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Résumé - Le but de ce travail est d’examiner les caractéristiques de la stabilité dynamique et de
réponse des avions en termes de petites perturbations relatives a la condition du vol a 1’état
d’équilibre. L’expérience a montré que dans plusieurs cas, la tenue dynamique des avions peut étre
représentée en assumant que les perturbations loin du vol a 1’état d’équilibre sont petites. Dans ce
cas, les équations de mouvement peuvent étre approximées par des équations différentielles,
linéaires du second ordre avec des coefficients constants. Ces équations sont appelées des
équations avec de petites perturbations et la forme de base dans laquelle, elles sont utilisées ici , ont
¢été développées .1l est évident que le caractére de réponse d’un avion aux perturbations (vent par
exemple) et (ou) aux déflexions de la surface de contréle est intimement arrété avec la tenue de la
stabilité .Ceci est en effet le cas qui peut devenir clair en procédant a 1’é¢tude de l’analyse
mathématique de la stabilité dynamique et la réponse en utilisant la méthode des fonctions de
transfert, dite méthode des caractéristiques ou méthode de Laplace.

Mots Clés : Stabilité de I’avion, méthode de LAPLACE, modes propres, sens longitudinal, sens
latéral, perturbation...

Nomenclature

f fonction de Laplace 0 Angle de position
M Nombre de Mach a  Angle d’attaque

A Racine de I’équation caractéristique £ Angle de dérapage
wn frequence de I’équation caractéristique ¢ Angle de roulis

& Coefficient d’amortissement Anale de lacet

U vitesse 4 g

T période

1. Introduction

Les caractéristiques géométriques des avions sont tellement vastes et leur étude a toutefois
débuté vers 1950, tout en calculant les modes de vibration des ailes a petite et grande période
durant les manouvres appliquées sur les avions sous l’effet des agitations extérieures. Ces
derniéres sont dues aux coups de vents [1,2], des tourbillonnements ou méme aux changements de
température. Ceci affecte la stabilité et le contrle des avions en fonction du temps ou une analyse
est introduite utilisant la méthode des caractéristiques appelée méthode de Laplace.

2. Stabilité et controle de I’avion

Lorsqu’un avion est agité de sa position d’équilibre, des mouvements perturbés en résultent et
qui seront amortis apres un certain moment [3]. Ces mouvements peuvent étre un mouvement stable
(convergent), nettement stable (oscillatoire) ou instable (divergent) (figure 1). Ces agitations
échangées dans un angle d’attaque (o) sont dues aux perturbations extérieures [4,5] telles que les
variations atmospheriques (coup de vent). De ceci il est évident que le caractére de réponse d’un
avion du aux perturbations peut devenir clair en procédant a 1’analyse mathématique des €quations
différentielles de mouvement d’un avion qui peuvent étre linéaires ou non linéaires [6,7] en
utilisant la methode des caracteéristiques ou méthode des transformeées de Laplace.
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La transformée de la fonction de Laplace, f(t) est définie par: Erreur ! Signet non défini.

L{F ()} = F(s) = [ f (t).dt
o M

Dans notre analyse, les propriétés de linéarités et des conditions initiales sont appliquées pour le
mouvement longitudinal et le mouvement latéral de 1’avion.
3. Stabilité dynamique dans la direction longitudinale

Les résultats suivants présentent des valeurs numériques pour un avion de propulsion a M =
.72 40.000 Ft.

Il est possible de calculer les racines de cette équation caractéristique. On trouve que :
A2=Nio =+ jW1,2 =-1.008 ij (2651) (2)
A3s = N3 £ jwss =.0069 £j (.0905) (3)

Pour des raisons qui seront claires plus tard, il a été trouvé convenable d’écrire 1’équation
caractéristique sous une forme factorisée. La forme ce qu’on appelle ‘forme standard’ suivante, est
utilisée [8] :

(52"'251, awn1, 2stW2ny, 2)(32+2§3, awn3, astW2ng, 4)=0 4)

Les racines peuvent maintenant étre écrites comme :

A2 = &1, 2un1,2 3 Wnl,zﬂl_ éfz
A3, 4 = E3, awnzat] Wngaq/1— ?5:2%,4 )

Les équations différentielles du mouvement sont dérivées a partir des petites perturbations et sont
exprimées en fonction de la vitesse (U), de ’angle d’attaque (o) et de I’angle de position (0) et qui
sont présentés sous une forme matricielle

En posant le déterminant de la matrice égale & zéro (A), on aura 1’équation caractéristique du 4eme
ordre suivante :

AS*+BS+CS?+DS+E=0 (6)

Cette équation caractéristique a quatre racinesAi1A,A344 qu’on résout en utilisant les
transformées de Laplace, on trouve les modes les modes propres suivants avec les fréquences si

dessus:

W, =W, =283rad / sec ©)
W, =W, =9,110*rad / sec
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De ceci, on peut déterminer les coefficients d’amortissement et qui sont
£ =¢&,=0355

£, =¢ =0076 ©®

Le premier est appelé un mouvement & mode a petite période.

