a'fae + mByy + (my — rmg) el (37)

11. Application.
neurs STA. type normal avec empennage moyen (voir Bulletin
Technique, n° 66).

Nous ferons P’application aux cas des pla-
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Considérons le centre de gravité G,(z'/l = 0,35). D’apreés les
dimensions et les dispositions adoptées on a :
Se=0,02; S=0134; Decosdm=041; ,=014; L=1m

5 8
: Dsczg—s Z=044; A=T746; A =4; =705
0

£,22007; a=454; @ = 355; T:;cl—m — 0,208

In20; x2=0,_$82=0,775; a. X
S,

— 1,56.

Nous expliciterons ultérieurement le facteur (%’) . Les éléments

du calcul de la déflexion seront d’apres la formule (34).

e =1[0,219 + 0,152]¢ 4 0,208i2 = 0,371i -4 0,208:2
En supposant S = i = 0 et en prenant ae = — 8° s0it ae =
— 0,140 radians pour les ailes 47 A et Romano : on trouve par ap-
plication de la formule (37) :

2
(%) % Cale) = — 0,323i2 4 1,55(1 — 0,37)i — 1,55 X 0,140
——0,323i2 + 0,985i — 0,218

Le tableau ci-dessous donne les valeurs de Cmqr () calculées
par la formule précédente

jo 00 30 60 90 120 | 150 | 180
= e 0 | 0,0523 | 0,1046 | 0,157 [ 0,209]0,262] 0,314
/ .2
100(:[7;) Crmge =|— 21,8|— 16,79|— 11,85|— 7,15|— 2,6|+ 1,8|+ 5.9

Les figures 15 et 16 représentent ces résultats. Les valeurs ex-
périmentales déduites par différence entre les courbes de moment
avec et sans empennage s’accordent assez bien avec les valeurs
calculées. D’ailleurs les documents expérimentaux ne nous ont
pas permis de fixer la valeur de I’angle de calage avec toute ’exac-
titude nécessaire. Il faudrait pour cela avoir ’angle de portance
nulle de empennage placé sur le fuselage, car I'interaction de ce
dernier modifie notablement la courbe (Cze, te).

Au voisinage de ¢ = 0 on observe d’apres les courbes expéri-
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2
mentales que l'effet de sillage apparait avec des valeurs de (%)

comprises entre 0,74 et 0,83 pour les ailes 47 A et Romano.

2 a.0,0¢8
1 . / ,
tg i/ ><\ SN
: g I\ 72
R EE S Vi
0 A \\ Y Ay o
N

S
N\@Q :
NE&N(
BV
bl
N
8

(el 4= 4 A8 -0 25
,"")—’-4 1874 i
g 4 dlmrfe), 1025 _ 005
/ . // R 0,258 ’
A L
/ a
o /’/ /| Licme ,‘EIA
-a0| / // /./ _ ¢ nnage moyes £
5 : (12 20,35
v e
(R0

Fig. 15.

12. Moment de tangage pour le planeur avec empennage et
centrage limite. — On aura en reprenant pour Cmr (a¢ + o) la
relation (22) :

__Jar'siny g aa’s .
= [ o <1 == nlc2'A> = ‘ﬂkz“x]‘z i

- ; Czy + 5 -
cos S = ) 28
[tLlo_Y <1A+ > — e/l — — f(n))JL -+ =

a

r' siny'

+ C'mg— ——L( Cap + & ) + @lae+ mPjo+ (my—rmy)8.)



42 AERODYNAMIQUE ET MECANIQUE DU PLANEUR

soit encore :
Cmy= A2+ Bi 4+ C

7
!
10 // L
/ !
/]
i~ /N j
B 4
| /
A A-
0 A - 0 :/ o +f +/10 do
-
= /5 3 / /|
// 3 Ly 3 . ?(l\ ¢ L +9 //
= . CmTie) |
’/ l: ;);/// '\;——‘//
s o) Cm+( 0 45T b )
| \$ \ 775
A0 : et
E JJ/ Gm;rﬁ 20 ladlo A3 - 0935 z)
/l/ // d Omy @) o 0933 0,092
I Ké's ‘B 0R35
: ,I } |
/ A 9 el 4
-20 /, P (fi s
14 7
V1 L ] | Dnouen 1617 (Glp 4035
jf 2 e}ﬁ 035 ™ j
,4‘ T 3
Fig. 16.
avec :
ar’ siny' a aa'.
= % <1” :a?) )
’ ' Cxo + 3 ’
ar’ cos S - a 38
B=— I, Y<1+ = >+ae[1-—ﬂk—zx—f(D)] &( )
r' siny
C=Cmy,— —7;‘1 <Cxo + %) + a'[ae + mByg+ (my— rmz)ﬁe]';

on aura de méme

dCmqy

o = 2Ai + B (39)
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Centrage limite. — Suivant les conventions usuelles le centrage
limite correspondra a la position de G pour laquelle on obtient
Péquilibre indifférent au régime de piqué limite, soit pour i = 0.
Il faut en outre que dCms [di reste positif pour i > 0.

