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GIROUETTE AERODYNAMIQUE
et STABILITE de FORME des PLANEURS

INTRODUCTION

Les méthodes d'essais de maqueltes d'avions en soufflerie pourraienl se grouper, 4 un
certain point de vue, en deux classes :

Dans une premiére classe. on rangerait les mélhodes dans lesquelles le modéle est
maintenu rigidement. an moyven de bielletles ou de fils, & une incidence fixée d’avance par
'opéralear, Cest le cas des essais a4 Paide de balances aérodynamiques proprement diles,

Dans une deuxieme classe, on rangerait les méthodes dans lesquelles le modéle, étant
soumis 4 des efforts mécaniques déterminés par 'observateur, prend de lui-méme l'incidence
pour lagquelle les réactions aérodynamiques qu’il subit équilibrent précisément ees efforts. Un
appareil de ce type, employvé dans les laboraloires, depuis le début des recherches aérody-
namiques est la « girouelle » i 'aide de laquelle on délerminait autrefois ce que I'on appelail
les « CENTRES DE roussées » de Uavion., Dans cel ancien appareil, le modéle qui pouvail
pivoter libremenl entre deux poinls fixes, sur une méme verticale, prenait l'incidence pour
laquelle le moment des forces aérodynamiques par rapport a l'axe de pivolement était nul,

Suivant la nature des recherches que I'on poursuil, l'une ou lautre de ces mélhodes
esl la plus commode. C'est dire que loul laboratoire ac¢rodynamique bien oulillé doil au moins
posséder un appareil d'essai de chacun de ces deux types. On peuat dire qu'en général, les
balances acérodynamiques conviennenl parfailement 4 lous les essais de délermination de
résislance a l'avancemenl. sustenlalion des ailes, ele., ele., dont les résullals intéressent
surtoul les performances de avion,

Par contre, les recherches ayanl pour bul 'élude des mouvemenls de Vavion autour
du cenlre de gravité, cesl-d-dire, an [ond, 'étude de la stabilité relévent plutdt du deuxitme
Ly pe.

(Cest un appareil de ce dernier genre que nous allons déerire plus loin,

Aprés Pavoir déeril, nous consacrerons quelques chapitres i 'exposé des résultats qu'il
a permis d'acquérir sur les questions concernant la stabilité de forme des planeurs. Ce sera
le meilleur moven de montrer Uinlérél que peul présenter emploi approprié de cerlaines
mdéthodes d’essais. :

Toulefois, une crilique de la valeur méme des expériences en soufflerie au point de
vue de I'étude de la stabililé, n'est pas inutile, Ces expériences ne peuvenl pas 4 elles
seules résoudre toul le probléme si complexe de la stabilité des avions el nous croyvons néces-
saire, en conséquence, de bien examiner, au préalable, quelles sont les queslions auxguelles
les essais de soufflerie sont susceplibles d’'apporter immédiatement, & ce poinl de wvue, une
solution acceptable,

Stabilité dynamique, stabilité de forme et similitude ('),

Dans le probléeme de la stabilité, on dislingue la slabilité stalique (ou slabilité de
forme) el la stabililé dynamique. Pour cetle derniére, enlre en ligne de comple, la vilesse

(1) Pour I'élude de I stabilite dynamioue voir en particulier Fouveage récent de M, M. Rov, * Stabilitd, Centrage et Mania-
bilité dex Avinns dans le vol longitading! * Librairie Adronautique, 10, Rue de Seine, Paris,
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des peliles oscillations qu'exécute l'avion, alors que pour la stabililé de forme n’inlerviennenl
que des moments de rappel, en quelque sorte sfaliques, mais de nature aérodynamique, qui
naissent simplement du fail gque 'appareil se lrouve dévié de sa position naturelle d'équi-
libre. Or, I'élude au Laboraloire de la slabililé dynamique sur de petits modéles, se heurle
o de grandes difficultés el il ¥ a 14 loule une lechnigque, dont la mise au point reste encore i
faire chez nous.

‘ar contre, il n'en est pas de méme de la stabilité statique dont I'étude aun labora-
toire est relalivement facile.

Il existe. il est vrai. une certaine incertitlude au sujet du passage des résultals d'essais
sur maguelles aux valeurs correspondantes pour avion en grandeur, mais celle incerlilude
lienl a4 la nature méme des choses el non a Nappareillage du laboratoire (balances ou
girouelles, par exemple), el il serail lout i fait illogique de penser que la girouelle que nous
allons décrire plus loin fournilt des résultals moins facilement transposables & la réalité que
les balaneces usuelles, Nos résullals seronl néanmoins soumis a4 la erilique, pensons-nous,
parce qu'en laisanl connailre sans ambiguité les moments aérodynamiques aulour duo
cenlre de gravilé, dans des cas on les anciennes méthodes ne donnaient le plus souvent qu'une
constellalion de points difficilement réductlible & une courbe précise, ces résultals fournissent
une meilleure base sur laguelle pourront s'appuyer les discussions de similitude, en ce qui
regarde la slabililé,

Nous ne doulons pas que les discussions n’arrivent & projeler peu & peu la lumidre
sur ces problémes si complexes, mais nous feronl seulement remarquer ici que les résullals
oblenus en soufflerie au poinlt de wue de la stabililé de forme présentenl, semble-1-il,
d'autant plus d'intérél que les moments adrodyvnamiques qui entrent alors en jeu sont prinei-
palement effel de forees normales aux voilures, aux empennages. aux fuselages, efe., forees
qui sont assez exaclement proportionnelles au carré de la vilesse el aux surfaces, i I'opposé
des lorces tangentielles qui dépendent beaucoup, comme on le sait, du nombre de Reynolds.

Dailleurs, il ne faul pas oublier que l'exislence ou non de la stabilité de forme repose
uniquement sur le sens de la variation des moments aérodyvnamiques par rapporl au cenlre
de gravilé, lorsque 'avion éprouve de peliles oseillations aulour de son incidence d'équilibre.
A ce point de vue, les lois de simililude de la stabilité de forme doivenl done étre plus simples
que celles de U'équilibre. En particulier, tous les éléments de avion (roues. trains d’aller-
rissage, mils, ele.), donl les résistances aérodynamiques exercenl des momenls par rapporl au
centre de gravilé qui restenl sensiblement constants lorsque 'avion éprouve de pelites oseil-
lations, doivenl pouvoir élre négligés. Nous verrons, au Chap. 1L p. 25, pourquoi la varialion
de l'angle de déflection ne modifie pas non plus sensiblement la stabilité de forme, aussi,
dans l'applicalion des résullals d'essais de maquettes aux planeurs réels, la seule grande
difficulté qui puisse s'é¢lever doil venir en fait de ce que, lorsqu’un avion stable esl dévié de sa
posilion d'équilibre, il v revient par une série d'oscillations qui s'amorlissent plus ou moins
vile el que ses mouvemenlts relévent alors de la stabilité dynamique. La conception de la
stabilité de forme n'est cependant pas sans intérél, car elle suffit pour montrer que le seul
fait d'écarter un avion de sa posilion déquilibre fail naitre un moment aérodynamique
stabilisateur ou non, et c'est déji un point d'une grande importance pralique.

Souffle d'hélice.

Les expériences, dont on lrouvera le résullal plus loin, onl €é1é faites avec des maqueltes
dépourvues d'hélices. Elles ne sont done applicables strictement parlant qu'aux planeurs. Sur
un avion s'ajoute le souffle de Phélice qui intéresse généralement toule la surface des
empennages el une portion seulement de la surface des voilures. On peul done prévoir que
les empennages sonl moins efficaces sur le planeur simple que sur Pavion, surtoul gquand
on eludie la stabilité 4 des régimes, lels que le vol en montée qui, pour I'avion, s accompa-
anent d’'un « souffle » d'hélice relalivement puissanl. Pour les régimes, tels que le « piqué
limite ». le souffle de I'hélice esl & peu prés insensible sur l'avion el nos résultats acluels
doivent s'appliquer plus exactement & 'avion en grandeur.
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Au poinl de vue pratique, il faul aussi penser que quel que soit le résultat que nous
apporleraient les essais de maquettes avec hélices en fonctionnement, les essais habituels que
nous faisons maintenant sans hélice, conserveronl un certain intérét pour Uavion, puisquils
correspondront toujours au cas de la panne de moleur.

DVailleurs, lessai de maquettes avee de pelites hélices fonetionnant 4 'emplacement
des hélices réelles de l'avion est du domaine des choses possibles et sera réalisé prochai-
nement dans un des laboraloires du Service des Recherches de I'Aéronaulique.

Axes de rotation.

En principe, les petites rolations a¢ d'un planeur qui sont i la base de I'élude de la
stabilité peuvent s'effectuer autour d'un axe quelconque passanl par le centre de gravilé,
mais il esl commode pour linterprétalion des résultats, d'éludier séparément les rolalions
stables ou non, qui s'effectuent aulour des Irois axes d'inerlie de 'avion passant par le cenlre
de gravité el qui sont :

a) L'axe transversal normal au plan de symétrie el autour duquel s'effectuent les
mouvemenlts de fangage, intéressant la stabililé longitudinale,

b L'axe longitudinal dirigé suivant le fuselage et autour duquel s'effectuent les mou-
vements de roulis, inléressant la stabilité fransversale.

¢) L'axe perpendiculaire aux deux précédents (axe normal) et autour duquel seffec-
luenl les mouvemenls de girafion intéressanl la stabilité de route.

Celle division est parfaitement correcte en ce qui concerne les mouvements de tangage
(qui peuvent s'effectuer sur 'avion indépendemment d’autres rotations: elle est moins admis-
sible en ce qui concerne les mouvements de roulis et de giration (), qui s'effectuenl presque
toujours simultanément, 'un étant. comme l'on sait, la conséquence de Nautre. Dans ces cas.
les essais effeclués conformément 4 la division ci-dessus ne perdent cependant pas Loul
intérét, car leurs résultals montrent la fendance plus ou moins grande gquaura un avion i
sortic de lui-méme de sa position d’équilibre, soit par une rotation autour de l'axe normal, ce
qui lentrainerait comme mouvement initial & déraper, soit par une rotation autour de l'axe
longitudinal qui pourrait amorcer une auto-rotation,

(Cest déja un résultat trés important pour Uingénieur qui pourra, en loule connaissance
de cause, connaitre et parfois corriger ces lendances dangereuses qui aménent ensuile i des
mouvemenls complexes, dont il n'est pas toujours facile de prévoir toutes les conséquences.

{1} Une autre décomposition commode du mouvement de rolation Intéressant la stabilite de route et la stabillté transversale

est de le décomposer en une rotahion autour ('un axe paraliéle 4 la vitesse relative et un autre normal & cette vitesse el a Paxe trans-
viersal,



CHAPITRE PREMIER

GIROUETTE AERODYNAMIQUE

La conception de l'appareil que nous allons décrire repose sur une considération

fondamentale que nous croyons inléressant de rappeler tout d'abord.
Pour l'élude de la stabilité de forme, on part, en principe, du raisonnement suivant :

On suppose que 'avion primilivement en équilibre autour de son centre de gravilé vient
i élre dévié d'un angle 4ai de cetle posilion, cette variation 4§ étanl assez brusque pour
que, pendant sa durée, la trajectoire du centre de gravilé el la vitesse de 'avion ne soient
pas modifiées. Les forces afrodynamiques agissanl sur les voilures, empennages, fuselage,
etc., ete., qui dans leur ensemble exercaient un moment nul (M;=10) aulour du centre de
gravilé a l'instant de I'équilibre, exercenl maintenant un moment M; == 0.

Elant donné hypothése que nous avons faite sur la constante de V et la conser-
valion de la trajectoire du centre de gravité, on peut considérer que M esl pour cetle étude
fonction de i seulement : Mg — f (i) . Pour la varialion 4i , on pourra donc écrire :

AMs=f()Ai

Sile sens de aM;  esl tel que ce couple élémentaire tende & produire une rolation
de sens conftraire & ai ., on dit qu'il ¥ a sfabililé de forme. 5i, au contraire, aM; tend &
augmenfer la déviation Ai | il v a inslabilité de forme. Dans le cas parliculier o A Mg
est nul, il v a équilibre indifférent.

En donnant & aAMg et & A{ un signe positif ou négalif suivanl leur sens. la régle
ci-dessus revient i prendre en considération le rapport algébrique :

AM.

=00

Suivant que ce rapport sera posilif ou négalif, il y aura slabililé ou non.

Au poinl de vue expérimental, il ¥ a done le plus grand intérét, si I'on veul étudier la
stabilité, & rechercher un mode d'essai lel que le sens de la dérivée :

Xe=r )
c'est-a-dire le sens de la penle des langentes successives de la courbe des moments autour du
cenlre de gravité soil connu avec la plus grande précision.

Ce n'estl pas toujours le cas avee les méthodes usuelles d'essais 4 la balance, car dans
celles-ci, les momentls mesurés sonl relatifs généralement & des axes trés éloignés du centre
de gravité, tels que le bord d'altaque des ailes, par exemple, el on esl amené nécessairement
i leur retrancher un moment calculé, du méme ordre de grandeur, pour oblenir finalement
le moment résultant autour du centre de gravité., Or, on sail qu'une grandeur physique est
toujours mal définie lorsqu’elle est obtenue par la différence de deux aulres grandeurs sensi-
blement équivalentes, aussi ne faut-il pas s'élonner si des conclusions fausses onl pu élre
A Mg

Y
précisément trés souvent le cas pour certains régimes de vol dans un avion bien étudié. De

lirées de certains essais. surtout quand la dérivée esl wvoisine de zéro, ce qui est




plus, comme dans un avion bien construit, la stabililé de forme est toujours assez [aible pour
que l'avion reste maniable, il est indispensable de rejeter pour I'dlude de cetie stabilité
loutes les méthodes approchées, telles que celles reposant sur le [ail que les moments autour
du bord d'attaque en fonetion de Cz varianl linéairemen!, ce qui est souvenl faux pour
certains régimes inléressant le piqué limite ou la perte de vilesse.

La girouette que nous allons décrire remédie 4 tous ces inconvénienls en donnant
immédiatement, el sans calculs, les moments aulour du centre de gravité el cela par un
A Mg

procédé qui ne laisse aucune ambiguité sur le signe de ¥

DESCRIPTION DE LA GIROUETTE

MOMENTS DE TANGAGE

Pour l'élude des moments de tangage, on monle le modéle en girouette (fig. 1),
en choisissanl comme axe de pivotement AB | 'axe d'inertie transversal de 'avion passanl
par le centre de gravilé de ce dernier indiqué sur la maquette (1), Lorsque le modéle
lend 4 s'installer @ un certain angle d'équilibre, il entrainera, en la faisanl pivoler sur
elle-méme la tige inférieure de support B . Sur cette dermiére esl calé, en dehors si
possible du courant d'air, un plateau indicateur des incidences de 50 ecm. de diamétre, que le
maodéle entraine done dégalement dans ses déplacements angulaires. De plus (et c'est la
principale nouveaut¢ du systéme), sur la tige B est montée, 4 frottement dur, une barre
quadrangulaire transversale (a, b) portant une petite plaque P , normale au vent el qui
peut coulisser le long de ab .

La plagque étant immobilisée & une distance délerminée de 'axe, le systéme avion-
plague s'installe dans le courant d'air, dans une posilion d'équilibre, pratignement indépen-
dante de la vitesse d'essai, el pour laquelle le moment aérodvnamique autour de l'axe B
équilibre évidemment celui de la plaque, qui prend pour cela. en général, une position
oblique sur le venl. Mais, comme la lige ab esl montée i frottement dur sur 'axe B |, on
la raméne alors, toul en maintenant le plateau divisé avee une main, a4 ¢lre sensiblement
normale au venl. L'avion conserve une incidence lrés voisine de celle qu’il avait prise toul
d’abord, car le momenl aérodynamique de la plague wvarie trés peun quand cette dernitre
s'éearle de + 200 de la posilion normale. Ce moment élant connu par un larage prélimi-
naire, on en déduil, comme égal el de signe contraire, le moment aérodynamique de Pavion.

En éloignant plus ou moins la plaque de laxe, on créé une série de couples
antagonisles el on oblient ainsi directement les ¢lémenls du traeé de la courbe des moments
acrodynamiques autour du cenitre de gravité, en fonclion de P'angle d'incidence. On dispose
d’'ailleurs de tout un jen de plaques de différentes dimensions, de telle sorle que l'on peul
réaliser des momenls dont les grandeurs varient dans des limiles trés élendues,

(1) On retrouve ici lidée de Femploi do montage en girouetle connu depuis longtemps pour In determination directe du
“ genlre de poussée ” des surfaces et décrit par exemple dans les ouvrages d'Eiffel relatifs nux experiences des Laboratoives do Champ
de Mars et d"Autendl. On raisonnait alors ainsi : Le déplacement du cenire de poussée éant tel par exemple qu'il selfectuait vers
Pavant de avion quand Pincldence diminuait on concluait & Ia stabilité en disant : la résullante se¢ portont vers Pavant redressern
lavion. Un déplacement inverse du centre de poussee nurait de méme permis de conclure 4 Vinstabilite,

Ce procadé est eorreet, mais il ne fournit guune estimation en guelque sorte gualitafioe de la stabilité, cor i ne it connoilre
immédintement que le sens of non ln grandear des momenis redressears. On peat le completer en trngant, o Unide de la polaire le
Mmiscenn des résullnntes, mais ce trocd est long el finalement le résultat tiré de plusiears opérations successives n'n pos toule la préci-
sion désirable.

Depuis, on a souvenl appliqué le méme ralsonnement en utilisant pour fixer la position £ d'un point de la résullanle par
rapport au bord d'alingue un procédé rapide qui consiste i la déduire da coelficient de moment Cm nutonr du bord dattague et di
coeflicient de sustentation correspondant Cz par Ia relation :

[T

= —

i

Il ne faut pas oublier qu'il s'agit & d'une relation approchée et gui n'est pratiquement vraie que lorsgque le moment di &
In composante Cx de résislance a Uavancement est petit vis a vis de celui di a la composante Cs.

