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AERODYNAMIQUE ET MECANIQUE DU PLANEUR 23

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
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/{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



34 AERODYNAMIQUE ET MECANIQUE DU PLANEUR

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-