La condition

dCmiy
( i %=0=0 o)
s’écrit :
- ; Czx —l—i
. a(r’ cos ') 5 ; a = '
e **zo—"(i T > + 6l — (D) =0 (40)

Cette relation détermine I’abscisse maximum :
(r' cos ¥')g = o

qu’on peut donner & G par rapport & F’ soit :

af(D
z,  a.,/V.\2S.D 1= 1{]5:2)\)
LS B el e O G e e (1)
Ly a\V ] Sl, G
Czx, + g
1+ =

Leterme dudénominateur, dansla parenthese, différe peu del’unité.
En remplacant f(D) par sa valeur (36) on obtient :

Ty S.D cos 8,,,( 1 a 0,815 >_ X, a S._0,5L(0,6—)

l—.,”:A" < e Xa i TS X T (41"

avec °

Application. — Nous appliquerons la relation précédente au
cas des planeurs STAé dont les essais trés complets sont donnés
dans le Bulletin STA¢, n° 66 (Février 1930).

Considérons le planeur normal 1A, équipé avec les 3 ailes diffé-
rentes et avec 'empennage moyen b. Les données numériques cor-
respondantes ont été données et utilisées précédemment dans le
calcul de Cmx (e) ; nous aurons ici pour 'application de a formule

(41)
Ve\2 0,06\ Ve\?
Ae = 0,782<V> (1 = m) —— 0,77<v—>
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d’ou
S 2
””° — [0,77 x 0,781 M’——O,W w 0,208 x 0,149 x 2.14]( v
o si, v
S.D cos 8, Ve\2?
=06~ — 0,05]<V~>

v
rimentales serait de 'ordre de 0,74 & 0,835 dans le cas des ailes
47A et Romano. En adoptant une valeur moyenne 0,79 on aurait
donc :

2
Nous avons vu que pour ¢ = 0, ( ) d’apres les mesures expé-

o _ 0374 > 208 om 0305 (42)
T Sl

Par rapport au bord d’attaque on aurait :

S
X, —0, 3748 .D cos

~ s+ 0210 (62)

Formule analogue a celle trouvée par M. Lapresle.

13. Influence de la position du centre de gravité. — Générale-
ment on caractérise la position de par rapport & F' par les deux co-
ordonnées relatives

7

zl

|

™
Nle
Sy

= €08 Y 41)
0

sin y' et

o~
~

0 0

En omettant Pexplicitation de Cmx () qui varie peu avec les
déplacements usuels de G nous écrirons :

( Cx, +
Cmy = C'my + Cma(e) — (Cxo a 14+ —— )i (@)

0

e ( k2x>2

a) Influence d’un déplacement de G en profondeur, c’esi-d-dire
parallélement & Gz,. — Un tel déplacement correspond & z' va-
riable avec z' constant. On voit de suite que pour.i = 0 la valeur
de Cmr est indépendante de la position de G. Toutes les courbes
de Cmr se coupent en ¢ = 0 & 'ordonnée constante :

Cmuptooy = C'mg — Cmge) — ;—0 <C_x0 + %)
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Aux autres incidences on aura :

dCrma G L o0
B Giompn)
; d [deT = L o Cat+ 3l (#4)
o el T

Ces relations expriment que :

16 Pour une méme incidence i, les courbes Cmy pour diverses
valeurs 2’ /I, comportent des ACmr proportionnels & i et & A(z'l)
le coefficient de proportionnalité étant

3' 35y .
I W LA
i :
i
. I ] s
100 Cmg’ 7 7T/
\ 517
I Ji JV
L /1/ H
“10° LAY l[mv 30
N AdPr ’iyk eléi’
0o e =il | A1/
7 T i
/.{f/", —/’&‘R’ = f H
vZ/AEBRENNUNRTIREY
// s~y | /
o] | *._\_.‘C
r//»‘/ wAl

Fig. 17.

En d’autres termes on pourra déduire les diverses courbes
(Cmy i), correspondant & divers z' /I, par un calcul, une construc-
tion graphique ou une interpolation tres faciles (fig. 17).