En particulier, il n'en est pas ainsi aux régimes de vol pigué et aux regimes de grands angles d'attagues. Ce sonlt la des cas trés
importants de vol des nvions et les mécomples auxquels peal conduire nlors cette méthode approchée doivent la faire rejeter abso-
lument pour 'élude de ces régimes particullers.
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[Les positions d'équilibre stable s'observenl sans difficulté, Pour les posilions instables,
'opérateur fail varier l'incidence du systéme, en conduisant 4 la main le platean indicaleur
des incidences. Quand une position d'équilibre instable est alleinte, toute légére dévialion A
droite on i ganche tendant & s'aecentuer, l'observaleur se rend parfaitement comple au
loucher gque le plaleau lend a loi échapper dans un sens, puis dans 'aulre et il reconnait i
cela Pexistence dune position d'équilibre instable qu’il délermine méme avee une assez
arande précision,

La lecture des angles du plateau divisé se fail en général au 1/4 ou au 1/2 degré pris.

['our larer une plague, on la fixe & diverses positions le long de la tige ab . Aucun
avion n'élant monté, on équilibre le moment aérodynamique par celui de poids agissanl par
'intermédiaire de poulies de renvoi sur un fil fixé, d'autre parl. en un point défini du
plateau des incidences. On reconnail par ce larage que la plagque normale au venl est en

Fig. 1. — Schéma du montage d'une magquetie pour la mesure
des moments de tangage

cquilibre sensiblement indifférent. Ce point est important. car il montre que dans la méthode
décrite ei-dessus, on oppose au moment de l'avion un moment sensiblemenl indifférent. Les
tquilibres instables que 'on observe proviennent done bien de 'avion et non pas de la
plaque.

Toul le systéme conslilué par les liges-supports A et B . le modéle en essai, le
plateau divisé, ete., est porté par un cadre rectangulaire que l'on peut [aire pivoler, grice
aux tourillons O, Oy dans un chissis-support. Il est ainsi possible de donner a l'axe de
pivolemenl AB une certaine incidence sur le venl, c'est-d-dire d'étudier ce que devient la
stabilité longitudinale quand le plan de symélrie d'un avion présenle par rapport au vent
relatif un certain angle de dérapage (voir Chapitre I1I),

I'our ces derniers essais. une lige d'équilibrage des maquettes an point de vue de la
pesanteur a ¢1é prévue au-dessus du plateau divisé. Sur celle tige, qui peut étre fixée dans un
azimut quelcongue, on peut déplacer des masses approprices,

Pour que la plaque P resle normale au venl, on fait tourner de 'angle convenable,
apres avoir desserré la vis de blocage. la lige quadrangulaire ab dans son collier de support.




Pour que le poids de celle plaque n'intervienne pas, on U'équilibre par une masse égale de

farble moment aérodynamique. symétriquement disposée par rapport & Paxe B (fig. 3). On

irouvera (fig. 2 et 3) les pholographies de l'installalion
d'un modéle dans ces divers essais de stabilité longi-
tudinale. Sur la figure 2, le modéle se trouve par rapporl
au vent dans une position correspondant au vol recli-
ligne normal et sur la figure 3 dans la posilion corres-
pondant & un certain angle de dérapage.

Maoments de charniéres. En installant le gouvernal
de profondeur dun ensembie (empennage + gouvernail),
de telle maniére que 'axe de pivolement AB se confonde
avee la charniere du gouvernail, 'empennage fixe étant
mainlenu par un supporl indépendanl. on mesurera le
moment de charniére de la méme maniére que l'on
mesure le moment de langage. La figure 4 montre une telle
installation que nous avons realisée, en collaboration avee
M. Bouchenot et les Etablissements S, E. C. M.

MOMENTS DE GIRATION

Le monlage de la maquette pour la mesure des
couples de giralion intéressant la slabilit¢ de roule
est représente schéematiquement sur la figure 5. On retrouve
le dispositif de la plaque normal eréant un moment anta-
gonisle qui équilibre le moment aérodynamique qui nait

Fig,

Fig., 4. Molsugges ol ' |-|.||: 0 o e

[T In mesure du moment de ehormni®ee

du fait des déviations angulaires de la maquette autour de 'axe normal

L.e pivolemenl aulour des lourillons 0O, 0, permel

1l de donner de lincidence O

'avion, toul en laissanl la possibilité de mesurer les moments autour d'un axe fixe par

rapport & la magquetle
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['altache prévue permel aussi de mesurer, si on le désire, les moments aérodynami-
(ques par rapport 4 un axe normal au vent. Dans ece cas, on n'incline pas le cadre autour de
0, O, on incline seulement la maquette autour de son support parliculier,

i, 1' 1-ﬁ.',._-_.|' L

LT

L.es pholographies des figures 6 et 7 reproduisent des vues de l'installation an momenl
de l'essai. Sur la fiqure 6, le

modéle est monté avee une incidence faible; sur la figure 7, au
conltraire, il se presente

au venl avee une forte incidence




MOMENTS DE ROULIS

Nous avons complélé la girouelte par un appareil de mesure directe des momenls de
roulis. Cel appareil ne peul pas donner comme les précédenls des renseignements sur la
stabilité de I'avion aulour de I'axe longitudinal. Comme nous le verrons plus longuemenl au
Chapitre 1V, lorsqu'une maquetlte peul osciller autour d'un axe paralléle au venl, elle se
lrouve exposée i une incidence invariable quel que soil P'azimut dans lequel elle est orienlce
el aucun couple stabilisateur statique d'origine aérodynamique, ne peul naitre du fail que
la maquelle penche plus ou moins i droite ou & gauche,

Ce n'est donc pas en opposant an couple de roulis
(qui peul naitre, par exemple, de la mancuvre conjuguée
des ailerons) un moment indifférent an point de vuede
la slabilité, que l'on pourra immaobiliser la madquetle
dans un azimul délerminé caractérisant Pimportance de
ce couple de roulis. Il faul nécessairement, dans ce cas,
opposer au couple de roulis un moment slable.

Aprés diverses réalisalions d'appareils plus ou
moins commodes, dont 'un, en particulier, avail élé élabli
par M. Bouchenol el les Etablissements S. E. C. M., nous
avons abouli, en collaboration avec la Sociélé Provencale
de Constructions Aéronautiques, & appareil représenté
en perspeclive sur la figure 8, donl la mise au poinl se
poursuit actuellement 4 la petite soulflerie d’'lssy-les-
Moulineaux, par les soins de M. Rebulfel, Ingénieur au
Service des Hecherches de I'Aéronautique,

Cet appareil comprend essentiellement un lorl axe
AB monté sur billes et qui porle a l'avanl une tige
normale a, b terminée par un petit plateau d'incidence
réglable sur lequel on vient fixer le modele par la face
inférieure da fuselage.

Au-dessous de 'axe, la lige supporl a. b se pro-
longe en b el sur son prolongement, on peut venir [aire
coulisser el immobiliser deux poids inégaux et p .
Le poids I’ esl desliné & équilibrer le poids de I'avion
autour de I'axe AB el le poids p & équilibrer, lorsque
la macquelle penche & droite ou a4 gauche d'un angle 6,
le momenl aérodynamique que 'on se propose de mesurer.
L'angle d'azimul ou d’inclinaison latérale 6 est lu direc-
lement sur un cadran ¢ dont 'aiguille est commandée
par lintermédiaire d'un jeu de pignons coniques.

On peut procéder & des mesures trés variées de Sohdnae 08 sontegs e mesTitits
couples de roulis. Nous allons, pour exemple, donner pour la mesure des moments de roulis
quelques cas envisagés :

@) Pour faire varier I'incidence de la maquette, on peut agir sur 'inclinaison du platean
support fixé aun fuselage; dans ce cas, on mesure les couples auwlour d'un ave qui resfe
paralléle au vent,

&) On peul aussi [aire varier l'incidence en inclinant la lige AB autour d'un axe 0O
et en la maintenant dans une position qucl}:um[u:z, grice 4 un secleur circulaire mn de
centre O el quon peut venir serrer forlement dans une piéce d portée par le biti méme
du systéme,

Dans ce cas, on mesure les momenls autour d’un axe fixe par rapport a U'avion,

¢) Pour les positions de dérive, on peut donner de méme i 'avion un angle de dérapage
en faisant lourner sur elle-méme la tige-support a, b el on mesure alors les couples autour
d'un axe paralléle i la vitesse,




= L

d) On peul aussi tourner toul le bati aulour d'un axe CD el mesurer les couples
aunlour d'un axe fixe par rapport a Uavion.
¢) En combinant loutes ces opérations, on voit qu’il est tris facile de donner simultané-
ment & Pavion un angle d'incidence et un angle de dérapage en mesurant les couples soit
par rapport & un axe paralléle & la vitesse,
soil par rapport & un axe [ixe par rapport a
I'avion.

/) Si on veul apprécier le moment de
roulis da, par exemple, & Uobliguité d'un gou-
vernail de direction, on pourra monter 'avion
en boul de laxe AB . de maniére que ce
dernier passe par le centre de gravité ou conser-

o 5 ver le montage de la figure 8 en déterminant
ce moment pour deux hauteurs différentes de
i, 8. — Dispostiif de tahige I'avion au-dessus de l'axe AB . Connaissanl
__de_Fappareil pour la mesure les deux moments par rapport 4 deux axes pa-
S AMOUENS CR RIS ralléles. on en déduira facilementl le moment
& par rapport i toul aulre axe paralléle ou la
grandeur de la force lalérale du gouvernail de

direction qui provoque le couple de roulis.

Tarage, — La difficulté i résoudre esl le tarage du moment du poids p dans les
cas tels que (b) ol I'avion s’installe dans un azimut quelconque autour d'un axe AB incliné
lui-méme sur le vent.

Voici la solution qui a é1é apportée au cours des essais de mise au point.

L'axe AB (fig. 9) étant (en I'absence de tout vent) inecliné sur ['horizontale dun
angle o« ,un avion élant installé en équilibre indifférent autour de AB | grice i la lige a, b
et au conlrepoids P ., on place le poids supplémentaire p # une cerlaine distance h de
l'axe AB . on vienl monter a frottement dur sur AB une aulre lige équilibrée ef serrée
dans un manchon [ et sur laquelle peut se déplacer un contrepoids Q)

Supposons que I'on veuille déterminer le moment de p par rapport & AB lorsque la
lige ab est dans un azimut © par rapport au plan verlical contenant AB . On déplacera
le poids g le long de ef jusqu'a ce que la tige ab prenne un azimul voisin de 0
A ce momenl, grice au manchon f , on pourra ramener la tige ef & étre horizontale et
on notera I'azimut ©, que prendra ab lorsque ef sera horizontal. Soit alors ! la dis-
tance & I'axe du poids Q ; le moment de p correspondant & la fois 4 l'azimut 8, et &
I'incidence « sera évidemment :

Q.l.cosaz

On peut donc ainsi tarer une fois pour toutes le sysléme pour différentes valeurs
de h . de 'azimut ® et de I'angle d'incidence « . En pralique, on a intérét, pour ce pla-
cer dans les conditions de meilleure sensibilité, A faire varier & au cours des essais dans le
vent. de maniére que © reste voisin de 45°,

Nous ne pouvons pas encore donner de résullals d'essais obtenus a4 laide de cel
appareil, dont la mise au point est en cours. Nous avons lenu senlement d signaler ici son
existence,

DETAILS SUR LES ATTACHES DES MODELES

[.es attaches des modéles aux appareils de mesure sont susceplibles, comme l'on sail,
de jouer un réle perturbateur dans les phénoménes aérodynamiques el il importe de les
combiner de lelle maniére qu'elles apportent le minimum de trouble, principalement dans les
régions du [luide intéressant les surfaces auxilizires et gouvernes donl on se propose d'étudier
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action. Comme on le verra par la suile, nous croyons avoir atleinl ce bul en ce qui concerne
loutes nos attaches. Ainsi, pour l'étude de la slabilile longitudinale. les allaches el supporis
sont trés ceartés latéralement des surfaces d'empennages: pour la stabilité de route les
attaches combinées sont évidemment sans
aclion sur le gouvernail de direction el sur les
ailerons el pour les momenis de roulis, le ber
ceau-supporlt ne porte aucune atleinte & 1I'écou-
lement du fluide aulour des ailerons et du
gouvernail de direclion

En somme. ces différenles allaches redui-
senl au minimum les effets dinler-aclion sur
les organes aclifs. toul en pouvant sadapler
aisément aux modéles usuels d'avions, de diri-
geables, elc.. ete. De plus, en géncéral, ces
altaches présenlen!t un axe de svmélrie tel que
le couple aé¢rodynamigue exereé sur elles par le
courant d'airreste pratiquement nul par rapport i
I'axe autour duquel on mesure les momenls, ce
gqui évite toute correction du couple mesure.

Nous allons maintenanl donner quelgques
détails sur les différentes allaches réalisées

a) Momenls de langage Pour les me-
sures de momenls de tangage. | enltramement
du platean se fait par Uintermédiaire dune
fourche tridenl. en acier, d'¢eartement réglable
el représentée sur la figure 10, La pointe cen

||‘:|]l_" il 1(“_~. jm'illll‘h hlld_.‘l‘.'_]]L“-i 01l ll:‘,'.{l."ri'r!'ll.'lil Figr. fi. Fourche trident, reglable, d colrnimnement
g § : i 1 du platean dans le montage
CONnMues el on un diamelre moyen de 3mm. 5 pour ln mesure des moments de tangigs

Grace 4 un monlage dans une sorte de lanterne

4 faces bien dressées. I'écartement axial des poinles lalérales peul varier de 20 a 60 mm.,
sans que ces pointes cessenl de pouvoir se présenler sur une meme ligne horizonlale avece
la pointe eentrale. Pour les essais courants, nous ulilisons I'écartement de 50 mm. de laxe.
qui a avanlage d'élre assez importanl pour que la direction des (rois pointes soil bien
définie. car c’est celle direction que l'on repére finalement sur le plateau divise

Fig. 11 Ve dune plagoeite nocmale o Paile d'an avion avee ses Irols Trols
d'entrainement de iriden

Pour assurer la liaison avec la maquelle en essai, cetle derniere doit porler dans le
voisinage de chaque extrémilé de I'aile une plaquette normale a l'aile, perciée de lrois trous
de 3 mm. 5 de diamétre (fig. 11) dans lesquels viennent s’engager les lrois pointes du
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Iridenl. Les plaquelles doivent élre montées par le construclteur, de telle facon que la droile
idéale joignant les trous centraux des deux plaguetles droile et gauche soit normale au plan
e symélrie de la maquelle et passe par le point correspondant au cenire de gravilé de
'avion. Quant a4 la ligne des cenlres des trois trous de chague plagquette, le mieux est de la
meltre paralléle i 'axe de vol de 'avion,

Des exemples de monlage de lelles plaquetles sont donnés sur les figures 12 (a, b, e).

Fig. 12 2. — Plagquettes montees en bout d'alles d*'un monoplan erdinaire

Fig 12 & Plaguelies moniees en hout 'nlles Fig. 12¢. — I’|i|rir14'||l,“\. montées &n boul d'alles d'an umnnplnn
d'un biplan i wile surhaissee
Remangue, — Dans le cas des avions parasols ot le cenfre de gravité est situé lrés

au-dessous de la voilure principale, les ferrures de bout d’ailes que nous venons de déerire
peuvent prendre une grande importance. On pourrait, dans ce cas, se contenter d'attaches de
hauteur réduile et corriger alors par le calcul les moments mesurés. Cette correction sera
Irés faible si I'on a soin de placer le cenlre de pivolement sur la normale & 'axe de vol
passant par le cenlre de gravité de 'avion, car elle ne portera que sur la composante de
la résistance lotale qui est paralléle & cet axe de vol (voir page 32),
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bh) Moments de giralion. Pour les mesures de moments de giralion. deux types
d'allaches représentés sur la figure 13 onl ¢lé réalisés, Dans celui de la figure de gauche
qui convienl aux pelits modéles, la liaison de N'avion & la lige B dentrainement du plateau
indicateur des incidences est réalisée par une mince lige unique. en acier, portant, arliculé &
son sommel, un pelit platean ecireulaire de 40 mm. de diameétre que 'on peut fixer par
qualre vis a bois a la face inférieure du fuselage. Le centrage du disque esl assuré par un
pelit axe de 5 mm. de diamétre el de 10 mm. de longueur,

Le pelil disque est articulé de maniére & réserver un degré de liberlé dans le choix de
I'axe de pivolemenl par rapport 4 l'avion, en vue de l'installation eorrecte de ce dernier ou
de la mesure des moments par rapporl & un axe gqui esl toujours perpendiculaire au vent.

Avec celte altache, il n'v a pas & prévoir sur la maqguelte de dispositif de fixation du
modéle, saul que le luselage de ce dernier doit élre percé dun trou de 5 mm. de diametre et
de 10 mm, de profondeur. & Faplomb vertical du point correspondant an centre de gravité de
I'avion. Aulour de ce trou, Ia surface inféricure du fuselage doil élre « dressée » suivanl un
cercle de 40 mm. de diamélre.