Le second est appelé un mouvement a mode a grande période.
Dans cet exemple, on n’assume que la vitesse, demeure constante et considérée comme étant un
résultat d’une perturbation du gouvernail unitaire. Dans d’autres termes, 1’approximation de la
petite période doit étre utilisée, et les inverses de temps des transformés représentent la réponse de
mouvement désirée :

Les inverses peuvent étre calculées avec ’aide des tables de la transformée de Laplace [9-14]. Il
est possible de voir que la forme générale de cette réponse peut étre écrite comme :

A1t A2t A3t A 4t

o (t)=katkae” “tkae” “+kae” “+ka e

A1t A2t A3t

+ko e (9)

I_, Solution transitoire

Solution a 1’état d’équilibre

0 (t)=k0,tko e +k @ . +k @ e

Histoire de temps de la solution

Ou Ka, et KO; sont des constantes.

Les réponses typiques de 1’angle d’attaque o (t) et I’angle de position @ (t) pour une entrée
d’élévation unitaire [7] sont illustrées dans la figure 2.
4.  Stabilité dynamique dans la direction latérale

Le critére de stabilité des mouvements dans la direction latérale d’un avion est entiérement
déterminé par 1’équation caractéristique suivante [8,15] :

AS*+BS*+CS*+DS+E=0 de la matrice qui représente les équations de mouvement dans le sens
latéral

La méme méthode est utilisée comme précédemment afin de déterminer les racines A1, A 5, A
3, 4 4 cependant les perturbations considérées sont exprimées en fonction de I’angle de glissement
(B), de I’angle d’avancement (y) et I’angle d’inclinaison (¢) comme inverses du temps du
mouvement désireé :

Il est possible de trouver les racines [8] de 1’équation caractéristique comme :

A1 =-.00101

Ao=-.507 (10)
L34 =-.0580+j1.617

Il a été trouvé convenable d’écrire 1’équation caractéristique sous une forme factorisée (donnée
sous forme de facteurs).
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La forme standard suivante est utilisée :

(T:S+1) (ToS+1) (S2+ 2E34 Wn3aS +W2N34) =0 (1)
Les racines de 1’équation (11) peuvent maintenant étre écrites comme :
1 1
7\,1:- — 7\,2:-— (12)
T T,

Naa=Eza Wng 4 £ Waa (1-E3,

On trouve que :

T1=991.8 sec

T,=1.972 sec (13)
wns 4=1.618rad/sec

€34 = 0.036.

Les inverses du temps peuvent étre calculées avec 1’aide des tables de la transformée de Laplace
[1,2]. Il est possible de voir que la forme générale de cette réponse peut étre écrite comme :

BO={B()}
¢ O="{4 ()} (14)
v (O=1"{y ()}

De ceci, on trouve les modes propres suivants :

W, =6,3310"rad / sec
W, =31845rad / sec (15)
W, =1618rad / sec

5. Discussion des resultats
On voit que I’exemple de la réponse transitoire de 1’avion se consiste de trois termes différents.

Une réponse du premier ordre qui ne converge pas rapidement, appelée le mode du mouvement
spiral (Wpy).

Une réponse qui converge rapidement, appelé le mode de mouvement de roulement (Wy,).
Une oscillation a basse fréquence, appelée le mode du mouvement de roulement (Wyz3).

a (1) £\ 0

/_ e

v
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Figure 1 : Réponses typiques de l’angle d’attaque

Figure 2 : Exemple physique de la stabilité dynamique I'instabilité et la stabilité neutre [5].

En géneéral et dans les deux cas de mouvement, la stabilité et la convergence de mouvement de
I’avion sont atteintes aprés une certaine période de temps, qui sont trés courtes pour certains modes
et non assez longues pour d’autres.

6. Conclusion

Dans cet article, la tenue de la stabilité dynamique des avions a été analysée a partir des
équations de mouvement des petites perturbations en utilisant la méthode des transformées de
LAPLACE. Une introduction a la méthode des fonctions de transfert a été

Fournie. Il a été montré que 1’avion a différents modes de mouvement tel que :
a) Le mode a petite période et le mode a grande période dans le sens longitudinal.
b) les modes spirale, d’enroulement et de roulement dans le sens de la direction latérale.

L’effet des dérivées de stabilité et les caractéristiques d’inertie sur le caractére de ces modes a
été discuté en utilisant le concept des dérivées de stabilité dimensionnelles

En revanche, on a pu mettre en valeur la méthode des caractéristiques dans le calcul des racines
et des modes propres de I’avion en mouvement qui sont le mode a petite période et le mode a
grande période dans le sens longitudinal et les modes spirales d’enroulement et de roulement dans
le sens latéral. Ce qui nous permet de conclure que la stabilité de I’avion est atteinte méme apres
une certaine limite de temps définie par les périodes de mouvement dans les deux sens. On peut
donc deduire que la méthode de la racine est un outil puissant dans la désignation des
caractéristiques voulues de stabilité des avions.
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