20 Le coefficient angulaire des tangentes & ces courbes pour
une méme incidence i est également proportionnel au A(z’/l)
{Tig.- 17).
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b) Influence d'un déplacement de G en hauteur, c’est-d-dire per-

pendiculairement & Gz,. — On aura comme précédemment

dCm. a \.

d(—z,/—l:—) = — (Czy + o/S) + a (1 — m)bz (45)
Pour ¢ = 0 les courbes (Cmr,i) différeront trés peu puisque

(Czy + a/S) est en général tres petit.
Pour i == 0 I'influence de z’ /I, est également modérée par suite
du facteur en i% et du signe différent des deux termes de ’équation.

REMARQUE. — Les influences sur Cmy et sur dCmy /di des va-
riations en z' /], et en z/l; sont en tous cas d’autant plus notables
que a est plus grand. Il en résulte que les modifications d’équi-
libre ou de stabilité seront plus notables pour un allongement
plus considérable. Il en résulte aussi que ces modifications seront
plus grandes quand on passera par exemple de A = 54 » = 7
que quand on passera de 2 = 10 a X = 12.

14. Influence de ’empennage horizontal. — Dans son ensemble
Pinfluence sur Cmr de ’empennage horizontal est caractérisée
principalement par les termes :

w1 — )i + e+ mi

pour une méme incidence i, un méme calage «e et un méme bra-
quage (¢ (ceci négligeant 'influence du terme en 2).

De méme le coefficient de stabilité statique il

sera propor-

di
tionnel a a'e (1 -——ﬁi?) pour toute incidence. On pourra ainsi
écrire en ce qui concerne la stabilité
dCrmy V.\? af(D)\ . S.D
A(55) = ol(¥) (1= TR) o (46)

Si on modifie seulement la surface S, c’est-a-dire le rapport S—’,

la modification corrélative de stabilité sera :

A(deT>=ae<z,>2(1 af(D))P Se (47)

di Vv T @A )17 S

comme ]T) est notable en général cette modification de % sera la

plus efficace.
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. = . P .
Si on modifie seulement la distance 7 on aura de méme

2
(= Er G
L’influence du calage ze de la partie fixe d’empennage se tra-
duira par le terme a’e ae et correspondra a un déplacement des
courbes Cmy parallélement a elles-mémes. C’est dire que la sta-
bilité statique longitudinale n’est pas modifiée par 1’angle de
calage a.. La modification de forme du profil dé ’empennage se

rameéne d’ailleurs & une modification de «. et de méme 'influence
du braquage initial $fo du compensateur.

15. Influence particuliére du braquage (3. du gouvernail de
profondeur. Efficacité du gouvernail. Sens de son déplacement. —
Dans le cas général d’un gouvernail associé & un compensateur
tel qu'on ait :

Bt = —rpe (26)

L’influence du braquage 3c sur Cmy, pour les essais en soufflerie,
sera donnée par :

dCmy _ dCmy, . V\2S.D cos 8n
e 22 = wdm —mg = ol ) 225

(my —rmy) (49)

Cette expression pourrait s’appeler coefficient de sensibilité du

v

Ainsi dans le domaine des incidences ¢ pour lesquelles v"’ = (e

les courbes (Cmz,i) pour divers 3. se déplacent parallélement &
Paxe Cmrt de

2
gouvernail. Au facteur (X‘> prés ce coefficient sera constant.

ACmy = a'(m; — rmy)AB,

Réciproquement I’écart entre les courbes expérimentales pour
divers {3 (voir fig. 18, 19 et 20) permettra de calculer le facteur
de sillage, pour diverses valeurs de ¢

(Yj)z = Cmy(3e + AP) — Crn(Be)

Vv SeD cos &,
g B

(my — rm,)AB,

Nous remarquerons & nouveau que (m; — rm,) sera toujours po- -
sitif en pratique. On peut dire que I'influence particuliére du bra-
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quage By = — rP. du compensateur est une diminution modérée
du coefficient de sensibilité du gouvernail.

mncn'%‘
¥ ° & 16
A )
P e
P = e s eEp 5 4l od SO 10
= o 1 A G 16
# M P e? Q 2 Sl; ,,? ]
/f/"/ | D/ L 4 78 A Z// (3
DA LT /_/@’/// v/ y
—
. NA AT IAN AN S y
G WA e S AV ALY/ R
-n-?.u-u-z-zo-a;y; ‘1'{/ -/"/ ‘/h € / /‘/ 0 .
AL giba = /'../// a/ £l Ly
NV AN |7 XY ¢
e 7
= re AH ot
B Pad Fr 7 i 1o
Fig. 18.
= Sy oy dCmyp
L’influence de {3, sur la stabilité c’est-a-dire sur g sera nulle
V 2
quand <\—; est constant.
100
!
3 <
W & T ¢
12 o /
10 POL S == 1p’ /
Al ‘J / @'
8 4 .
: 7 AN
= — :
4 J
. » 7 p
o tacknailson e lqe ple/quiop ,-/,
X kAl ST | L T P a}}‘fﬁ- o (8" 20720
4 E=
- y
-6 FIA 1A /]
8 FAN' ]
- 10| =
.12
-l
-16
Fig. 19.
Efficacité du gouvernail. — On la caractérise par le rapport