Fig. Ui, — Attnches de maguetie pour ln mesure Fig. 14. Montnge dée Untlache sous un fuselage
des moments de girntion d'avion pour la mesure
el la verifieation de ln stabilité de route des moments de girntion

La figure 11 repreésente 'attache que nous venons de décrire. [ixée 4 la face inférieure
d'un luselage d'avion,

Pour les modéles lourds. une deuxiéme allache, repreésentée a droile sur la figure 13,
a ¢lé réalisée; elle prévoit la fixalion du modéle par deux plaguelles écartées de 10 em
portées par une sorte de U, Une des branches verlicales de I'U peul coulisser de maniére
que 'on puisse loujours disposer 'axe de rotation dans des posilions varidées par rapport
'avion. Dans celte opération

es deux branches wverlicales de I'U restent égales et donnent
Loujours, par conséquenl, un momenl aérodynamigue pratiquement nul. par rapport & l'axe
de rotation de la girouetie

Une aulre altache, de méme type, mais de 15 em. d'écartement. a aussi été réalisée
en vue dessais sur des corps tres allongés. lels que les dirigeables

¢! Moments de roulis [ altache pour les moments de roulis ne présente rien de
particulier et le lecteur pourra se laire une idée de sa nature, d'aprés ce que nous avons dit
plus haul & propos de la mesure de ces moments. Cetle attache est dailleurs concue sur le

méme principe que 'attache de la figure 14
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Influence aérodynamique des altaches, — On peut se demander si des attaches lelles
qque celles représentées sur les figures 12 (a,¢) ne sont pas suceplible de modifier sensible-
ment, par inler-actions, U'écoulement de 1'air autour des maqueltes.

Pous nous en assurer, nous avons fail procéder & la petite soufflerie d'lssy-les-Mouli-
neaux aux deux vérifications suivanles :

1° Une aile de 80 » 16 em. étant montée sur la balance a fils de celte soulflerie. on a
déterminé la polaire. soit de laile isolée dans le courant d'air, soit de l'aile influencée par
des plaquettes de fortes dimensions que 'on approchait des bords marginaux, en maintenant

-

+.l'- af 4 ki \balance
l @ Mogrent d la| gurovelle

-5* g §° li

= 71

Fig. 153, — Courbes comparatives de moments d'une aile par rapport au bord d'attague
obtenues @ ln girowette ¢f 6 o balanee

ces plaqueltes & quelques millimétres de la surface de l'aile, par de longues liges rigides. Les
plaquettes ont é1é ainsi approchées successivement de la face ventrale et de la face dorsale
sans que 'on conslate de différences appréciables enlre les polaires.

2 Les momenls autour du bord d'atlaque de laile isolée ont élé déterminés, d'une
part, 4 la balance el, d’autre part. i la girouelle. Comme il est difficile de faire pivoler
'aile 4 la girouelte exaclement autour du bord d’attaque, on a déterminé expérimentalement
les moments successivement autour de deux axes passanl I'un 4 8 em. et l'autre & 16 cm. en
arriere du bord d'attaque. Etant donné les deux courbes de moments ainsi oblenues, on peul
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aisémen! en déduire, comme on le verra au Chapitre II, les momenls par rapport au bord

d’attaque lui-méme.
La comparaison des résultals ainsi obtenus a ceux fournis directement par la balance

est donnée figure 15,

On voit que l'accord est parfait entre les deux genres de mesures. Celle derniere
comparaison est parliculierement intéressante parce que, pour équilibrer les forls moments
de l'aile, on a élé conduil 4 monter sur la tige transversale a,b de la girouetle (fig. 1)
des plaques P de trés forles dimensions atteignant 10 x 10 cm. el méme 15 % 15 em. On
voit par les résultals de la figure 15 que linter-action aérodynamique de ces plaques el de
I'aile a él¢ pratiquement nulle,




CHAPITRE 11

MOMENTS DE TANGAGE ET STABILITE LONGITUDINALE

—— - ——

Généralités,

Nous avons vu au débul du Chapitre 1 que la condition de slabilité de forme pouvail
s'exprimer par le signe de la dérivée :

-l " Liﬂ
A

de la courbe des momenls aulour du cenlre de gravité G par rapporl a4 lincidence i .

Dans lout ce qui suivra, nous considérerons comme posififs les momenls de langage
(qui lendent i faire piquer Uavion. soil done & diminuer son incidence d'équilibre et comme
négalifs, ceux qui tendent & le faire cabrer ou aulrement dil & augmenler cetle méme
incidence,

Dans ces condilions, il est facile de

I voir que si I'on porte en courbe les moments
u,;l Mg ainsi définis, en fonction de ¢ , les
branches ascendanles des courbes telles que
‘1) (fig. 16) correspondronl & des équilibres
Jm stables aulour de i, . tandis que les bran-
=4 L ches descendantes telles que (2) correspon-
T /,4-"' dronl & des équilibres instables autour du
' ~4 i | méme point i, . Les branches horizonlales
i e *1  paralléles i 'axe des abscisses qui passeraient
= < par i, ecorrespondraient done a des équili-
- L bres indiflérents.
Le raisonnement qui permel de se ren-
Fa dre comple de cette propriélé est trés simple
comme on sail. Il suffil de considérer un
avion en équilibre aulour de & . Si la
courbe des moments est du type (1) de la
figure 16, on voit qu'a loul aceroissement
d'incidence correspond la naissance d'un moment M, >0 . done d'un moment piqueur qui
lend 4 limiter aulomatiquement 'aceroissement d'incidence: ¢'est la définition méme d'un
moment stable. Inversement. si la courbe des moments de lavion élait du méme lype (2], il
naitrail dans la méme hvpothése un moment négalif. done un couple cabreur, qui accentue-
rail aulomatiquement 'accroissement d'incidence. c'est la définition méme d'un moment
instable. Si la branche de la courbe Ms ¢tail horizonlale autour de i, . il ne nailrail
auncun moment aérodynamique par un léger aceroissement ou une légére diminution d'inei-
dence et les forces aérodynamiques laisseraient 'avion staliquement indifférent,

Le degré méme de stabilité sera mesuré par la pente plus ou moins grande des
courbes (1) et (2).

Dans nos courbes de résultats, le moment Mg sera défini de la facon habiluelle par
un coefficient Cme ., choisi ainsi : M, ¢élant le moment en m-kg aulour du centre de

Fig. 16
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gravilé & la vitesse de Vm/see., S élant la surface portante de avion en m* et { lapro-
fondeur maximum de la voilure principale, en m , on aura:

M.
Cing — ‘ -

ot a est le poids du m* d'air en kg. Dans les conditions normales de tempdérature el de
pression au sol (152, 760 mm.), on a:

- A |
29 1B
el, par conséquent. dans ces conditions particuli¢res. on peul écrire :
fE 1"]'!
Mi; =Cmg . S =000 Cmg) o - 5 . |
S T = (100 Lie) s

ol :

! %
M, = (100 n::m.,}(%‘"r) . S. 1.
Autremenl dil. pour déduire, i une vilesse V . My au sol de nos coefficienls 100 Cing
il suffit de les multiplier par le rapport élevé au carré de la vitesse V 4 la vitesse de

40 m./sec. el par le produit S x{

Exemple. — Recherchons i quelle valear du moment de pigué correspondrait 100 Cmg — 12
pour un avion avant 20m? de surface porlante et 1 m. 80 de profondeur d'aile. IYaprés ce qui
vient d'étre dit. & la vilesse de H0 m./sec.. le momenl correspondant par rapport au centre
de gravité sera i lallitude zéro :

Mo =12< (%{;’\]E =< 20 >< 1.80 — 670 m. /kg.

ce qui représenle un moment considérable. Ce momenl diminuerait avec I'allitude par suile
de la diminution de a ;& 6.000 métres. il n'aurait plus que la moitié environ de la valeur
que nous venons de calculer, la vilesse étanl supposée conslanle. Dans nos essais, nous
limitons les mesures aux valeurs de 100Cm, extrémes de lN'ordre de 4= 12 au moins; on
voil ainsi qu'elles sulfisent amplement pour comprendre. dans leur domaine. les perturba-
lions les plus violenles que puisse subir un avion,

Les incidences de vol normal des avions sonl données, en général, par lintersecltion
des courbes de momenls avec 'axe Cmg = 0. Il y a. toulefois, une réserve i faire, car nos
mesures ne liennent pas comple de la traction de I'hélice et la régle que nous venons d’énon-
cer ne vaul rigoureusemenl que lorsque la traction de 'hélice passe par le centre de gravile,

Lorsqu’il n'en est pas ainsi. il est facile de lenir comple de ce nouvel élément,

Prenons, par exemple, le cas d'une hélice d'avion située 4 0 m. 20 au-dessous du cenlre
de gravilé el développant un efforl de lraction de 400 kg. & la vitesse de 50 m. sec.

Elle erée un couple cabreur de 100x<0.2 = 80 m. 'kg. qui devra étre équilibré par un
couple aérodynamique de 'avion. Ce dernier devra done, en fail, au moment de I'équilibre.
posséder un couple de ¢ pigué » de 80 m. /kg. Comme ce couple est réalisé i la vilesse de
50 m./sec., il correspond, par exemple, pour 'avion de 20 m? de surface et de 1 m. 50 de
profondeur, pris comme exemple plus haul, & un coefficient de moment 100 Cme égal, au

sol, & :

lﬂ'[] E"]i; = 'H{} —_ ,:]-l'a

(3 ) <2018

('est done sur la droile :

que l'on devra chercher les posilions d'équilibre de avion.
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I. — INTERPRETATION ET DISCUSSION DES RESULTATS D'ESSAIS

Ces généralités el conventions étant rappelées, il nous sera facile mainlenanl d’inter-
préter correctement les résultats d'essais.
L'équation de la définition de Cme étant donnée par :

ayv:
2q

on voil que si l'on suppose la varialion d'incidence suffisamment brusque pour que V ne
varie pas pendant cette courte perturbation, la variation A Mg sera simplemenl porportion-
nelle & celle du coefficient Cm: et de méme signe qu’elle,

hi[,:cmﬂ- -E.I.‘.

100C g
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Fig. 18, — Type de courbe de moments longitudinaux d'un avien
présentant des moments indilférents

Tout ce que nous avons dit au début de ce Chapitre sur la relation qui s’établit enlre
la forme des courbes M; el la slabilité se conservera pour la forme des courbes Cmy,

Les différentes courbes de coefficient de moments Cmg que la méthode de la giroueite
a décelées se raménent aux trois types des figures 17, 18 et 19 obtenues avec des maguetles
d'avions dont le gouvernail de profondeur étail calé dans une position délerminée.




L.a premiére de ces courbes (fig. 17, caractérise un avion loujours stable dans les
régimes de vols usuels; la deuxiéme (fig. 18) un avion qui présente entre deux régimes stables
un régime de moments indifférents de — 9° a 2¢ el la troisicme (fig. 19 un avion qui présente
enlre deux régimes stables une zone de moments instables entre — 3° et 4 10 (1)

Ces courbes appellent quelques remarques essentielles :

a) Considérons la premicre dentre elles, donnée Jigure 17. Pour i i1 . on a
Cm =0 . Llincidence i= 41 serail done I'incidence de vol correspondanl a la position
gque 'on s'est fixée du gouvernail de profondeur. Le fail qu'en ce point la courbe esl ascen-
dante suffit & monlrer que avion esl stable. mais il faul remarquer que la pente de Ia
tangente en ¢e poinl ne permel pas i elle seule de chiffrer le degré de stabilité. La courbe
de la figure 17. par exemple., monlre seulement guune variation brusque de 4 29 par
exemple, de Uincidence d'équilibre correspond & la naissance d'un coefficient de moment de

piqué de 100 Cm, = 1.4 . Mais pour passer de ce coelficient de moment au moment lui-
meme, il faul encore tenir comple de la vilesse YV de lavion, pour lincidence considérée,
; avVv2
puisque Mi=0Cm,;. —— . 5. L
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Fig. 1%, — Type de courbe de moments longitudinanx dun avion
presentant des regimes ('équilibres instnhles

in résumé, la forme de la courbe Cme en fonelion de {§ permet seulement d'ap-
précier qualifativement la nature de la slabilité, mais elle ne suffit pas & évaluer numérique-
ment le degré de stabilité ou d'instabilité. Elle aurait besoin pour cela d'étre complélée par
la délermination de la vilesse de vol donnée par la polaire de Uavion. Il est bien évidenl.
loutefois, que celle restriction ne sapplique pas aux équilibres indifférents qui, étant earac-
lérisés par la condition AMs: =0 ou AaCm:; — 0 ne sonl pas influencés par la vilesse.

i) Toules les courbes & branches inslables que nous avons rencontrées jusquiici onl
la forme plus ou moins accenluée de celles de la figure 19.

Elles sonl susceplibles, pour une position donnée du gouvernail de profondeur, de
fournir lrois angles d'équilibre (par exemple — 405, — 1°0 et -+ 18°1 sur la figure 19) qui
correspondent & autanl de régimes de vol possibles,

Sans disculer la question de savoir si Fon peul piloter facilement ou non un avion

i1} 1l nous est arrive parfois de trouver avee certains appareils en particulier des biplans, an affaiblissement de In stabilite
nux grands angles d'attagues, Celn doit tenir, pensons-nous, & ce que Fempennage s¢ tronvait alors dans le sillage de Paile supe-
rienre.

En attendant des études complémentaires pour delairer ces singularités, nous refiendrons des essais nctuels que les formes
les plus conrnntes des courbes de moments sont celles des figares 17, 18 et 14,
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instable, il n'en reste pas moins que des courbes de moments telles que celles de la figure 19
présentent un grand danger dans la pralique du vol,

Des trois angles d'équilibre donl nous venons de parler, le point le plus & droile
(i = 18°1) correspond & une incidence de cabrage pouvant amener la perte de vilesse ou
Pauto-rotalion de l'avion autour de sa ligne de vol, le point intermédiaire correspond & une
incidence normale de vol el, enfin, le point le plus 4 gauche correspond & une position de
vol stable sur le dos.

Or, tant que le pilote a le conlrdle de son incidence par la vuae de [lhorizon, par
exemple, il &installera el pourra se mainlenir plus ou moins facilement dans la position
intermédinire d'incidence, mais §'il se (rouve dans le brouillard ou dans un piqué limite a la
verticale on dans loules circonstances oi le conlréle de Uincidence devienl nul ou simplement
défectueux, il pourra fort bien passer involonlairement, sans avoir modili¢ la position de son
manche & balai, de la posilion normale instable, @ U'une ou lUautre des posilions exirémes,
c'esl-a-dire s'exposer a se trouver, d'une facon stable, en perte de vilesse ou en vol sar
le dos.

Pour celte raison, il nous a toujours paru que les courbes du type (3) de la ligure 19
ne depaient pas éfre admises pour un avion, & moins que cet avion ne soil muni d un dispositif
supplémentaire de coniréle de Uincidence d'aprés lequel le pilole, en admeltant qu'il mail pas
de défaillance, pourrail conlinuer @ apprécier son angle d'allague. Le conlrile de la vilesse
seule ne serail sans doule pas suffisan! au piqué limite, car, dans ces régimes, la vilesse
varie généralement Irés pew suivant Uincidence. Bien entendu, nous ne prétendons pas
supprimer de ce fail tous les aulres inconvénienls el dangers qui n'apparaissenl pas immdé-
diatement sur les simples courbes que nous oblenons el que [lulilisation d'avions instables
pourrail révéler,

Influence du braquage du gouvernail de profondeur.

La question qui se pose naturellement i Uespril est de savoir si 'on ne pourrail pas
en modifianl 'angle du gouvernail de profondeur modifier la forme des courbes Cmg,
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Fig 2. — Influence du braguage du gouvernail de profondeur dans le eas d'an avion stable

Les trois figures 20, 21 et 22 montrent 'évolulion de la courbe des Cmg pour diffé-
renls braguages 7 du gouvernail de profondeur. La premiére ne présente gquune branche
stable, la deuxieme présente une branche d’équilibre indifférent dans les angles de vol et
comprise entre deux branches slables; la troisiéme, enfin, présente une branche instable
dans les angles de vol, comprise enlre deux branches stables,
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On voit que la forme fondameniale de chacune de ces courbes n'éprouve que des
variations secondaires lorsqu'on braque plus ou moins le gouvernail de profondeur. En pre-
miére approximalion, on peul dire que ces courbes se déplacen! simplemen! paralltlement
a elles-mémes, vers le hanl des dicgrammes, a mesure que Uon abaisse le gonpernail de profondenr.

Il résulle de ce fail qu'une courbe oblenue avee une seule posilion du gouvernail de
profondeur suffit pour définir la slabilité 4 toules les incidences. En effel, si 'on veul éludier
par exemple la stabilité a lincidence i, , on devrail, puisque la stabilité est une qualité de
I'équilibre. considérer uniquement la courbe B, qui, pour i =i, . donnerail Cm, — 0
Mais le fait que toutes les courbes (B se déplacenl parallélement & elles-mémes monire gue
la tangenle au point i, de la courbe j;, aunra la méme penle que la tangenle au poinl
d'abscisse 1§, de n‘importe quelle autre courbe §
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Fig. 2% — Influenee d'une variation de ealage duo plan fixe sur ln eourbe des moments longitudinanx

Ce résullal, imporlanl par ses conséquences pratiques, ne concerne cependant que la
stabilité. Pour la détermination de 'angle d'équilibre, au conlraire, angle qui est fourni par
I'intersection des diverses courbes p avec I'axe Cm = 0 (ou avec un axe paralléle, si la
traction de I'hélice ne passe pas par le centre de gravilé) une seule courbe ne suffit évidem-
ment pas. Pour la délermination de ces angles d'équilibre, on peul cependant procéder d'une
maniére lrés simple avec la girouelte. On enléve la petite plagque normale au venl el on nole
simplement pour différents bragquages du gouvernail les angles déquilibre de Pavion. Nous
nattachons pas a vrai dire une grande importance actuellement 4 celle délermination,
parce qu’il est évidenl que l'angle d'équilibre peul étre modilic sensiblemenl par divers
facleurs lels que le souffle de I'hélice, l'existence des résistances passives qui sont générale-
ment estimées avec une précision médiocre sur les madqguettes en réduclion, ele,

Influence du calage du plan fire., — lLa figure 23 donne les courbes de momenis pour
deux calages différents du plan de queue sur la ligne de vol. L’effel oblenu est entiére-
ment analogue 4 celui observé avec de forles varialions d'inclinaison du gouvernail de
profondeur, i savoir que la forme fondamentale de la courbe des moments n'est pas modifiée
sensiblement el que par contre 'angle d'équilibre, donné par l'inlerseclion des courbes avec
Cms = 0 ., varie dans de grandes limites.