di [df, qui exprime la pente locale de la courbe représentant les
variations de lincidence d’équilibre en fonction de f3.
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Chacun des points de cette courbe est donc caractérisée par la
relation
B CmT == 0-

Pour un planeur dont le paramétre de déformation est unique-
ment 3 on pourra écrire :

dCma dCmqy

dCmy = i di + 5. B (50)
A ol ke - -
0 ® ‘f 8 bl
8 B — RLE%Y
G v /
4 A /
. et A/
R2Z conldelore deliyiod, P L~ e S N ey /I
= TR - IF- 1§ AT [0 TRyg - F [0 [T R G597 3 AL A
- 4 Pl 1’:)/—[\ = ,4/;/
-6 | / +/ i — ] 1/
3 AR P 7
10 Th T =T
" Vil L
/f
Fig. 20.

et aux incidences d’équilibre on aura :

-
et

di dCmqy/dB,.

8, = — dCmaldi * (54)

Sens du déplacement du gouvernail. — dCmx [df., étant toujours
positif et un planeur statiquement stable comportanti(;—’;ZT >0
a toutes les incidences d’équilibre on en conclut que pour un tel
planeur di /df3. est toujours négatif. En d’autres termes pour un
planeur statiquement stable toute augmentation - Ai de lin-
cidence d’équilibre requiert un braquage Af. négatif. Compte tenu

TOUSSAINT. A
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du croisement des cables entre le gouvernail et le manche a balai,
il faudra tirer sur ce levier pour produire un cabrage -+ Ai et ré-
ciproquement il faudra pousser sur le levier pour produire ungpiqué
— Ai. '

Pour un planeur statiquement instable le résultat serait inverse
de telle sorte que 'inversion du sens du déplacement de la commande
du gouvernail de profondeur pour le maintien du planeur a divers
régimes d’équilibre est caractéristique de 'instabilité de ce planeur.

///4 4
////// AI{"/I%I,{({{II..‘

z;%ys, e<q

Fig. 21. — Planeur statiquement stable : Vi>o requiert ABe< 0
et une manceuvre At correspondant a tirer sur le levier de commande.

En réalité sur un tel planeur instable la rotation + Ai sera tou-
jours amorcée par un mouvement préalable dans le sens At, mais
la position finale du levier de commande correspondra a AB, > 0,
¢’est-a-dire sera en avant de la position de départ (1). Un pilote
non averti de cette inversion de commande fera les manceuvres
habituelles correspondant & un planeur stable et il pourra engen-
drer de ce fait des oscillations longitudinales sans cesse accrues
par les dites manceuvres.

REMARQUE (%). — Si on reléve en volles valeurs de 3, corespon-
dant aux diverses incidences ¢ d’équilibre en vol plané (cette me-
sure se fera en exécutant des vols planés & diverses vitesses V sur
la trajectoire) on pourra tracer la courbe des i en fonction des £..
On en déduira le coefficient de stabilité statique par la relation

dCmy  — dCmy/dB. de,) (d&,)
di T dijds B\ &

dCmy
dBe

étant calculé comme il a été dit précédemment. Eventuelle-

() Ce déplacement préalable At a pour but de créer le couple cabreur néces-
saire pour amorcer la rotation 4 A: qui engendrera sur I’aile un nouveau mo-
ment a équilibrer finalement & I’incidence A + i.

() Voir aérodynamique appliquée, 2¢ partie, page 143.




AERODYNAMIQUE ET MECANIQUE DU PLANEUR 51

ment on pourra contrdler en vol la valeur de %T ainsi calculée
e

en exécutant des vols avec poids total constant mais réparti diffé-
remment de facon A réaliser des ACm, connus et & mesurer les
AB. correspondants. Il va de soi qu'on ne dépassera pas dans ces
essais le centrage limite de sécurité.

REMARQUE 2. — La mesure en soufflerie de la courbe repré-
sentant les incidences d’équilibre i, en fonction des braquages
f3c a été préconisée comme critére de la stabilité statique longitu-
dinale (%).

En effet, cette courbe i = f(f3.), le long de laquelle on a Cm: = 0,
partage le plan des coordonnées i, {3, en deux régions pour
lesquelles les moments de rappel sont le signe contraire. Il est
donc facile de prévoir le mouvement que prendra I’avion, gou-
vernail bloqué, pour une attitude quelconque représentée par un
point du plan.

La méthode préconisée est particuliérement favorable dans le
cas d’un planeur a voilure déformable.

Elle permet d’apprécier la manceuvrabilité dans tous les do-
maines d’incidences. Elle peut étre complétée pour I’étude de la
maniabilité en construisant les courbes d’équilibre pour des
valeurs données de Cm.

16. Equilibre et stabilité statique avec gouvernail libre. Cen-
trage limite. La stabilité avec équilibreur ou gouvernail libre doit
étre un critére important de sécurité. — Il est possible de déterminer
expérimentalement les courbes correspondantes de Cmr & con-
dition que la charniére du gouvernail sur la maquette lui per-
mette une rotation sans frottements importants. Comme la ma-
quette est placée verticalement dans la soufflerie le moment sta-
tique me = 0. (Mais ce cas particulier rentre dans I’étude que nous
allons faire ci-aprés). Il convient en outre que le gouvernail soit
équilibré statiquement afin d’éviter dans cette expérimentation
sur modeéle réduit ’amorce de vibrations ou d’oscillations du gou-
vernail libre.

() R. MarcuaL, P. Simon et M. Derruc. « Nouvelle méthode expérimen-
« tale d’étude en soufflerie de la stabilité longitudinale statique des avions».
L’aéronautique, n® 175-176, aott 1937.
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Les positions d’équilibre et les braquages (. correspondants,
pour le gouvernail libre, résulteront de 1’égalité entre le moment
aérodynamique Mc et le moment statique me, soit :

me = Mc = Cmep/2V 2Sem lom. (52)

L’expression de Cmc a été calculée chapitre IV § (5) (1) dans le
cas général d’un gouvernail muni d’un compensateur. On a trouvé :

Cme = ni. + gBg + (p — rg)Be. (53)

Pour simplifier les écritures nous poserons :

P==p -]
d’ou
Cm. = ni. + qBs + p'Pe. (53"

De méme nous écrirons pour I’expression de Cz(e) :

m' = m; — rm, '
. 54
Cze = ae(ie + moly + m'Be) g i
En tirant (. de I'équation (53’) on obtient :
= me !._ 1 nie + gp/o
= el PRV g (55)

D’ol en portant dans ’expression de Cz(e) :

1 —mn m'q\ am'  m 1
= (St a{m — B )en + 52 0 i
ou encore :
[ iy ! ! 1
Cze = d'yie + @3By + @, A (56)
avec : '
m'n . m'
o=eli=50). somalrn )

m - me

! P —_—
ay = aep, o

Il en résulte que I’expression de Cmr peut s’écrire dans le cas du
planeur avec gouvernail libre :

V.\2S.D cos 8y,
(Cmy) g, = Cmyla + o) + Cz”(V) e
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“avec Cze donné par 56 on obtient :

Ve\2S.D cos 8, .
(Cmy)er = Cmy(a + o) + ay <v> Sc%los le

, (Ve\2 S:D cos 8y , S.D cos &, 1
= 3(V> oL el

(57)

Finalement, en remplagant ¢ par sa valeur on aura :

V.\2S.D cos &,
G =C + a <—> ——
(Cmex)er My(a + o) + a'4 vV Sl, 2

a e\ .
A 1—n.k2)\f(D)+a7>l
E)ZSeD €08 Op , SD cos 8, 1 )

+“'3(V T8, T — ow

ce qu'on peut écrire :

(57')

Cmy(er.) = Cma(a + o) + A'yie + AlgBpy + Ay P_/zivé, (57")

en posant :

A, N Xe>ZSeD CcOoS 8m = 1 m’n Ve 2SeD cos am
1= a4 vV T—ae —p, (v)—Tlo—i

Ko g (\E)ZSQD oS m ( m_'q) Ve\25.D cos 8y
BNy Bl 1y V)T'

Al — , SeD cos 3 m' m. S.D cos 8y
e YT, ok

?

on aura de méme :

dCm dCma , i/ 1
(o = Tt o+ At — i o]+ s () e

dans laquelle on a remplacé %—e par sa valeur.

Le planeur avec gouvernail libre sera stable, pour les incidences
d’équilibre pour lesquelles on aura :

Cma(cL) = 0
dCmy ;
P (eL) > 0.