T

Ces premiers résullats ontl, au point de vue des essais de slabilité, les conséquences
suivantes :

1¢ Supposons que dans le passage du modéle au planeur réel, les angles de déflexion
ne soienl pas rigoureusemenl les mémes. On pourrail évidemment en tenir compte par une
modification du ealage du plan fixe: on voit que l'angle d'équilibre de la maquelle serail
modilié, mais que la slabilité ne serail pas affectée. (Uest un argument de plus en faveur
de l'idée que nous avons développée dans 1" « Introduclion », i savoir que les lois de similitude
devaient étre plus simples pour la stabililé que pour l'équilibre.

20 Le fait que la variation de la posilion du gouvernail de profondeur el que le calage
du plan fixe ne modifienl pas sensiblement la forme de la courbe des Cm. en fonction
de i , montre que la stabilité longiludinale statique (qui ne dépend que de la forme de la
courbe des momenls) peut élre éludiée au Laboraloire pour un braguage el un calage
quelconques, soil done sur des maquelles dont le plan fixe et le gouvernail de profondeur
forment un toul rigide. Le calage et le braguage ne reprendraient leur importance que si I'on
voulail déterminer les angles d équilibres.

3¢ Si une maquette a été trouvée inslable avec un calage déterminé. il n'y a pas &
espérer améliorer la stabililé par un aulre calage, en donnant. comme on a cru longtemps
pouvoir le laire, du-— longiludinal & 'avion,

Il est i remarquer que ces conclusions sonl conformes & la théorie la plus élémentaire

C
de la stabilité longitudinale de laquelle on peat déduire. en particulier. que la pente d—mm—“

de la langente & la courbe des coefficienls de momenls est peu influeneée par le calage du
gouvernail de profondeur et du plan fixe.

En effet, d'une maniére générale, les grandeurs aérodvnamiques essenlielles dans la
discussion de la stabilité de forme sont uniquement celles dont les moments par rapporl
au centre de gravilé sont susceplibles de varier d'une manitre appréciable quand 1'avion
éprouve de pelites oscillations. Cela résulle de la définition méme de la stabilité. Dans ces
conditions, on peul, a priori, négliger la traction de 'hélice el les composantes Re: paralléles
i I'axe de traction des résistances de certaines parlies de 'avion, telles que 'empennage, les
trains d'alterrissage, donl les momenls sonl généralement faibles ou sensiblement constants,
el ne conserver, en premicre approximation, que les composantes normales Ry et R's  relali-
vement aux ailes et & 'empennage el la composante By de la voilure principale.

Considérons un planeur représenté schémaliquement sur la figure 24 par une aile et
un empennage,

Les efforls sur la voilure principale sont connus par des essais en soufflerie dans
lesquels on mesure généralement aussi le moment M, de la résullante par rapporl au
bord d'attaque A . Dire gque le moment par rapport au bord d'attaque est M. . cela
revient & dire qu’au point de vue de l'équilibre. toul se passe comme si la résultante Ry, R,
élait transporlée an bord d'altaque el si on lui ajoutait un couple de moment M,

Dans ces condilions. la figure 24 montre que le moment aérodyvnamique par rapporl &
G aura pour valeur :

{1} :'J[i - :"1». et b .H.\' - Ilf ".| —+- I.* H.\..

les momenls posilifs étanl ceux qui tendenl A faire piquer Uavion el les coordonnées x, gy
qui définissent les positions relatives du bord d'attaque el de G élant des grandeurs algébri-
fues, posilives dans le cas de la figure.

En passant aux coelficients unitaires usuels, on a:

M, =Cm,><1>x8>xq | = profondeur de l'aile
Rr=Cr <S8 =g 5 = surface de 'aile
Re=Cux83<y s. = surface de 'empennage
Ry=0Chu><8 Xy aV?

g = £ 7R = pression géneralrice de la vilesse,
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On arrive ainsi 4 transformer I'équation (1) en
5. L

{2} Cng = Cm, — % Cx — —'l::‘ Cr + TT < s
L . £ oa¥ - s g ARt l'-ﬂ:mg.
Dans les régimes usuels de vol, on peut considérer que la variation g est pro-
dCme

portionnelle & b o el que la nature de stabilité de forme peut également élre mise en
-

évidence par les dérivées
dCmg dCmyg
> SN e S |

En appliquant celte derni¢re différentiation 4 I'équation (2), il vienl :

(3) dCmg _ dCmy, x _y dC | s L dCy
dCy i dCx { B ﬂ'ﬁn L & difn'

L’équation ci-dessus montre que les facteurs susceplibles d'influencer la pente de la
tangente & la courbe Cmg |, cest-a-dire la stabilité, sont donce :

) 2
4%
Mapa < | '
— i R-
e
-}.1 ¥ | ——
] 1] o L ¥ -
Fig. ¥
ficy; = d‘:ﬂ;
1° L . — : . — (e _
¢ rapporl —g Pour les ailes, on a souvent —g= Cte . Cependant,

il n'en esl pas toujours ainsi au voisinage du piqué limile el de la portance maximum, Pour

"

I'élude particuliére de ces deux régimes, les varialions de %ﬁi ne peuvent pas Clre
négligées. '

20 Les coordonnées relatives % ; .'?{ du bord d attaque par rapporl au cenlfre de gravité.
Il est & noler, toulefois, que —i‘f est multiplié par un facteur %T- qui eslt, pour beaucoup

de régimes, assez voisin de zéro, étant donné I'allure de la courbe C; en foneclion de Cyx.

= |

3¢ Le facleur % par  lequel pourrail inlervenir le profil de la voilure. Ce facteur

est d'autant plus importanl que y est plus grand, c’est-d-dire que le cenlre de gravilé esl
plus éloigné en hauteur de la voilure principale.

sel. ! - k!
4o Le facteur ) qui caractérise au point de vue des moments U'importance relalive

du plan d'empennage par rapport @ la voilure.

5° Enfin, le rapporl %%‘_l par lequel, pour un avion donné, pourrail intervenir le
braguage du gouvernail el le calage du plan fixe.

Or, les expériences en soufflerie sur des ailes de profils trés variés onl moniré que

ICs 8 ) . ;
—-Et”' ( ou ";:“" ) ¢taient, pour les incidences usuelles de vol, pratiquement indépendants

de l'incidence et du profil el uniquement fonetions de l'allongement de l'aile (ou de l'em-

Y dC’
pennage). C'est pour que cetle raison gque, pour un avion donné, le rapporl Tﬂ:,l esl
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déterminé quand bien méme le calage du plan fixe (varialion de § pour 'empennage ou
le braquage B du gouvernail (variation de profil pour 'empennage) viendraienl & changer.
Dans loul ce qui suivra, nous serons done fondés A laisser désormais de colé pour la
discussion de la stabilité loules les variations de la courbe des moments dues aux variations
de braquage du gouvernail ou du calage du plan fixe.
Nous allons maintenant examiner 'influence des divers aulres facteurs qui interviennent

" . . : d Cm : :
dans 'équation (3) abstraction faile du lerme —-{ﬁ qui, sur un avion, ne dépend que

du profil d'aile choisi el ne peul. par conséquentl, pas étre modifi¢ sur un avion exislant,

X T L] . . i £
Influence de e a— Un facteur dont 'influence est primordiale esl 'abscisse o du

cenlre de gravilé. caractérisant communément le centrage de I'avion.
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Fig. 25. — Exemple de conrbes de moments obtenues avee différentes abeisses du centre de gravite

Les courbes de la figure 25 relevées dans un essai 4 la girouelle sonl un exemple de la
maniére donl se déformeraient. pour un avion donné, les courbes de momenls en déplacant
plus ou moins le cenlre de gravité le long de 'axe de vol. Les chiffres de 30 oo, 35 ve. 40 00,
15 % inscrits sur les courbes sonl les distances des divers centres considérés, en v de la corde
de l'aile, complées parallélement i 'axe de vol en arriére du pied de la perpendiculaire i
cel axe, langenle au bord d'altaque de la voilure.

Pour le premier de ces centrages. 'avion serail lrés slable a loules les incidences:
pour le deuxiéme cenlrage. on observerail déja une zone d'équilibre presque indilférent
comprise entre deux zones stables el pour les centrages plus en arriére. une zone d’insla-
bilité de plus en plus accentuée aux angles de vol,

Toules les courbes de momenlts se coupent en un méme poinl correspondant a Uinci-
dence pour laquelle la résultanle esl paralléle & la droite le long de laquelle on a déplacé
les centres de gravilé, soil done ici a4 'axe de vol de 'avion.
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(’est une bonne vérificalion des mesures que d'oblenir effeclivement un point commun
a toutes les courbes de momenls quand on opére dans ces condilions,
L'éguation (3) ci-dessus monlre que par le seul recul du centrage. on a. en premiére

- - . a M t{: ¥ § . * ! B
approximalion. diminué tous les % d'une quanlité simplement proportionnelle & A . (1T)
b

si on suppose que les varialions de cenlrage sonl sulfisamment [aibles pour ne pas entrainer
de varialions sensibles de L. . Celte remarque fournit le moven de déduire de la stabilité
obtenue 3 un certain angle pour un centrage donné, celle que 'on obliendrait au méme angie
pour un centrage voisin,

On a, en effel, d'aprés 'égquation (3) si x seul varie:

s ()= T

les variations A (%J étant complées posilivemenl quand le nouveau cenlre est plus en

arriere que le premier.
Comme :

dCmg  dCmg dli

e o dE | e
Il vienl finalement :
dCm dC &
"1.' A % = — — -—1']1' w i e ]
* ( di ) di = ( I)
De la définition méme de €, el Cy il résulle que 'on peul écrire avec une approxi-
- ¥ o l'f[:p; d{_:;_
mation suffisante ici : T = “& bour les angles usuels de vol,

D’aultre part, les essais d'ailes effecluds dons tous les laboratoires onl confirmé que la

1
pente —IH?E- est fonetion en premier lieu de 'allongement de la voilure et est sensiblement

la méme pour lous les profils usuels. Ainsi, on a, en moyenne, { élanl exprimé en
degrés (1) :

Allongement 3 ﬂ:::." = 0,065

. 1 (0,061
b 0,067

f (0,070

by 0,073

10 0,0745

Les allongements usuels des ailes d'avions étanl compris enlre 5 el 8, on voil que l'an
pourrait adopler, sans erreur bien sensible, la formule pralique suivanle :

3T P T v x
r } = — 0,07 A (T)

&

&4

ou, comme les coefficients de moment sont souvent exprimés par les coefficients 100 Cm :

I:'r} l . I: f.* lmlp"]:; ) AL Tl“ i (:_:;}-

i

%

(1) DVaprés des chilfres extraits du tablean page 60 du Bulletin technigue 43 ¢ Contribution a Uétude expérimentale du champ
afrodynamique autonr d'un profil snstentatenr par A, LapaesLg,
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On pourrait donc, a priori, dresser le lableau suivant :

A.d100Cmg

T n 4
Valeurs de A ( " ) correspondant

il
0,10 1.4 %
”,]ﬁ' :'?HE rL||
0,20 2,8 %
0,25 3,6 9,
0,30 43 0
0,40 5,7 %
0,50 W%

ArpLicATIONS. — Pour montrer Papplication de la formule 4, nous supposerons qu’avec
un centrage donné % = 33 % . par exemple, nous ayons oblenu la courbe inslable de la
figure 26.
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Fig. 26
Entre — 4¢ et 0o, l'avion esl instable. Pour — 4°, on a 100 Cm; = — 2.0 et pour 0°

100 Cm; = — 256 ., Entre 0¢ et — 49, la variation (100 Cmg) est donc:

— 2,06 — (— 2,0) =— 0,66
soit par degré d'incidence :

( o 100 Cng, ) —a e T ais

rh- _ill

v oo  dC ' el 42
Si l'on voulail réaliser un équilibre indifférent {:_‘%12_ = 0). par ces angles d’inci-

dence, il faudrail oblenir une tangente de pente nulle el faire varier, en conséquence, le

centrage de la quantilé Ef donnée par (1) :

z ( i Hﬂ;:icﬂlu ) =0 —(—0,14)=—7,0. {L_;:r-_'_.)

o :
0H=—704 (Tt )
Yol ; |

x 0,14
4(%]: e =—2 %

La variation de centrage devrait donc ¢étre de 2 o de la corde; le signe — indique
qu’il faudrail avancer le centre de gravilé. On placerail donc le nouveau centre a 33 % en
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arriere du bord d'allagque. Celte variation aurail pu élre déduite plus rapidement du petil
tableau numérique (1),

I exemple suivanl fixera d'ailleurs sur le degré dapproximation de la formule (4"
(que nous proposons pour U'élude de la stabilité.

Sur la figure 25, sonl lracées les courbes d'une maguetle d'avion monoplan (allonge-
menl 8) délerminées & la girouetle pour qualre centrages & 30 %, 35 %, 40 % et 45 % en
arriere du bord d'allague. Les langenles a4 ces qualre courbes aux poinls silués sur une
méme ordonnée N, N, onl pour coefficients angulaires, ainsi qu'on peul le vérifier :

Courbe a 30 v, 0,87 . o e :
ol ( (.39 (variation du coeflicient angulaire).
35 % 0,48
g /0,38
4!5! i [}.I{I;t 0,40
45 o — 0,3
La varialion moyenne de la langenle est de 039 pour une variation de centrage
A (—:—) — 3", — L’application de la formule (4) donnerail en valeur absolue :
5
0>¢ —_ = 0,85
ket it

comme varialion moyenne (0,365, si on lenail compte de I'allongement de 8 de la voilure
de l'avion),

L'accord entre la formule pratique el l'expérience esl donc trés satisfaisanl, mais
nous croyons pas inutile, pour éviter des mécomples possibles, de résumer les diverses
hypolhéses qui onl permis 'établissement des formules (4) ou (1), Ces hypothéses sonl :

1° La forme méme de léquation (2, — A ce sujel, il faul remarquer que celle
cqualion ne tient pas comple des momenls du [uselage proprement dil qui sont aussi fonction
de x el de y et qui ne sonl pas, a priori, négligeables. L'exemple de vérificalion que
nous avons donné plus haul semble indiguer, qu'en fait. on peut les négliger pour I'élude
de la stabilité. On trouvera aussi (fig. 51) un exemple des momenls du fuselage pour

différentes abscisses : - On y verra que pour des varialions d'incidences assez élendues.

et comprenant les incidences usuelles de vol. les courbes de moments de fuselage se déplacent

sensiblement parallélement 4 elles-mémes, ce qui confirme dans lidée, qu'au poinl de vue
# 4 . ] [ 4 * l" ¥ E .r

de la stabilité, on peul effeclivement négliger pour 1'étude de linfluence de - la part du

moment due au fuselage. mais nous n'avons pas [ail assex dexpériences pour pouvoir

affirmer qu'il s’agit 14 d'une régle absolumenl générale.

20 La varialion de x doil étre assez pelile pour que lon puisse considérer comme
invariable le momen! d'empennage. — L'exemple de vérification donné plus haut monlre
que I'on peul déplacer le centre des momenls de 15 % de la valeur de la corde de laile
sans introduire dans le caleul des coefficients angulaires d'erreurs bien sensibles du fail
que 'on néglige la variation du moment d'empennage. Ce résullat peul faire prévoir qu’il n'y
aura pas i altendre une grande amélioration de la stabilité d'un avion du fait d'une légére
augmentation de longueur du fuselage en arricére de aile,

3* Dans la formule simplifi¢e (4'), nous avons remplacé le coefficient d{lf:l!ﬂu)
par un coefficient constanl d'une valeur égale en moygenne a 7.0 environ. — Celle simplifi-

ation suppose que la relation qui relie Cx  a i esl linéaire el que Cy peul étre confondu
sans grande erreur avec (; .

i1} La formule (4') ei-dessus qui est tris commode pour déterminer les petites variations de centrage que 'on doit effectuer
pour modifier dons un faible degreé la stabilité d'un avion, ne permel pas cependant de déterminer la r.uu_rhe des moments relative
nu nouvean centrage. S on voulnil ke fire par un proeedé analogue, il odeait diférentier Véquation (2) clablie plus hauat. On anrait
finsi

(2 ACmGi= — Cx " A {\Tt) .

Celte formule permetieait de caleuler angle par angle Uaceroissement 3 (CmaG)  positif oo negatil en fonction de la variation

a X : - o o : a
-y elide Cx gue 'on pourrait prendre en premiére approximation comme egal o Gz
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Cela revienl & limiter I'emploi de la formule aux angles compris uniquement entre le
piqué el la montée optimum de avion et & 'exclure pour toules les considérations metlant en
jeu par exemple le C; maximum,

De plus, pour que Cy se confonde sensiblement avee (, . il faul que I'axe de vol
normalement auquel on compte C. ne fasse pas un angle lrés forl avec la corde de la
voilure.

Il est bien évident que ces derniéres hypothéses simplificalrices sonl sans objet et que

ces limilations tombent si on utilise la courbe des Cis en fonelion de § . On pourrail alors
& 5 = & 3 " ey - fl.l{:\
se servir de 'équation (4) en v remplacant. pour chaque angle considéré. le coefficient rF

par sa véritable valeur expérimentale.
Mais. le calcul de Cy est assez [astidieux el nous
pensons ¢ne le mieux est alors de déterminer a la
girouette les courbes des coeflicients de momenls autour
de deux centres. Les seuls principes de mdéecanique per-
mettent alors, comme on le sait, de déterminer le moment
autour d'un troisiéme centre quelconque pourva que ce
point appartienne a la droite qui joint les deux premiers.
M. Argand. ingénieur E.C. P., attaché au Service
des Recherches de I'Aéronautique. nous a indigqué dans Sy A e
cet espril la construction géométrique suivante qui conduil i
an tracé de la tangenle de la courbe des moments
cherchée.
10 Soient (fig. 27) dans le plan de symétrie du planeur (supposé dans le lit du vent)
lrois centres de gravité possibles A, B. € en ligne droite.
Pour une incidence donnée, le moment aérodynamique pris par rapporl au poinl G
se déduil des deux aulres par la relation suivante :
M — M,
Mw— M,

£
q

indépendante de l'incidence.