Ainsi en ce qui concerne la stabilité longitudinale avec gouvernail
libre l'influence particuliére de ce dernier est caractérisée par les
termes comportant les facteurs A’,, et A’,. L’intervention du terme
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en A’, est complexe car on a d’aprés I’équation de sustentation
et d’apreés la pente de la trajectoire de vol plané

1 S._G; S at

e/2V2 ~ Pcos 6  Pcos 08 0
1 = 1 :
vIiFtg®n  vi+(C/Cr)?

En considérant seulement des trajectoires planées de pente mo-
dérée on pourra écrire trés approximativement :

1§ C.\*] . S
pﬂW*PmP+2Q)] p %

il en résulterait :
S NS
di\p/2V3/] —P™

11 en résulte que pour p’ > 0 ¢’est-a-dire pourle cas d’un gouvernail
sans compensateur (ou avec compensateur modéré) la stabilité
avec équilibreur libre sera diminuée par l'influence du terme en
A’, et augmentée par l'influence du terme en A’,.

Dans le cas particulier olt le gouvernail serait équilibré stati-
quement (me¢ = 0) il subsisterait seulement I'influence du terme
en A'y.

Une valeur particuliére intéressante & considérer est celle pour
laquelle on aurait :
1— TI—,"' =0 soit p'=m'n,

p
d’ou il résulterait
ay=A'1=0.
Pour cette valeur particuliére (qui comporte encore p'> 0) sinous
supposons en outre 3fo = o et mc = 0 les expressions de Cmq (GL)
et de —— deT (GL) se réduisent & '

i
G o1y = L (g 4 o).

Cmay(cL) = Cmq(a + o) et

Avec une compensation ainsi conditionnée le planeur avec gou-
verail libre se comportera comme s’il n’avait plus d’empennage
de profondeur. Les braquages 3, commandés par I’annulation du
Cm(c) aérodynamique seront tels que le Cs(e) sera toujours nul.



AERODYNAMIQUE ET MECANIQUE DU PLANEUR 55

Fréquemment dans ces conditions, la stabilité longitudinale sera
nulle ou négative car les planeurs prévus avec un empennage
comportent des centrages tels que les équilibres aux incidences
usuelles sont plus ou moins instables pour le méme planeur sans
empennage.

En nous reportant aux valeurs de n, P> ¢, my et myla condition :

P'=p—rg=mn= (m — rmyn,
nous donnera :

s Sy
("1’"1 = 5’17) e "(Uzmz A= 5—;7) = (my — rmg)v,,
d’ou :
Sl = r82-

Cette relation imposera une valeur limite au rapport ¢f /se pour
un ge et un r donnés. Elle s’écrit en effet :

(086'—'0'e)—r[07+ (135—;)]’
d’out
5 1/15r(1 — o) .
o 1,6r — 0,86 + o(1 — 0,9r)

En prenant ¢. = 0,3 et r = 1 on trouve ainsi

s 1 0,7
;f = 15 X o.77 = 0,061.
La valeur limite ainsi calculée ne doit pas pratiquement étre at-
teinte en général.

Centrage limite avec équilibreur libre. — Le centrage limite se
calculerait comme dans le cas du planeur avec gouvernail bloqué
en écrivant :

En

Le coefficient B s’écrit en supposant me — 0

_ax'y Czy + = /S . (Ve 2S.D cos &y / af(D)
e (1+ a )+“1(v} A (1‘"?155 ) 69)

et la condition B = 0 donne en remplacant @', par sa valeur :

zy @ m'n\(Ve\2S.D cos &n a_fﬁﬁ) __Czy+4/S :
lo—a(i_p’ )(V) 5y A e ( a ) (69
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Au facteur (1 — m'n/p’) prés cette expression est analogue & celle
trouvée précédemment. Ce facteur sera plus petit que l'unité
quand on aura p’ > 0. Il en résulte que le centrage limite avec
gouvernail libre équilibré statiquement imposera un centre de
gravité G, situé moins en arriére de F’ dans le cas du planeur avec
gouvernail bloqué.

Ezemple : Supposons un gouvernail sans compensateur et re-
prenons le cas traité précédemment on aura :

Sen Qe 3 S¢D cos 8,
o =015; T=078; g =04eto.
m = 1,27 V0,15(1 — 0,03) = 0,477
n = 3,55 x 0,19 V0,15 = 0,261
s 3,55[0,0735 % 0477 + 04865"7&3] — 0,565
mn 0,477 x 0,261
L=l 100
On aura donc maintenant :
; 2 Bm
To _ 9gp 5D 8% 43y

l Sly

17. Réactions de la commande du gouvernail de profondeur. —
Cette réaction exercée dans la main du pilote par la manceuvre ou
le maintien en position du gouvernail de profondeur provient des
deux causes suivantes :

10 Cause statique correspondant au moment de charniére dit
au poids du gouvernail, soit mc ce moment. Parfois mc pourra
étre partiellement ou totalement équilibré par I’action antago-
niste de sandows a longue course (compensation statique).

20 Cause aérodynamique correspondant au moment de char-
niére dii aux réactions aérodynamiques sur le gouvernail : soit
Mc ce moment. Nous prendrons Mc > 0 quand il est « cabreur »,
c’est-a-dire quand il tend & produire un braquage (. négatif ;
nous définirons Mc par la relation :

MC = CmCP/2Vezsem lgm

Sem et lem étant la surface et la corde moyenne du gouvernail.
La transmission des efforts dus & ces couples mc et Mc se fait
par Pintermédiaire d’une transmission dont nous appellerons r
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le rapport de démultiplication calculé depuis la charniére du gou-
vernail jusqu’au point d’application de I’action du pilote (ou du
servo-moteur), on aura donc : (fig. 22)

<F = M¢c— me (60)

F est positif et correspond & une « poussée » dans la main du pilote
c’est-a-dire quand M¢ — me > 0.

Ve i lamai
Tov +70

Fig. 22.

L’avion étant en vol plané avec un braquage 3, on a :

: f <F + me
Cme = ni, + qbp + p'le = 512V 2S o lom (61)

on en déduit 3, et en portant cette valeur dans ’expression de
Cz(e) on obtient :

1> ' ! 1 a'2 <F
Cz(e) = a'yle + @3B + @'y o2V 2 == me o2V 2 (62)
L’expression de Cmr s’écrit alors :
, [ Ve\2 SeD cos Oy . , SeD cos 8, 1
C'MZCmT(a+G)+a1<v> ‘-'Tlo—lae—*-aes—lom
, {Ve\2 SeD cos Oy a'y SeD cos &, <F
+ “3(”\7) 5L it a s v 89

Pour les incidences d’équilibre on aura Cmr = 0 et la valeur
correspondant de F sera donnée par :

F mc | ! ! 1
P—/;—V—Z='rcp=—-—A—,2ngT(a+c)-—A1Le + A3B,0+A2P—/2—W%(64)

La variation de ¢ = Wg—v—z avec i sera caractérisée par :

do me ( dCmq ; a , d 1
G e A0 o) A — i RO+ A g () | 89
En comparant cette expression & celle trouvée pourv%?—br (eL)
on voit qu’on peut écrire :

de 1 me dCmy g 1 p' SemlenSly (deTGL.
g ot A di (6L) = — 3.7 5.D cos 8 di ) (66)
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Ainsi pour un planeur stable avec gouvernail libre on aura :

g; <0 pour p' > 0.
En d’autres termes, dans le vol sur ce planeur avec gouvernail
commandé : pour une augmentation d’incidence + Ai la réaction
dans la main du pilote sera: F — AF, telle que — AF << 0 corres-
pond & une traction.

La mesure en vol des réactions F pour diversrégimes de vol, per-
melira de calculer ¢ et de tracer la courbe de ¢ en fonction des inci-
dences i.

Fréquemment, on établit la courbe de F en fonction de V
ou de Vys. Dans ces conditions on a toujours

mce
< = — ’1&_2, CmT(GL.) % V2 (63')

et la courbe de F en fonction de V sera telle qu’on ait

dF mc mc
or
- ﬁ( dl) sk 0
dvV — di\aV/= (V3 Sa di
Il en résulte :
dF me 2P /dCm mce

Si nous considérons le vol avec gouvernail libre & la méme vitesse
V, on aura pour ce vol :

Cmiger) = 0
et la relation précédente se réduit a

dF  mec 2P [dCmq
avV T A) V—Sa(_ﬁ (er )) (69)
Si le planeur avec gouvernail libre est stable, on devra avoir
dF [dV > 0 tant que A’, sera lui-méme positif.

Or on a
m; —rmy m,
* p—rq 2V Senlen

r
Ay =a

Done

dF (p = rq)Semlem 2P P deT(GL)
“adV = aam; — rmy) ?Q(V) Y (70)
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Le cas limite envisagé précédemment impose p — rqg > 0 et au
plus égal & (m; — rm,).

18. Méthode graphique pour le calcul de ’empennage horizontal.
— (Méthode Lepére, Aéronautique, Janvier 1929).

Supposons connue la courbe des Cmr (¢ + o) du planeur sans
empennage horizontal en fonction des incidences i.

Pour toute incidence d’équilibre on doit avoir :

2 -9
e = O i 4o9) S0l ot D Souin a7)
v A
3 CN\T (a.bF)
/\\ / 1.-
: (C2 @) ; |
E E i
\ si“-dé/-\i
\ ) e

Fig. 23.