D'oit (fig. 28) la construction par points € C”.. de la ceurbe de stabilité relative au

point € en diminuant (ou augmentant’ les ordonndées O A% 07 A", ci-dessous des
. (quantités : A

ey

A A AR
q

AVCr=ABr £ ..
i

20 Pour deux incidences particuliéres

i* el i* ., la relation peul s'écrire :

A AB  Rsal
< i ATEY - AR R'sin®

les sécantes A’A", B'B", C'C" sont donc
concourantes ainsi que leurs limites si
i se rapproche de i ) les langenles en A’
S 0] =l points situés sur la méme verlicale,
Fig. 28 D’oii la construction des tangentes i la

courbe de stabililé relalive au point C
On méne les tangentes en A’ et B’ par exemple aux deux courbes de moment expd-
rimental. Ces langentes se coupent en un point 0 . La droite issue de O el qui passe par

le point €' qui partage A’'B’ dans le rapport E—- représentera la tangenle en €' 4 la

courbe des moments autour de C
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Inversementl. on peul se donner une droite OC’ de penle délerminée. Le point ('
oblenu partagera A'B' dans un rapport délerminé que l'on mesurera el le centre de
momenls correspondant € devra partager la droite A B dans le méme rapport: le centre
. sera done ainsi fixé,

La figure 25 donne une vérification de ces propriélés des tangenles pour | = 8¢ sur
un faisceau de qualre courbes expérimentales de moments oblenus a la girouette.

I.e Service Technique de I'Aéronaulique emploie autrement la méthode basée sur la
délermination expérimentale des moments autour de deux centres.

On divise (fiy. 29) en un certain nombre de parlie égales les intervalles verlicaux
-qui séparent deux courbes expérimenlales el par les points ainsi oblenus, on trace aulant
de courbes de momenls; la figure 29 donne un exemple de ce procédé. Les courbes expéri-
mentales avaient ¢été oblenues avec des cenlrages de 30 9% et 40 . IEn divisanl en eing
parlies égales les portions d'ordonnées comprises entre ces deux courbes, on a pu ainsi tracer
rés simplement les courbes relalives aux cenlrages de 32 %, 34 90, 36 % el 38 o. Les mémes
intervalles peuvent aussi servir a tracer les courbes 4 28 9%. 26 9%, elc., el celles a 42 o,
44 v, ele.

Influence de la hawlear y/t verticale du centre de gravité, — l.a figure 30 donne un
exemple de courbes de coefficienls de momenlts oblenus quand on déplace plus ou mains le
centre de gravilé normalement 4 'axe de vol. On voil que ces déplacements onl relalivement
peu d'influence sur la forme de la courbe des momenls.

Revenons 4 'équalion fondamentale (3) el supposons que l'on veuille éludier pour
une incidence déterminée la variation de penle de la tangente 4 la courbe des moments;
On aura :

A dCmg . d Gy A _{_.F_)
.{fi.m' = [-FEH 4 % |"

ou en repassant a la variable i :

l‘({fﬂi':.".lﬁ>: rl'C-r dE:: ,J,(.‘l-.!.)

di CdGy T t

soit :
2 ; d Cma\ d Gy i
& s () =—"a-* (%)

Or, dans les régimes usuels de vol. les valeurs de ':ﬁ' sonl beancoup plus faibles

f..":.-.; 4 S iy - s

que celles de T (1) . Clest pour cela que la variation A(T)a beaucoup moins d'in-
Muence sur A d_{:llr:r_.,) que n'en avait A (%)

Influence du plan de quene. — Le plan de queue constilué par 'empennage el le

gouvernail a une forte influence sur la forme de la courbe des moments. Nous ne saurions
mieux le monlrer que par 'exemple de la figure 31 relalif & un avion bien étudié.

L.a courbe de la maquelte, dépourvue de toul plan de queue, a deux branches stables,
une 4 une gauche de A el Pautre & droite de B |, alors que la portion AR . qui com-
prend les angles de vols usuels, esl une courbe inslable.

Le diagramme monlre que 'adjonclion dua plan fixe restreint considérablement la zone
d'instabilitt AB . Quand on ajoule de plus le gouvernail de profondeur, on oblienl
finalement la disparition de celle zone inslable qui est remplacée sur la figure 31 par une
rone de momenls légérement slables.

(1) On pourra 'en rendre compte par les courbes des ailes Morane, Romano et 47 A que nous reproduisons dant les lgures
W, 54 el 55 et 00 nous avons representé, intentionnellement a la niéme échelle, les valeurs de  Cx et Cr en fonctlions de § pour les
} miles ci-dessus,
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Fig. 30. — Influence d'un déplacement en haulenr du ecenire de gravité
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[l est excessivemenl inléressant pour 'élude d'un avion de savoir dans quelle propor-
lion on doil faire varier importance du plan de queue pour modifier d'une quantité donnée le
degré de stabilité.

Reprenons I'égualion (3) que nous avons élablie plus haul. Si on considére que. dans

, j ; : sel
celle équalion. la seule grandeur que l'on [asse varier est le facleur e caraclérisant

|

hcliadsann | de s

b=

— = . y
.'“"_ﬁ.,
r "1..___"“,_.4!'"" rd
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Fig. 31, — Iniluence’de la présence dua plan fixe et du gouvernail de profondeur sur In forme de la courbe des moments

importance aérodynamique du plan de queue, on voil que 'on pourra écrire :

s (Fes) =6 2 (57)

El comme :
dCme  dCme di
A = Sl i
On aura finalement :
; “d Gm ) dC'y selL
r SN ) e SR Sl
) S , di 57
Comme les empennages onl généralement des allongements de l'ordre de 4, on a en
movenne dm."" = (Cte — 0,06 (voir tableau page 28). Dol la formule pralique :
BF If. lm EHI.;-, ) = . ge L
(6 ;(. T _—“-“-"-(‘5_;)
Vérificalion expérimenlale. On trouvera & la fin de ce Chapitre des lableaux

numériques donnanl de 20 en 20 les 100 Cma  que nous avons obtenus dans des essais systé-
maliques de planeurs avec dilférenls empennages semblables et de surfaces différentes. Nous

en avons extrait les courbes représentées (fig. 32) relalives au planeur type 1. aile 47 A,
ceniré a4 35 0,
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On voil, par exemple. sur ces courbes que pour i — 2¢ . on a les valeurs suivanles .

e (100 Cmg) se L
i » T
"lhﬂflthmi 0,205 | (100
0,29 0,305
0,95 ( 073 ‘“4421 0,137

] i
el
4
%
o
h
."l'" o “'-—-.I"a 8
Fi F T st =y
g e ;_..4" __75—- L]
™ L
- ,.‘.'F f-ﬂ 'h_ a )
"J-
= 1%
J’J s 6
#’/ =
-£o
¥

Fig. 32. — Courbes de moments oblenues nvee trois empennages de surfaces différentes

: 1
On voit que les différences 0,59 et 0,73 des coefficients ‘ d:,"“ représentent

ke -l se L. _
environ six fois les différences correspondantes 0.100 et 0.137 de G . ce qui esl une

vérificalion de la formule (6').

Examen de quelques conséquences de la formule (). — Dans les cas les plus
fréquents, on se bornera pour les pelites corrections & laisser pratiquement [ conslant et
ne faire porter les varialions que sur Se . Dans ces condilions, on peut éerire

4 l: . 100 Cmg ) L.

. 56
. — Al Bt
(6" T 3,0 >< 3 A {_x g ]

L : i : =
Le rapport —- oscille pour les différenls avions autour de la valeur moyenne de 2.75.

Si on introduit cette valeur movenne dans la formule (6", on oblient alors ;

d.100Cme | . 4 = T
\ _[ ' .]==]h“:.j.L?T)

On peul done, a priori, dresser le lableau suivant :

(6%)

Valeurs de A o 100 Cmg
ili

(10, 0,15, 0,20, 0,25, 0,30, 0,40, 0,50

Valeurs de A (."Si) correspondanis en % : 06, 09, 1,2, 1,5, 1,8, 24, 3,1 cenliémes
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L'utilisation de ce tableau est immédiale. Si on veul. par exemple, pour une cerlaine
incidence, augmenfer la stabililé d'une quanlité telle qu'elle corresponde # une variation de
d. 100 Cmy;

i
d'une quanlité égale a 1,5 % de la surface de la voilure. Si I'empennage primilif avait une
surface égale & 10 9% de celle de la voilure de I'avion, I'empennage modifié aura une surface
égale a 11,5 % de celle de la méme voilure,

0,25 de pour l'incidence choisie, il faudra augmenter la surface de I'empennage

REMArRQUE I. — On pourrait établir une formule analogue & (6*) en supposant que la

variation envisagée porte uniquement sur 1. et que Se reste conslant. En adoptant pour
e

T la valeur moyenne de 0,125, on arrive a :

;
(6) [ | =0 a ()@

di {

En pratique, on peut considérer que pour un avion ordinaire de profondeur d'aile
I = 2 m . des raisons de construction el de cenlrage ne permetiront pas de faire varier L
de plus de 030 m si on ne veul pas ére enlrainé 4 une construction entiérement nouvelle

de l'appareil, Dans ces condilions, on aura au maximum ﬁj,L — D.ﬂdﬂ = 0,15 el la formule

(6*) montre que l'on pourra faire varier les coefficients angulaires des langenles & la courbe
des moments de :

0,75 >< 0,15 = 0,12

On obliendrait le méme effet en faisant varier la surface relalive d'empennage de

AL % = 0,07 % environ (formule 6°), c'est-d-dire en passant, par exemple, d'un empennage

de surface Se = 0,125 S 4 un empennage de surface 0,132 8§ . Ce serail 14 une modifi-
cation plus facile a4 réaliser en général que 'allongement du fuselage, aussi est-elle celle qui
esl le plus souvenl effectude,

Remanrgue II. — La formule (6) suppose bien entendu que les variations de Se ne modifient
pas sensiblement Fallongement de la surface d'empennage. L'effet de la seule variation de ce
dernier ¢lément est évidemment donné théoriquement par :

d 100 Cmg se . o 10 C .
S St W AT e 0
Ainsi, pour les conditions moyennes : i;— = 0,125, —= = 2,75, on devrail avoir en passant
: : d . 100 C'x ' ;
d'un empennage d'allongement 4 ( 7 == E.I) 4 un empennage d'allongement 6
(L pEa 70): A d100CMe — 0,125 < 2,75 < (7.0 — 6,1) = 0,31 .

s - £
(1) La comparaison des formules (69) gt (G64) peul évelller lillasion qoe Pangmentation de surfaee relalive 2 < est plus

: ; L
avanlageuse pour corriger une pente défectueuse do ln courbe des nioments qu'une angmentation a == du bras de levier de In

foree ngi=sant sur Pempennnge ef cela par suite de la présence da feteur 16,5 dans In formule (69) et de celle du facteur 0,75 dans In
formule (64, 11 est blen évident qu'il ne peut en élre ainsi et lexemple suivant le confirme immeédiatement.

Supposons que 'on double la surface d'empennage, Dans la réalité celn reviendmit par exemple 4 foire piller% e In
valeur moyenne de 0,125 4 eelle de 0,250,

:E :} sernil ainsi de : 0,250 = 0,125 = 0,125, et la varintion corrélative des coefficients angulaires des

langentes suceessives 4 la courbe des moments serall d'aprés (69 1 16,5 > 0,15 = 2,06

La varintion A (

Si l'on voulnit par comparaison doubler au contraire % s eola reviendrait 4 faire passer %— de la valeur de 2,75, echnisle

2 . et : L e =
comme moyenne pour I"étnblissement de la formule (64), a4 celle de 5.50, La variation a (T) sernit de @ 550 — 275 =275, el la

variation corrélative des coefliclents angalaires des tangentes suceessives i la courbe des moments seruit d'aprés (64).
0,75 = 2,70 = Z.D8.
Clest-f-dire efectivement ln méme que précedemment.
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On voil par la comparaison avee les chiffres du tableau du bas de la page 35 que I'effet de
ce changement d'allongement serait le méme que celui d'une augmentation de 1,9 % du rapporl

at " . x £ Hrrrith
T de 'empennage d'allongement 4. Toutefois, en pralique, pour des raisons de construction, on

ne s'éecarte pas sensiblement de 'allongement 4.

En résumé. il résulle de ce que nous venons de dire au sujet de Paction de 'empen-
nage que ¢esl principament par l'augmentation de la surface de ce dernier que l'on
améliorera, en général, la forme de. la courbe des moments,

Cependant, il nous est arrivé de constaler dans un ou deux cas que la variation de
surface d'empennage n'avail pas un effel aussi marqué que nous l'attendions sans pouvoir
déceler la cause de cetle anomalie. Aussi conseillons-nous de n'utiliser la formule ° que
pour de petiles varialions.

Kplag
Fr
i

BT (2" & |6 |28 B39 |97 |3 |a6"|

coque sim nage

.':.i-iulc-nrbhlﬂ-fﬁ

Fig. 33. — Influence de la presence d'une cogque

Comme nous le verrons plus loin, 'acltion de 'empennage esl en fait inréparable d'une
cerlaine action du fuselage et il est possible que la variation de surface dempennage
exprimée par la formule 6' ne lienne compte que partiellement dans certains cas des phéno-
ménes intéressant U'action du plan de queue.

Avanl de passer a 'exposé des premiers résullats d'essai systémaliques que nous avons
entrepris, nous allons encore donner quelques exemples relatifs o des cas variés qui peuvent
intéresser lingénieur dans 'élude de l'avant-projet d'un avion.

Instabilité d'une coque. — l.a figure 33 montre un résultat inléressanl 4 savoir que
I'adjonclion d'une coque nue i une voilure augmente linstabilité de celle-ci. Un fuselage
ordinaire d’avion produirait un effel analogue, car lous les corps fuselés sonl inslables
autour de cenlres qui ne sonl pas lrés en avant de la pointe avanl. On en trouvera un
exemple figure 51,

Influence de la manwuvre d'ailerons. — Sur la figure 34, nous avons groupé des courbes
indiquant I'évolution des courbes de Cmg en fonclion du déplacement angulaire des ailerons.

On voil que l'action d'élever ou d'abaisser simultanément les ailerons produil sur les
courbes des Cmg; . un effet, entiérement analogue & celui résultant de la manwuvre du
gouvernail de profondeur. On peul dire en premiére approximalion que les eourbes Cm,
se déplacent simplement vers le haut, en restanl paralléles a elles-mémes, quand on abaisse
les ailerons et qu’elles ont un déplacement de sens inverse quand on les reléve.

L.a stabilité & une incidence déterminée n'est done pas modifiée par celte manauvre,
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Cela tienl sans doute au fail que la mamnwuvre des ailerons agil « en gros » comme le ferail
une modificalion du prolil de l'aile, qui n'enlraine pas, comme l'on sail, de variation de la

dCm,

dls :
Un essai a égalemen! €lé fait en abaissant de 16° l'aileron de droile et en relevant de
la méme quantilé I'aileron de gauche. Dans ce cas, la courbe des moments est restée sensi-
blement la méme que celle relalive aux ailerons dans le prolongement de l'aile. Aussi, ne
'avons-nous pas fail ligurer sur le diagramme de la figure 34,

pente . dans les angles usuels de vol.

Influence d'un empennage porleur ou déporteur. — La figure 35 donne les courbes de
Cmg que 'on obtient pour un centrage déterminé suivant que 'empennage esl porfeur ou
déporteur. 1'empennage ulilisé¢ ¢élail un profil fortement plan-convexe pour exagérer l'effet

cherché et, sans modifier le calage de la face plane, nous l'avons monlé successivemenl la
[ace dorsale en dessus, puis en dessous.

' ; lioocg
rogs *u? thl 16* L6

.

R B @ ®m ®

4 S .

Fig. . — Influence de In maneuvre des ailerons

On voil que lelfel a éé le méme que celui que 'on aurail oblenu par une forle
variation du ealage du plan fixe et que la stubililé n'est praliquement pas modiliéde.

Cela tient & ce que la pente ":E?' d'une aile est sensiblement la méme aux pelits

angles négalils qu'aux pelits angles posilils.

Influence d'un vent laléral. Sur la figure 36 sont représeniées les courbes de Cmg
autour du méme cenire d'un méme avion, la courbe en trait plein étant relalive & un essai
dans la posilion normale (position de la fig. 2) et la eourbe en trails discontinus & un essai
dans la posilion inclinée de la figure 3. I'angle d’inclinaison du ecadre étant de 200, Ce
dernier cas correspond i celui d'un avion soumis brusquement & un coup de vent latéral, tel
que la vitesse résullante serail inelinée de 200 laléralement sur le plan de symétrie de 'avion
(eas de lallagque oblique). On wvoil que celle inclinaison, déja élevée, ne modifie pas
sensiblement la stabilité longiludinale de I'avion,

En résumé, I'élude que nous venons d'exposer monire bien que les seuls facleurs
susceplibles d'influencer la stabilité longiludinale d'un planeur sont le centrage s du

. P ] '.SI I-‘ (1 a n v
centre de gravilé par rapport au bord d'allaque et le terme -g':—i— qui caractérise 'efficacilé
aérodvnamique de 'empennage. Cesl done uniguement sur la varialion de ces facleurs,
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Fig. 35. — Infuence du profil porteur on déporieur de Mempennage
s la forme de In émirbe des momenis

Fig. 36. — Influence de 'atlnque oblique sur la forme de la courbe des moments
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el principalement sur le cenlrage, que doil porler l'efforl de Uingénieur gui désire modifier

améliorer ou diminuer) la slabilité de son planeur. En particulier, il n'a rien i attendre
d'une maodification de calage du plan fixe. Si ce dernier facteur commande 'angle d'équi-
libre, il est sans effet sur la stabilité.

Efficacité des gouvernes.

Par les mots d'efficacilé des gouvernes, nous enlendons la plus ou moins grande
facilité que le pilote posséde de modifier 'angle d'équilibre de son avion. Nous laisserons, bien
entendu. de edlé les questions de réparlition de masses & bord de avion : il esl bien évident
que plus le moment d'inertie sera faible plus l'avion changera aisémenl d’angle d’altaque
el de trajectoire, Au poinl de vue aé¢rodyvnamique. les courbes des lrois figures 20, 21 el 22
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Fig. 37. — Exemples de courbes relatives au moment de charniére
idu gouvernall de profondenr

illustrent d'une maniére frappanle la question de V'efficacité des gouvernes. Cetle efficacité
dépend évidemment de Pimporlance de la variation ACmg  produoite par une modification

2 ITﬁEm“ varie entre 0,5 el 1,5 par degré

de variation @ el ceci que l'avion soit Irés slable ou non. Mais les courbes des figures 20,
21 et 22 montrent bien que pour un méme décalage ACm, de la courbe des moments la
variation d'incidence d'équilibre donnée par I'abscisse d'intersection de la courbe des momenls
avec 'axe Cmg—=—0 esl fonclion essentiellement de la forme de la courbe des moments. Un
avion trés stable est & ce point de vue infiniment moins maniable qu'un avion indifférent
dont la maniabilité peut méme devenir excessive.

Pour un avion donné, ayant par conséquent des gouvernes de grandeur bien définie, la
maniabilité dépendra done uniquement de la forme de la courbe des moments; elle sera done

Ag de l'inclinaison de la gouverne. Le rapport
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fonetion. en général. du régime de vol considéré el d'aprés Uensemble des résultals aequis
sur la forme de la courbe des momenlts. elle sera, en général, plus faible aux regimes de
montée qu'en vol piqué el cela non seulement parce que la vitesse en - piqué . est plus
grande qu'd la montée, mais aussi parce que la stabilité y est moins élevée.

Moments de charniére.

La figure 37 donne un exemple des momenls de charniére tels qu'on les obtienl avee
le montage de la figure 4.

Nous désignons par { linclinaison sur le venl de la corde moyenne du profil du
plan fixe et par # Pangle que prenail la partic mobile par rapport au plan fixe sous
I'influence d'un couple donné. Les couples sont caraclérisés par le coefficient :

M

V2 S>< |

1iﬂ [:rm —

fi
2q

ot M esl le moment de charniére en m, kg.; V la vilesse du venl en m./sec.; S la
surface tolale de 'empennage (partie fixe - partie mobile) en m* (S = 0,2215 m?* dans I'essai
considéré) et f la prolondeur movenne de cel empennage. définie par le rapporl de la
surface totale S & l'envergure maximum de 0 m. 825:

0,224 5

— '—{LBEE — “'..E?.l! m .

Les sens positifs des angles el des momenls sont indiqués sur la figure 37.

Le diagramme représenle les coefficients 100 C'y,  en fonction des angles § du
gouvernail avee le plan fixe pour les inclinaisons — 109, 0°, 10¢ de ce dernier. L’'allure de
la courbe C'm en fonclion de B esl sensiblement la méme quel que soit i . Ces diffé-
rentes courbes paraissent simplement décalées I'une par rapport & 'autre et si 'on considére

en parliculier les abscisses p correspondant a € =0 ,ona:

2 10
o — 1"

Autrement dit, pour un couple de charniére nul, les angles 5 restenl trés pelils el la partie
mobile (dont le poids n'intervient pas dans nos essais) se place i peu prés exactement dans
le prolongement de la partie fixe et ceci pour des variations étendues de i , allant de

— 100 4 + 10,

Il. — ESSAIS SYSTEMATIQUES EFFECTUES SUR UN PLANEUR S.T.Aé. ()

Les essais syslémaliques que nous avons commencés ont élé effectués sur la maquelles

suivantes :

Sur un méme fuselage (fig. 38), on a monté successivement trois ailes de méme dimen-
sion et de méme forme en plan, mais de profils différents (fig. 39) désignées dans celte
élude par les noms suivants :

A. — Aile Morane. B. — Aile Romano. C. — Aile 47 A.
Chacun des avions ainsi constitués a été muni successivemenl de qualre empennages
: : ; , : b2
biconvexes-symétriques de diverses surfaces, mais d'un méme allongement —¢- = 4 et sem-

(1) Les maguettes qui ont servi aux essais systématiques dont nous rendons comple onl cte élnblies par les soins de
M. Janny, Ingénieur E. 8. A, alors ehef du Bureau de ealeul du Service Technigue, el gqui nous a facilite ainsi considérablement notre
fravail.
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blables dans la vue en plan (fig. 40). Les divers avions ainsi réalisés seronl caraclérisés au
poinl de vue des empennages par les dénominalions suivanles :

Pelit empennage........... e % — (),205
Empennage moyen . ............... — = 0,306
Empennage moyen b................ — (1,442
Grand empennage. .. ... .00 0nvess = 0,670

Ty
.-'.-r-'-:5-:-.-'.-ﬂ'.-'.-"rﬁ".l'.'-t-"d'.'.-'.-'n dar

a AILE BAISSEE

Fig. 38, — Schema des planenrs essayés

Enfin, des essais onl élé effectués avec les différents types de monoplans, représentés
(fig. 38) et que nous désignons ainsi :

No 1 Planeur normal.
Ne 2 Planeur parasol.
No 3 Planeur a aile surbaissée.

L'indice 2 B indiquera par exemple dans cette étude le cas du planeur parasol avec
aile Homano, ete., elce.

Dans lous les cas, nous avons mesuré les momenls par rapport a des séries de cenlres
silués sur une méme droite paralléle & la face supérieure du fuselage et 4 32 mm. au-
dessous de cetle face (21,5 %) A la corde de l'aile; son emplacement est donné pour chaque
cas sur la figure 38.




Les incidences § sonl loujours celles de la droile des cenlres gu'il s'ayisse d avions ou
d'atles isolées. Dans le cas de l'avion, la droite des cenlres étail loujours paralléle au dos du
fuselage et les cordes A, B, C des ailes (fig. 39) calées a4 4+ 3° sur cetle face dorsale.

Les cordes des divers empennages élaient situées dans le plan méme de la face dorsale
du Tuselage (calage 00},

Nous ne pouvons songer i donner ici le détail de tous les chiffres d'expériences, mais
on trouvera a la lin du Chapitre des tableaux condensés contenant de 2¢ en 2¢ les moments
releveés sur les courbes d'essais de toutes les combinaisons essavées.

Les éléments de la polaire des ailes d’allongement i:: = 7.0 ., d'aprés des essais

effectués a la soufflerie de 1 m. 80 d'Issy-les-Moulineaux, sont donnés dans des lableaux

Fig. 30, — Profils des trois ailes cssayees

joints aux tableaux de moments, Voici d'ailleurs les caractéristiques les plus importantes de
ces polaires :

| j | G b f!
Cnh.‘l AT o (1 Cr min. | | corresp. Cr. max. | ! eorvesp. Cs opt. | 1 corresp. ||
Aile Morane(A) ....... —10]| —4 1,2 — 5 110 115 18,2 | 20{)
Aile Romano (B)....... 55 | —a3*5] 2.8 — 305 138 1625 15,2 1*15
| Adle 47 A (D). cvvonn... 6,2 | —6°5 2,6 — 32,0 1:40) 12¢5 16,4 12

Nous allens examiner mainlenant quelques problémes particuliers el chercher 4 en
dégager les principales conclusions qui nous sonl apparues 4 la suile de ces essais.

(1) Cm, = Ceficien! de moment par mspport au bord d'attague pour angle §; de sustentation nulle,
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Courbes de moments relatifs a des ailes seules.

Nous donnons dans les figures 41 4 45 les courbes de moments que nous avons relevées
directement dans nos premiers essais en girouette pour différents centrages sur les Irois

A
'_—}( )

ailes essayées,

Embenn . 5=l 0205 nnaqe m - %=L p30§
5wl Sx

[ A

Ag B

. D442 Grnnd empénnage 5""1" . Q870

I"!I'HI'I'I

Distance auCae Galo charniere: L= #H Sem.

Allam?reﬂunl ey empennages - .-I-';; 4
Fetil empennage S5 92,43 o

Emwmqﬂﬂ 5: 'Hﬁﬂ‘;

Eurfn:l i P!ﬂr‘l-l‘.u!' -E:I EHI.'I ﬂ'ﬁ
Frofendeur de laile Lo 14 em

Sunrace pes EMPENNAGES Empennaga moyen b $5. 200 oo
Grond empennage . 341 504 cm
PeTiT_EM £
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|
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I92.5

Fig. 40. — Voe en plan des planeors munis’des differents empennnges

En utilisant la remarque du bas de la page 30, on voit que la variation des momenls

A dCmg que 'on doit observer & une incidence déterminée en passant d'un centre -+ 4 un

b z
A . — esl simplemenl donnée par :

aulre différent de r

ACme =—Cx A+

Celte formule est rigoureuse quand il s’agit dune aile isolée el non d'un avion complet.

l.a différence d'ordonnée enlre deux courbes voisines pour une méme incidence est done
simplement proportionnelle au coefficient Cy  relalif & celte incidence. En parliculier, pour
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X . ; : : - 2
des = croissanl de quantilés égales, les Cmg correspondant & une méme ordonnée doivent

croilre également de quantités égales, quel gue soil le type d'avion, La vérification de cetle
loi peul donner une idée de la précision des mesures expérimentales. C'est pour cette raison
(que nous avons lenu a reproduire les résullals de ces mesures.
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Fig. 42, — Momenls acrodynnmiques de Paile 47 A dans le cas dia planeur parasol

On pouvait dailleurs faire une remarque analogue au sujel de Uinfluence du facteur %r .
Influence du lype d avion, — Les figures 11, 42 el 13 donnent des [aisceaux de courbes

de moments relatives 4 l'aile 47 A. Chacune de ces courbes esl relalive & un centrage
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parlticulier indiqué sur les figures. On voil aussi que chaque ligure esl relalive & une hauteur
déterminée de la ligne des centres au-dessus ou au-dessous de laile correspondant aux lrois
cas de la figure 38 On peul d'un rapide examen de ces courbes lirer des conclusions intéres-
sanles. lelles que les suivantes ;

= : A - . . . 100
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Fig. 43, — Moments aérodynamigques de Paile 47 A dans e eas du planeur i aile surbaissée
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Fig. 4. — Momenls adrodynamigques de aile Morane dans le cas du planeur normal

La pralique a moniré que le centrage moyen des avions ¢lait de lordre de 30 % &
35 v en arriere du bord d'attaque. Considérons done les trois courbes de momenls qui &
35 00, par exemple, sonl relatives aux trois dispositifs types d'avion. Les angles de vol
intéressant sont compris entre — 5 et 100 environ, I'écarl moyen entre les diverses courbes
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limilées & ces angles el I'axe Cms = 0 donne une idée du moment équilibreur que devra
posséder 'empennage pour équilibrer le momenl aérodynamigque des ailes. A la seule inspec-
lion des courbes. on voil que pour I'aile surbaissée ce momenl est plus élevé que pour les
autres dispositifs. On devait donc en toute rigueur employer un empennage de surface un
peu plus grande avec l'aile surbaissée, ce qui diminuerail la finesse de 'avion. A empennage
égal. ce’st-d-dire a égalité de finesse, on peul done préveir que lavion @ aile surbaissce
demandera pour I'équilibre un centrage un peu plus avanl que ceux des aulres [yvpes,

On voit aussi que les pentes de la branche inslable aux angles de vol sont forlement
exagérées dans le cas du planeur i aile surbaissée. ce qui peul laire prévoir qu'au poinl de
vue de la stabilité également, ce planeur devra aussi étre centré plus en avant que les
aulres.
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Fig. 45. — Moments aé¢rodynamigues de Unile Romano dans le cas do ploneur normal
Influence du profil de la voilure, pour le planeur du lype: normal. — Si nous

comparons maintenant pour un avion du méme lype, par exemple du « lype normal »,
les différenles eourbes de momenls relatives aux trois profils étudiés (fig. 42, 41 el 45),
nous vovons que pour aile Morane a prolil avant un Cm, légéremenl négalif, les moments
i compenser pour le cenlrage de 35 % choisi comme exemple seront plus élevés que pour
les deux autres. Les avions munis d'ailes de ce type demanderaient done & étre cenlrés, i
surface d'empennage égale, un peu plus en avant que ceux munis d'ailes de profils ordinaires.

Un domaine d'utilisation, particulier aux ailes & Cm, 0 |, correspond i des cenlrages
de V'ordre de 25 %, On wvoil, en elfet, sur les figures 42 et 45 gque pour des cenlrages de cel
ordre de grandeur l'inslabilil¢ des ailes RHomano et 47 A, disparail. mais que leur seul angle
d'équilibre (Cm = 0) correspond i une incidence trés négalive et au vol sur le dos, Au
conlraire, pour laile Morane, linstabilité na pas enlicrement disparu pour le centrage de
25 %, mais celle aile présente alors un angle d'équilibre positif, vers 62, qui se lrouve sur une
branche forlement stable de la courbe des moments. On peut done. avee de lelles ailes. réaliser
de bons planeurs sans empennage. 4 condilion de les centrer vers le quarl avant de l'aile.
C'est 4 celle propriélé qu’il faul attribuer la dénominalion de profils auto-stables, donnée aux
ailes 34 Cm, <0 .

Influence d'un centrage plus ou moins reculé. — L'examen des courbes obtenues avee
chague profil 4 divers centrages montre bien que les momenls déstabilisalenrs de laile
deviennenl rapidement trés importants pour les centrages trés reculés,
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C'est 4 ce fait que 'on doit attribuer les difficultés que 'on rencontre quand on veul
stabiliser cerlains avions, tels que des sesquiplans, pour lesquels l'aile inférieure esl lrop
déportée en avant de la verticale du centre de gravilé,

Dans le méme ordre d'idées, nous avons pu constater que des plans de carénage de
I'essien des chissis d'allerrissage pouvaienl jouer un role nuisible au point de vue de la
stabilite.

II°. — Etude de l'influence du profil de la voilure sur un planeur du type ordi-
naire muni de différents empennages semblables mais de grandeurs différentes.

Le but immédial que nous nous proposerons dans les paragraphes II et II1 est de
délerminer le centrage qui donne un équilibre indifférenl pour les incidences voisines de la
susltentalion nulle, car les diverses courbes de moments longiludinanx que nous avons
obtenues avee les maquelles les plus variées nous ont amends a la conclusion gque c¢'est
au voisinage du pigqué limile, ¢'esl-d-dire au voisinage de la porlance nulle que l'instabilité
commencait i se manifester,
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Fig. 46

Si donc un avion est indifférent au piqué limite, il ne sera instable & aucun régime
usuel de vol.

Etanl donné les diverses courbes de moment de chaque planeur (que le lecleur pourra
relracer d'aprés les ¢lémenls des tableaux numériques de la fin du chapitre), il est facile
de délerminer ce centrage.

Prenons, par exemple, le cas du planeur 1 A, (fig. 46), muni de 'empennage moyen
a . On peut relever sur les courbes lracées & grande échelle que pour i, = — 4° , on a
comme penle « des éléments des trois courbes Cmg

Centrage % — 1,30 lga = — 0,11
.':L — 0,35 — 0,10
s % — (0,40 — 0,75

En porlant ces tge en courbe en fonclion des centrages, on reconnait que 'on aurail




SR T

Iga — 0° pour un cenlrage _;,. de 33 % environ. C'esl donc ce cenlrage parliculier qui
donnerait un équilibre sensiblement indifférent pour ce planeur au régime du piqué limite.
En opérant de méme pour lous les cas expérimenlés. nous avons pu dresser le tableau
suivant relatif au planeur normai 1.

.

"1 - o . . # # . ® " 4 n v
Tableau des cenlrages n donnant 'équilibre indifférent au voisinage du pigué limite :

‘Cﬂmrtérislique de 'empennage :i 0,205 0,305 (),442 0,670 Aile isolée
|
Planeur 1. A (Morane)........... . 0,29 0,53 0,37 0,48 0,225
— 1. B(Romano) ....... H 0,31 0,365 0,415 (),485 0,235
U N S S T U, 0,205 0.325 0,38 0,45 0,250

Le diagramme de la figure 47 représenle pour chacune des ailes les résultats de ce
tableau.
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Fig. 47

On voil que les centrages sont [inalement trés voisins pour les trois profils essayves, mais
il semble ressortir que I'aile Romano peut tolérer, & égalilé d'empennage. un centrage un peu
plus arriére que les deux autres,

En faisant abstraction des petites différences mises ainsi en évidence suivant le profil,
el qui peuvent lenir comple en purtig a de légéres erreurs expérimentales. el en ne consi-

P | 7 .
dérant que les valeurs movennes de 7 Oblenues avec un empennage délerminé, on a les
résultants suivants :

% 00,205 0,405 0,442 0,670
Sl
_*;L moy — (0,298 0,40 0,360 0,472

En portant ces valeurs en courbe (fiy. 48), on reconnail (que les points obtenus
salignenl d'une lacon lrés salisfaisante sur la droite

a _— P

— = 0,225 + 037 ==
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L.a conslante 0,225 est due & Paile (voir lablean du cenlrage .’L des trois ailes). La

formule ainsi oblenue peul servir pour la délermination préalable du cenlrage donnanl
I'équilibre indifférenl au piqué dans un projet d'avion monoplan de type normal,

Il faut toulefois remarquer pour son application, qu'elle a été oblenne avec nn avion dont le
fuselage étaitl fortement déstabilisalear (voir page 53).
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Fig. 48. — Diagramme donnant les eentrages moyvens
correspondant i Péguilibre indifférent
pronr les trois profils essayeés, monteés en planeur normal
el munis d'empennages de differentes grandeurs

1il°. — Etvde de l'influence du type d'avion sur le centrage qui donne I'équilibre
indifférent au piqué limite,

Nous avons délerminé les momenls aérodynamiques aulour de divers cenires en
montant aile 47 A.. non seulemenl en avion du tyvpe normal, mais aussi en avion du type
parasol et du lype & « aile surbaissée ». comme il est indiqué figure 38.