Il en résulte que le Cz(e) nécessaire pour réaliser cet équilibre est
donné par :
'V \2 S, -
Cz, = — Cmr(a + G) (vﬁ) m = ag(le -+ m{ie) (71)
on peut donc calculer les Cz(e) nécessaires d’apreés les Cmy (a + o)
(fig. 23).

Par ailleurs : ie = © — ¢ + . ; ¢ étant la déflexion.

On aura donc encore :

Cz(e) = ac(i —¢€) + Gere + amP.

Ce qu'on peut construire graphiquement comme il est indiqué
figure 24 sur laquelle O A B a la pente : a. et BC a la pente : a.m,
On peut aussi construire en fonction de i la courbe des ¢, soit par
le calcul avec la formule (33), soit par déduction d’aprés des cour-
bes expérimentales de Cmy et de Cmr (a + ¢). On en déduira la
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figure 25. Juxtaposons sur cette méme figure les axes Cz(e) en or-
données et 1 en abscisses, et tracons la courbe de Cz(e) nécessaire
en fonction des ¢ d’aprés les — Cmr (¢ + o) et la formule (71).

Yl
Cz(y @a 5 ’
"""""" %‘ & =A<
B L g™ -7 | . €z () enfonckion
G o Gz () enfon
i A | T aeG-9)
= A
/- o a
ol4i- e = 3
£ -u.._P_J (‘ﬁ (x-€) 4
{3
Fig. 24. Fig. 25.

On en déduira par un ca cul ou par construction graphique in-
diquée figure 25 la courbe Cz(e) nécessaire en fonction des (i — ¢).

De ce qui précéde on déduit I’abaque (fig. 26) pour le calcul de
% et de {3, pour chaque incidence d’équilibre

i

Czo
A
-2 /.
H /- LA
(5 D
: E
0 (i-€) \ (i-§)
<e, Pe
N
Fig. 26.

a) Systeme d’axes : ordonnées ¢ et Cze, abscisses (i—«) ; o, et 3,

b) Directions indicairices O(ae) et O(dem).

¢) Courbe des Cz(e) nécessaires en fonction des (i-c).

Soit OA = i;, une incidence d’équilibre. On en déduit OE =
(7; —2), puis ED = Cz(e) nécessaire. Alors pour «. = 0 avecf3. =0
Pordonnée EC représente le Cz(e) possible avec ce (i; — ¢). 11 faut
annuler I'excédent DC. Pour cela on peut :

1o Agir seulement sur «. qu’on fera négatif (dans le cas figuré)
et égal & — GD lu sur I’échelle des abscisses.
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20 Agir seulement sur 8, qu’on fera négatif (dans le cas figuré)
et égal & — HD tel que CH soit parallele a I'indicatrice (Aem).

39 Agir simultanément sur «, et sur (5 par un cheminement
composé de CG, et de G;H, I’abscisse de G; par rapport & EC don-
nera le a., I’abscisse de H, par rapport & celle de G; donnera le (..

\ .(i-a)‘

Fig. 27.

Le choix de la meilleure combinaison peut étre résolu en con-
sidérant la réaction de la gouverne, c’est-a-dire le moment de char-
niere Mec.

Nous avons en effet :

Cme = ni. + pBe = n(i —¢) + na. + pBe (53')
et nous aurons par suite :
Mc Ve 2 .

== nl(ib’ —=g)- nyoe 4 P1@e
relation analogue & celle de Cze et qui conduit & une construction
géométrique analogue (fig. 27).

a) Systéme d’axes : Ordonnées 5%\% verslebas; abscisses (1—¢)
Qey ﬁg-
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Se

A Dabscisse OE—=i— ¢ on a C’ sur On, homologue de Csur (Oa.).

Alors si on agit sur «. seulement on aura G' & 'abscisse de Get
Mc/p/2V2 = Og' > 0 . (Poussée & la main).

Si on agit sur @, seulement on aura H' & Dabscisse de H et
Mc/p[2V2 = Oh' < 0 (traction a la main).

Si on agit & la fois sur a. et sur 3, on aura H'; & 'abscisse de H,,
ete...

Pour calculer Mc on pourra recourir & un graphique donnant
pour le cas du vol horizontal :

b) Directions indicairices On, et Op, (%1 ~1,25 \/ Sﬂ‘)
1

P P
On pourra ensuite calculer F par la formule (60). Dans le cas d’un
gouvernail comportant un compensateur le facteur p de la for-
mule 53’ sera remplacé par p’ = p —rq.
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