Dans tous ces dispositils, 'aile 17 A, est restée paralléle a elle-méme; de plus, nous
avons supposé que le cenlre de gravilé des avions ainsi conslilués se lrouvail sur le méme
axe de vol du fuselage dans tous les cas,

Les empennages ¢laient les mémes que ceux donnés figure 40. Nous avons vérilié que
les angles de portance nulle ¢élaient peu affectés par la position en hauteur de Paile, mais
que pour 'avion parasol en particulier, alors que lUincidence nulle élail de — 624, nous avons
constalé que l'instabilité se manifestait 4 des angles supérieurs de 3¢ a 4° & celle incidence
limile vers § = — 3v . par exemple. Dans la recherche du centrage limile donnant I'indiflé-
rence, nous avons, en conséquence, abandonné 'examen des courbes & l'incidence de portance
nulle et cherché quel devail étre le centrage qui donnerait une tangenle horizontale au point
d'inflexion de la ligne des moments,

On trouvera dans les lableaux numériques placés 4 la fin de ce Chapilre, lous les
renseignements numériques concernant ces essais.

Awvion parasol. — Le résullal de nolre élude pour I'avion parasol eslt le suivant :
Pelil empennage Emp. moy. a Emp. moy. b Grand emp,
% = 0,31 0,35 0,395 0,48
L.es chiffres correspondanls pour l'avion du tyvpe normal muni de l'aile 47 A, étaient .
% — 0,295 0,325 0,38 0,45

Les différences sonl done respectivement :

A —= 0,015 0,025 0,015 0,02
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En movenne, on pourrail prendre 0,02, ce qui donnerait entre le cenlrage limite du
parasol el celui de l'avion de lype normal. la relalion :

=, g 40,02
/ pairasal [ normal
Avion @ aile surbaissée. — La méme méthode appliquée & lavion surbaissé conduit
aux résullals suivanis :
.E‘.;‘_ = 0,25 0,315 0,35 0,43

el, pour la comparaison avec le planeur normal :

A .% =  —0,045 — 0,010 — 0,03 — 0,02
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Fig. 49, — Dagranune doennant pour des avions de dillérents ty pes, munis de Paile 47 A
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Le diagramme de la figure 49 résume d'ailleurs toutes ces conclusions et la droite
moyenne qui représente les cenlrages du planeur i aile surbaissée vérifie sensiblement la
formule :

. —— — 0,03 .

f.uiln sorlnissd { narmial

ReMarQuE. — Il esl bien évident que les formules traduiles dans les diagrammes des
figures 47, 48, 49 ne s'appliquent qu'aux avions d'un type voisin de celui qui a servi d nos
essais el ne sauraienl, a priori. convenir & des biplans ou ( des sesquiplans.

IV. — Exemple d'un moment d'empennage.

On trouvera. comme nous l'avons déjd dit plus haut, dans les tableaux numdriques i
la fin de ee Chapilre, les résullats groupés, angle par angle, de lous les essais que nous
avons effeclués jusqu'ici.

En ee qui concerne les planeurs du type normal, on verra que pour différents centrages,
nous avons procédé i l'essai du planeur complet avee différents empennages et a l'essai du
planeur privé d'empennage.

Pour un centrage déterminé, on aura done, & chaque incidence, la parl du moment
due & l'empennage, en faisant la différence entre la valeur des moments du planeur complet
et du planeur privé d'empennage.



—

Prenons par exemple le cas du planeur 47 A, (1. C) & 35 % muni de 'empennage
moyven a . On a d’aprés les tableaux pour i = 2° par exemple :

Cime du planeur complet............. =—28,0
Cme du planeur privé d'empennage.. — 4 1,0
Différence (due & 'empennage)..... . =—90

On pourrail ainsi avoir une idée de l'importance du momenl d’empennage pour ce
cas particulier, mais pour oblenir une valeur d'un caraclére plus général, il conviendrait
de rapporter celte valeur de — 9,0 & l'incidence réelle a laquelle étail exposé 'empennage.

Le caleul de cetle incidence eflicace est le suivant :
Dans le systéme de référence des incidences que nous avons adoplé dans cette élude

systématique (axe de vol de I'avion), l'aile 47 A. avait sa porlance nulle & l'angle de — 6°5.
Quand le planeur se lrouvail & -+ 29 l'aile 47 A se trouvait donc exposée a T'incidence de :

+ 6°0 4 2 =8
complée i partir de la portance nulle.

Tt - —
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Fig. 50, — Part de coeflicient Cme due & Pempennage moyen a en fonction de incidence réelle de cet empennage

L'angle moyen de déflexion des filels d'air élait dans ces conditions environ de (') :

-

5 =4°3
D’autre part, 'empennage ¢élail calé i l'inclinaison de 0° sur l'axe de vol de lavion;
il faisait donc l'angle de - 2¢ sur I'horizonlale el comme il se lrouvail dans un courant
descendant & — 493, il étail. en réalité, exposé A l'incidence réelle ou efficace de — 2°3. On

aurait done comme couple de valeurs conjuguées pour 'empennage :

i réel dlincidence.......coivrerosisis —_ 23
Part dans le 100 Cm total . ......... =—9.0

(1} Voir. A. LapresLe — Bualletin Technique n® 43 et Thése de Doctorat ; ** Contribution a Iétude expérimentale du Champ
Aérodgnamigue autonr d'un profil spstentatear  p. 59 et suivanle {(Ces angles de deflection sont i compler négativement si elfecti-

vement Paile porte el positivement si l'nile déporte).
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Nous avons ainsi délerminé de degré en degré les valeurs corrélativess de i et de
100 Cm; pour le planeur normal 1, centré 4 35 9%, muni de I'empennage moyen a

Les résullats des essais sont donnés sur la figure 50 pour les trois proflils Morane,
Homano el 47 A.

Les angles usuels d'incidences efficaces i de 'empennage sonl compris entre — 5° el
1¢ (ils correspondenl & des angles de l'axe du planeur compris enlre — 62 el 10° environ.
Si les corrections de délleclion élaienl rigoureusemen! exacles, on aurail did trouver irois
courbes superposées. En réalilé, il ¥ a entre ces courbes un écart de 'ordre de 1° environ,

On remarguera que pour 1 = ¢ | on ne trouve pas, pour les empennages, un moment
nul. Cela peut étre di au fail que 'empennage, bien que possédanl un prefil biconvexe
symélrique. ne se trouve pas exposé symétriquement quand le vent loeal fait un angle =00
car il existe au-dessous de 'empennage un fuselage el au-dessus le plan de dérive verticale.

Remarove, — La forme particuliére des courbes aux environs de — 8° el 'alfaiblis-
sement que l'on constale alors dans le moment de empennage correspondent sensiblement
au passage de l'empennage dans le sillage de l'aile du planeur normal de la figure 38.

V. — Moments du fuselage.

Les tableaux numériques de la fin du Chapilre permeltent aussi pour le cas du planeur
ordinaire de caleuler par la dilférence : (momenl de 'avion sans empennage) — (moment de
I'aile seule) la part du moment due au fuselage seul du planeur 5. T. Aé.

m |

g

P
B e —

=

M n\-"‘w-“‘ | | I.

=Y
s

i [
Il-‘
|
1
']

e

LR

|

| | =it Lol [ oy £
Flg. 51. = Part du coeMcient Cma due an feselage en fonction de Pincidence
de U'nxe de vol el pour différents centres de moments ( Planenr normal)

Les courbes 51 représentent. & ce point de vue, les résullals moyens fournis par les lrois
ailes Morane., Romano el 47 A.

On voit par la pente des courbes que le fuselage exerce une action déslabilisatrice
marquée. Vers 119, les courbes relalives aux différents cenlrages se coupent sensiblement au
méme point. On peut done considérer que pour cet angle, la résullante aérodynamique due
au fuselage élail sensiblemenl paralléle 4 la droile des centres.

Pour les angles usuels de vol, enlre — 4° et 4 8, les courbes de la figure 49 peuvenl
étre considérées comme restant sensiblement paralléles enlre elles, autrement dit, la variation

A ol ;
de cenlrage - he modifie pas, dans ces régimes, la forme de la courbe des momenls du

fuselage seul,

Les moments de fuselage de la figure 51 sonl relalivemenl (rés importants (1), mais
des études systémaliques seront enlreprises pour s'assurer si des [uselages & sections
arrondies ne donneraient pas des moments plus faibles que le [uselage de la figure 38.

(1) Comme pour les eourbes de In figure 50, les valenrs de 100 Cma de o figore 51 sont rapportees nu produit 5.0 de o surfoce
de la voilure principale el de sa profondeur.
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Vi. — Diagramme résumant les moments aérodynamiques des différentes parties
d'un avion. (Aile, fuselage. empennage).

'our terminer cet exposé, nous avons rassemblé dans un diagramme unique (fig. 52)
les courbes de moments partiels et celle de 'avion complet dans le cas du planeur Romano,
centré 4 35 o el muni de 'empennage moyen a (cas de lindifférence au piqué limite).

Ce diagramme esl inléressanl en ce qu'il montre bien quelle est I'imporlance corrélative
des différenls moments. Il ne faul pas cependant prendre ses indicalions pour des renseigne-

ments définitifs. Si on venail, par exemple, & modifier le calage du plan fixe, on déplacerait
sensiblement les courbes des moments relatives au planeur complet et 4 'empennage. 5i on

changeail le centrage, loules les courbes seraient modifiées d'une maniére trés appréciable.
De plus. 'importance des momenls du fuselage seul tient cerlainement en parlie & ce que ce
fuselage déborde trés en avanl de 'aile, elc.
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Fig. 52, — Parts does i Uaile, nu fuselage, it l'empennage dans le moment de Pavion complet
{Planeur 2 C, Indiffirent an pigué limite)

&

En conséquence, nous pensons qu'il faut surtout relenir de cet exemple qu’aucune
des courbes relalive soit A Vaile, soit & I'empennage, soil au fuselage ne fournit des momenls
négligeables par rapport i ceux des deux autres. On aurail peut étre intérél & ne pas séparer
empennage du fuselage. mais de toules facons, il ressort bien de cet exemple que I'étude de la
stabilité. en partant de ces courbes élémentaires, est trés délicate. Cela augmente, pour l'ingé-
nicur, Uintérét des formules pratiques de centrages représentées sur les figures 47, 48 et 49,
ou des formules de correclions globales (4' et 6') qui permettent d'évaluer I'importance d’'une

25 x 4] -
variation donnée de la posilion oy du centre de gravité ou de la grandeur relative < de

I'empennage,

Une aulre conséquence que mettent bien en évidence les courbes de la figure 52 est
relative aux momenls d'empennages.

Le planeur considéré présenlait sa portance nulle vers 'angle de — 5°5 environ. On
voil que, pour tous les angles usuels de vol, le momeni d'empennage doit équilibrer non
seulement le moment de laile, mais aussi un moment de piqué du fuselage, qui est
susceptible d'augmenter, dans des proportions fort importantes, le taux de travail auquel
sont soumis les empennages,
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TABLEAUX NUMERIQUES

ESSAIS A LA BALANCE DE L'AILE MoORBANE
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Fig. 53, — Courbes des coellicients uniinires de 'aile Morane
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ESSAIS A LA BALANCE DE L'alLE 47 A
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CHAPITRE I

MOMENTS DE GIRATION ET STABILITE DE ROUTE

INTERPRETATION ET DISCUSSION DES RESULTATS D'ESSAIS

¢« Pour étudier la stabilité de route, il importe d'établir une distinction lrés nelle enlre
le plan vertical de symélrie de I'avion el le plan verlical dans lequel se déplace son centre de
gravité. En marche normale, il est clair que ces deux plans coincidenl, Mais, de méme qu’il
arrive souvent que les roues d'une voiture dérapent, c’est-a-dire glissenl obliquement sur le
sol, au lien de rouler dans la direclion qui serait celle de la marche normale de la voiture,

Fig. 56. — Position d'un avion présentant un angle de dérapage

de méme un aéroplane peut avoir aussi, en dehors de lexistence de toul vent oblique, une
marche dans laquelle son plan de symélrie ne coincide pas (fig. 56) avec le plan dans
lequel se déplace son centre de gravilé, et fait avec ce dernier un certain angle o que nous
appellerons, par analogie avec le cas de la voilure, angle de dérapage. On doil nalurelle-
ment éviler le plus possible cette anomalie. Pour cela, il est désirable que 'appareil ail de
la stabilité de roule, c'est-d-dire tende & reprendre nalurellement la posilion de marche
normale ou les deux plans verlicaux que nous venons de menlionner coincident. Supposons
quune cause accidentlelle ait fait dévier vers la droile (en avanl) aulour de la verlicale du



T

cenlre de gravilé le plan de svmélrie par rapport au plan de marche; pour qu'il ¥ ail
slabilité de roule. il faul que ce mouvemenl ail pour conséquence de délerminer la naissance
de forces aérodvnamigques capables de créer un couple de giralion faisant lourner 'appareil
enosens inverse aulour de celte méme verticale, Le proeédé le plus simple pour rendre
aulomalique celle slabililé est 'emploi de surfaces verlicales en arriére du cenlre de gravilé.
Avee de lelles surfaces 4 avant, 'appareil aurait lendanece a4 faire un (éle & queue si le
pilote ne disposail pas d'organes de manauvres, lels que les ailerons, pour conlrebalancer
I'effel de ces surfaces avanl » (1),

Un riole important du montage en girouetle tel que nous Pavons indiqué (fig. 5 6, 7) a
précisément ¢élé de montrer sans ambiguité si une maquelle présenlait ou non de la stabilité
de roule,

Gammn: i

Fig. 57. — Exemple de momenis de giration dans le eas d'un avion
presentoant de Finstabilité de roule aux fortes incidences

Nous allons en donner quelques exemples,

Le diagramme de la figure 57 donne un exemple des moments de giralion que nous
avons mesurés sur une madquelte d'avion de !ransport a4 gros fuselage. L'inlerprélalion de
ce diagramme esl la suivante (2) :

En abscisses sonl porlés les angles de dérapage © el en ordonnées les coelficienls
absolus de moments C'm, relalifs & l'axe normal passant par le cenlre de gravilé de
I"avion,

Sur le diagramme de la figure 56, ces moments sont rapportés au produil de la surface
de la voilure par la profondeur de l'aile, comme I'élaient les moments de tangage au Ch. IL

Chacune des courbes Lracées se rapporle 4 une incidence délerminée de l'axe de vol
(f = — 100, — 59, 00, 59, 10e) . Les sens posilifs de C'ma el de 8 sont indiqués sur le
pelil schéma d'un avion vu en plan. Comme on le voil, si 0 augmente de 20 >=0 . soil done
si la queue de I'avion se déplace vers la gauche, il faudra, pour qu'il y ait stabilité, que le
couple A Cmg lende & ramener vers la droite la queue de l'avion A Cm, devra donc
Clre posilif d’aprés nos conventions de [igure. Un élément de courbe, lel que pour 48>0 ,
on ail en méme temps A Cmg >0 , indiquera done la stabilité. Ce sera le cas pour les
branches ascendanles des courbes, De méme, les branches descendantes indigqueront linsta-
hilité el les branches horizontales 'indifférence.

(1) Nous emprunlons Vesprit de ectle longue citation o Vouvrage bien sonnu * LAdviation ™ de MM, Paxceve, Bonel el
Mavisain, — Elle nous a para definir avee une trés grunde clarté les éléments essenticls de la stabilité de route.

(2} Noos crovons ulile de rappeler que les prineipes fondamentaux du Chapitre [ et n:lnlifi notamimen! @ la signification
des coeflicients absolus et 4 la deduction de la courbe des moments autour d'un point 0 du traed des courbes de moments autour de
denx aulres points 0, et O, en ligne avee 0, ete,, sappliquent natarellement é U'étude des moments de giration.
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D’autre part, plus A C'ms sera grand pour un 40 donné, plus le couple de rappel
sera énergique. Dans tous les cas, la tangenle
ACmg
Ab

indiquera done en chaque point la nature et 'importance du couple de rappel.

Les positions d’équilibre naturel sont évidemment celles pour lesquelles Cmg =0

On voit sur la figure 57 que pour les incidences de i = 100 et i = — 5° , la
posilion d'équilibre Cmg = 0 est & = 0

On voit aussi que les branches de courbes sonl ascendantes aulour de celle posilion el
indiquent par leur pente que l'avion posséde une forte stabilité de route, qui s’allaiblit
loutefois quand on passe de lincidence de — 100 i celle de — 3°.

A parlir de l'incidence de i = 0° . la courbe des momenls oblenue posséde une
branche inslable comprise entre deux branches stables. Pour C'm = 0 . on a lrois positions
d'équilibre el celle correspondant & 0 — (0 esl instable. Autrement dil, Pavion ne peul alors
s¢ maintenir dans le lit du venl que par de pelils mouvements de lacels que le pilole
provoque par de pelites maneuvres incessantes du gouvernail de direclion,

Les seules positions stables. qui sont
celles qui s'élablissent spontanément, en dehors
de l'action continue du pilote comportent un
angle de dérapage © nolable.

p— e — —_—

Ainsi. on a pour:

L= =4 4 L
. =2 P =
i=10° 6=+ 11 4
Toutes les maquettes d’avions ne se com- il
portent pas comme celle relative & la figure 57.
Ainsi, sur la figure 58, nous avons représenlé Fig, 58, — Exemple de moment de giration
les résultals d'essais d’une ]:I]qulEﬂE d’avion- dans le cas d'un J::E:J:Tii?;:?::L:.::trmmhm e routs

école, dont les courbes de moments de gira-
tion monitrenl que © = 0° est I'angle stable
correspondant & Cmg = 0 et ceci méme aux incidences de 100 de l'axe de vol.

REMARQUE. — L’affaiblissement possible de la stabilité aux grands angles d'incidences,
signalé & propos de la figure 57, indique que, pour un avion, ¢’est it la monlée que l'on doil
faire I'épreuve de Defficacilé du plan verlical de queue, alors que pour la stabilit¢ longilu-
dinale c'était en vol piqué que l'on devail véridier lellicacilé de 'empennage.

II. — EXAMEN DE QUELQUES RESULTATS D'ESSAIS

Nous n'avons pas encore eu la possibilité d’entreprendre des recherches systématiques
élendues sur la slabilité de roule el nous allons nous borner i signaler les poinls inléressants
que nous avons nolés jusqu'ici.

Influence du développement en hauleur du plan de dérive vertical. — Les phéno-
menes ficheux analogues 4 ceux que nous venons de décrire & propos de la figure 57
(angles de 0°, 5° et 10°) sonl diis & ce que pour les grands angles de vol, les parlies avant
de I'avion qui se présentent sous de forles incidences exercaient un momenl déstabilisaleur
de plus en plus élevé en méme temps que le plan de dérive verlical venail & ¢élre masqucé par
le Tuselage dans les posilions de montdée,

Pour mellre en évidence ce dernier point, nous avons procédé aux essais d'une mime
maquelte munie d'un plan de queue vertical de forme reclangulaire de 100 x 53 mm.




e G

que nous avons successivemenl disposé a4 larriére du fuselage, de maniére que dans un
premier essai. il ¢lait lixé par sa grande base au dos du fuselage el dans un deuxiéme
essai par son pelit eoté. Dans le premier cas, le plan de queue s'élevait done de 53 mm.
au-dessus du fuselage el dans le deuxitme cas de 100 mm. comme Uindique la figure 59 (1),

(1) (2)

L L e

Fig. 0

La figure 60 donne les courbes de momenl dans les cas (1) et (2) pour 0¢ d'inci-
dence. On voit que 'empennage (2) esl plus actif, parce que son bord d’allaque est plus
développé, mais que les deux empennages conduisenl & des avions slables.

La figure 61 donne les mémes courbes de moment dans le cas d'une incidence de 109,
Alors que 'empennage (2) a conserve presque toute son efficacité, 'empennage (1) esl
devenu neltement insuffisanl, en ce sens que la slabililé de route de l'avion a complélement
disparue et a [ail place a4 un élal d'indifférence.

Fig. 80 Fig. 61

Influence dn gouvernail de direction. — La manceuvre du gouvernail de direction
provoque un moment de giralion qui change < le eap » de l'avion.

Dans la réalilé. cellte manwuvre doil s’accompagner d'un léger couple de roulis que
nous négligeons iei.

La figure 62 représente l'influence de la manceuvre du gouvernail de direclion sur les
moments de giralion. Chacune des courbes Lracées se rapporle & un angle donné y de ce
gouvernail de part et d'autre de la direction moyenne de la dérive lixe.

On voil que la manwuvre de ce gouvernail a pour effet immédiat de eréer un angle
de dérapage © . mais qu'elle ne modifie pas sensiblement la pente des courbes Cmyg
(qui paraissenl se déplacer parallélement & elle-méme: elle esl donc sans influence sur Ia
slabilité de route. On retrouve ici une propriété analogue i celle observée avec le gouvernail
de profondeur dans la stabilité longitudinale.

(1) L'avion élait normal : La surface de voilure de ln magquette éinit de 0,10 m*; il étnit centréd i 32 9, en arriére du bord

d'attagque et lo distunce dua 14 avant de la quille verticale au centre de gravite étuit T ~ LR fois ln profondeur de aile,
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Fig. 62, — Influence du braguage « du gouvernail de direction sur les moments de giration
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Le couple de giration, eréé par la manceuvre brusque du gouvernail de direction, esl
mesure par les ordonnées a l'origine OR, OB’ .. des dilférentes courbes y (1),

Comme les courbes y = C' sonl sensiblement paralléles, les grandeurs des couples
de giralion correspondant sont aussi donndées par les portions d'ordonnées qui séparent les
différentes courbes y = (¢

Ces couples sonl sensiblemenl proportionnels & langle v . comme on peul le vérilier
facilement.,

La figure 63 donne la variation des angles de dérapage 0 en fonclion des braquages
v du gouvernail de direction.

Influence de la manwuvre conjuguée des ailerons. — L'influence de la mancuvre des
ailerons n'esl connue que dune maniere approchée par les essais acluels en girouelle, parce
qu'en réalilé celte manwuvre saccompagne sur 'avion d'un couple de roulis important.

Si on neglige ce couple, l'influence de la manceuvre des ailerons sur la stabililé de
route se traduira par des diagrammes analogues & celui de la figure 64.

On voil que cet effet serail pen sensible el que la stabilité de roule ne serait sensible-
ment pas modifiée par la manccuvre des ailerons,

Comme les ailerons n’agissenl pas cependanl d'une maniére symélrique quand on
abaisse 'un el reléeve 'autre d'une quantilé égale, leur manceuvre fait naitre un angle de
dérapage © qu'on pourra lire sur les diagrammes.

Comme pour le cas du gouvernail de direction, le moment de giration au départ sera
donné par 'ordonnée & l'origine OB, OB'... des dilférentes courbes (a), (&), (), ete.

(1) On pourrmt les obtenie directement 4 Ia girouette en cherchant par le déplacement de la plagque P & ramener le syléme @
b= 0" pourchague posilon que 'on se donnerail du gouvernail de direclion.




CHAPITRE 1V

MOMENTS DE ROULIS ET AUTO-ROTATION

I.  CARACTERES PARTICULIERS DES EQUILIBRES POSSIBLES
AUTOUR DE LA VITESSE DE TRANSLATION

51 on imagine une rolation de 'avion aulour de la vitesse de translation. les incidences
des divers éléments qui constituent 'avion resteront les mémes quel que soil M'azimut dans
lequel on suppose le sysléme en équilibre. En conséquence, si 'avion est soumis 4 des
couples aérodynamiques, ces couples ne variant pas suivanl lazimul, Uéquilibre. s7il exisle,
sera nécessairement un équilibre indifférent,

Cependanlt, si on inslalle ainsi une maquelle sur un axe de rolalion paralléle au venl
el qu'on équilibre le systéme au poinl de vue de la pesanteur. on conslale que 'ensemble
preésenie une vérilable stabililé dans le venl si lincidence de avion esl Taible et que avion
a, au conlraire, une tendance a ftourner s7il est calé sur l'axe & une incidence atleignanl
au moins celle du C; s,

r—r774-—rru T T TN e TR T
7 | ! |

! _ J | i

Fig. 65 — Yarintion du Cz d'une nile en fonction de Vincidence

Ces phénomeénes sonl simples & comprendre el & inlerpréter au moins qualilativement,
si on fait appel a des notions élémentaires. mais qui relévent plutot de la stabilité dynamique.

Imaginons l'avion calé¢ & une incidence faible, en tous cas inférieure a celle qui
correspond au Cymax . Pour loul aceroissement d'incidence. on verra. en conséquence, la
sustentation croilre, et inversemen!l pour toule diminution d'ineidence, cetle suslentalion
décroitre (fig. 65).
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Supposons que l'avion exécute un pelit mouvement de roulis tel que laile droite
s'abaisse el l'autre se reléve. Du fail de ces vilesses verlicales, I'incidence croilra & droile et
diminuera & gauche. la suslenlation augmenlera done du cité de l'aile gui s'enfonce et
diminuera du e¢olé de 'aile qui se reléve. Ce sonl des condilions qui s'opposeronl précisément
a ce que le mouvement amorcé conlinue : il v aura done une stabilité qui nailra du mouve-
menl méme de l'aile,

5i, au conlraire, on a dépassé l'angle de portance maximum, la portance de l'aile qui
senfonce diminuera en méme temps qu'augmentera celle de l'aile qui s'éléve. Alors,
s'amorcera les mouvemenls d’aulo-rotation donl nous nous occuperons un peu plus loin,

En résumé, pour une simple rotation autour d'un axe paralléle & la vilesse, on ne
saurail parler de stabilité stalique, mais suivanl leur incidence les maquelles présenleront de
la slabililé dynamique ou enlreronl en aulo-rolation.

Si I'on envisageail des rotations autour d'un axe différent de la vilesse relative, ces
conclusions ne pourraien!t pas évidemment étre mainlenues, mais les phénoménes conserve-
raienl sensiblement le méme caraclére, si le nouvel axe était, par exemple, 'axe longitudinal
d'inertie, qui reste toujours assez voisin de l'axe paralléle & la vitesse aux régimes usuels
de vol.

En résumé, l'appareil de la figure 8, doil surtout convenir aux mesures de couples
de roulis dis, par exemple. 4 la manwuvre des ailerons ou du gouvernail de direction. Nous
en allendons aussi des éclaircissements dans le ecas de I'attaque oblique, mais nous n'avons
pas de renseignements & en altendre sur la stabilité lransversale des avions qu'on ne peul
éludier avec ce disposilil o I'avion est lié rigidement & un axe. Par conlre, un dispositif
analogue nous a permis de meltre en évidence les caracléristiques essentielles des phéno-
ménes d'aulo-rolation dans des expériences dont nous allons, pour terminer, rendre comple
maintenant,

11, AUTO - ROTATION
(Généralités. — 1. aulo-rotation natlurelle en soufflerie des maquelles dailes d'avions a
¢lé signalée pour la premiére fois en 1918 par Rellf et Lavander. expérimentateurs au

NPL (1).

Ces premiers lravaux des laboratoires avajenl, en somme, relalivemenl peu attiré
'altention des techniciens. mais au cours de ces derniéres années, les accidents d'aviation
occasionnés par des = orilles » () devinrent si nombreux qu'une étude nouvelle el plus poussée
de l'auto-rotalion s'imposa, car. au moins dans son débul. la vrille est un pur phénomeéne
d'aulo-rolation,

Nous avons dit plus hault que lauto-rotation se produisait dés qu'on avait alteint

I'incidence du  C; max. . En réalité, Glauert montra (*) que le critérium pour l'existence
de l'aulo-rotation élail que la condilion :

]HE Efﬁ 1 O =0

soil satisfaite,
Dans le rapporl n° 273 du N. A C. A., M. Knight démontra que cette inégalité conduit
pratiquement & admetlre :

dl.p
ddi =

i1 Beports and memoranda N° 549 (Oclobre 1918).

(2} Pour I'étude de la vrille, on pourra consulter en particalier le récent travail de M. Havs : Etude dgnamique de la orille,
Hhrairie Aéronautigue; 4 rae de Seine.

(3 Reports and memoranda X° 595 (Mai 1919,
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Cr ¢tant le coelficienl de résistance lolale Cr=y C2 4 (.2 . e gqui revient a délerminer

comme régions de aulo-rolation, celles ot le ravon de la polaire de la voilure (supposce

dessinée avec des échelles égales pour C:el C. | diminue quand lincidence augmente .
Les essais de M. Knight ont porté sur lrois ailes monoplanes el une cellule biplane.

: : bW =nl. :

Ses résultats fonl connailre. entre autres, les varialions du rapporl e de la vitesse

périphérique des bords marginaux du modéle a la vilesse du courant dair. en [onction de
lincidence i de l'axe de symélrie de la maquelte sur le vent. Les polaires ordinaires des
modéles essavés sonl également donnédes, L'influence du disposilil en biplan est trés nelle; on
voit que pour une cellule biplane la vilesse d’auto-rolalion est irés augmenlée par rapport
a celle de la voilure monoplane el un deuxi¢me maximum de vilesse apparail vers G0°

Les essais que nous avons entrepris en 1928, 4 la demande de M. I'Inspecteur Général
Sabalier, ont présenté cerlains progrés par rapporl & ces essais anlérieurs.

Ainsi, nos propres essais s'¢tendent tous a des régimes d'incidence de l'axe de vol
atteignant 90°: ce fail a permis de melttre en dvidence que le deuxitme maximum de
vitesse d'auto-rotation était trés [réquent,

De plus. nous avons pris en considération un élémenl nouveau. i savoir l'angle de
dérapage de 'avion, dont U'influence s'est révélée élre comsidérable au point de vue des
conséquences pratiques.

Enfin, 4 parl quelques essais de principe, relatifs i des voilures isolées. la pluparl
de nos essais onl ¢é1é effectués sur des madquettes compléles davions.,

Résultats des essais.

Mode opératoire. — Nous avons recherché un monlage qui permellail d'inslaller facile-
menl une maquette quelcongue d'avion.

Dans ce bul. la maquetle esl portée, comme il esl indiqué sur la figure 66, par une
lige horizontale, paraliéle au vent, el qui pouvail tourner librement dans deux roulemenis &
billes placés & I'enlrée et & la sortie d'un tube courl supporté rigidement par le bras verlical
de la balance du Laboratoire Eiflel.

La maquelte élait reliée & l'axe horizonlal par Uinlermédiaire d'une biellette & glissi¢re
qui permetlail de lui donner une inclinaison quelconque, allanl jusqu’a 90° environ. Une fois
la maquelte fixée & l'angle voulu, on équilibrait staliquement l'ensemble du sysléeme en
rotalion, grice 4 un contrepoids réglable, glissant le long d'une lige orientable & volonte el
placée & l'arricre du systéme lournant. La figure 66 monire laspect d'un monoplan ainsi
monlé, exposé & une incidence de 30° et celui d'un biplan exposé a des incidences de 15°
et de 800, Liincidence de 15° est de l'ordre de grandeur de celles auxquelles se lrouve un
avion en ¢ vrille ordinaire ». Au conltraire, les aulo-rolalions qui se produisent dans les
positions analogues i celle du bas de la figure 606, sonl du lype de celles qui se rencontrent
dans la « vrille & plaf ».

Au point de vue de la dynamique de la vrille. les régimes de transilion qui permetient
de passer de I'auto-rotation type « vrille ordinaire » 4 'aulo-rotation type « vrille @ plal » sonl
done trés inléressants i éludier et pour pouvoir le faire. il esl indispensable que le montage
des maquettes permetle de suivre le phénoméne d'une maniére conlinue depuis les inci-
dences de l'ordre de 15° jusqu'aux incidences de l'ordre de 900,

L'examen des pholographies de la figure 66 monlire que la maquetle esl monlée de
de telle facon que l'axe de rotalion passe sensiblement par le centre de gravilé de l'avion
jusqu'aux incidences de l'ordre de 45° environ. Clest une régle que l'on s'esl imposée dans
tous les essais et généralement 'axe d’articulation du piton d’attache avanl du modéle & 'axe
de rotation était placé le plus avant et le plus profondémenl possible dans le lrou marquant
sur les maquelttes I'emplacement du poste de pilotage.

Au deld de 45, l'axe de rotalion passe de plus en plus en arriére du cenlre de
gravité, comme on le voit sur la figure. Comme il s'agil, dans ces premiéres expériences,
d'enregistrer principalement leffet de simples couples aérodynamiques relalifs aux ailes el




i l'empennage horizontal, la mélhode ne tombe pas en défaul aux fortes incidences et les
résultats acquis sonl encore valables pour des rotations autour d'axes passanl par le centre
de gravité el restant paralléles & celui qui a servi.

En réalité, les forees latérales dues au gouvernail de direclion el au fuselage inler-
viennenl égalemenl. mais dans nos expériences acluelles leur influence esl cerlainement
secondaire vis-a-vis de celle des couples aérodynamiques envisagés plus haul,

l.a vilesse d aulo-rolation était lue directement en observanl au comple-secondes le
lemps mis par la maquette pour accomplir un nombre de lours donnds, 30 par exemple.
La vitesse de vent a ¢té réglée de maniére que la vilesse de rolation limile soit de 3 tours/
seconde enviromn,
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| TR — - = o

Fig. 66. Differents aspects do moniage des maguettes
pour les essais d anio-rolation

Discussion des résullats des essais. — Dans l'exposé des résullals d’essais, nous repré-
senlerons la variation. en fonction de l'incidence i & laquelle est inslallée la madquelte, du

= nL 3 x : - .
rapporl — ot L représente l'envergure maximum des surfaces sustenlalrices, n le

nombre de tours par seconde el V la vitesse du vent en m./sec. Pour un avion installé
sans dérapage. =nl. . n'est autre chose que la vilesse périphérique des extrémilés marginales
de la voilure.

Comme nous Uavons déja dil, deux cas onl élé examinés ; celui ol le plan de symétrie
des maquettes contienl I'axe de rolalion (angle ©® de dérapage nul) et celui ol cel axe est
incliné sur le plan de symétrie de quelques degrés (comme le fait pourrait se présenter dans
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le cas d'un avion ayanl de linstabilité de route) mais, pour la bonne interprétation des
résultals oblenus. il ne faut pas oublier que dans la réalité il est trés difficile de savoir
autour de quel axe un avion elfeclue dans le cours de la vrille son mouvemenl daulo-
rolalion el nous eslimons que nos expériences ot U'avion a élé contraint de lourner successi-
vement aulour de deux axes légérement différents ont surtout lintérét de montrer d'une
facon langible quelle importance pratique peut avoir Uexistence d'axes de rolation différem-
menl orienlés par rapport 4 avion.

Dans le cas de dérapage nul (6 — (v} | il est bien évident que I'auto-rotation doil se
produire indifféremment & droile ou & gauche avec la méme intensilé el les peliles diffé-
rences que l'on constate & ce sujel dans les essais de laboraloire sonl dues & des imperfections
de maquelte.

Mais, dans le cas on l'on installe la maguelle avee un certain angle de dérapage. il
n'en est évidemment plus ainsi el il nous faul préciser le sens des deux rotalions qui se
feront avec des inlensilés différentes.

Rolafan a drvle aves vn angle
de dérapage § =0

Flg: 67

Nous installerons toujours la maquetle dans la posilion de départ, indiquée figure 67
ou I'appareil est supposé vu en dessus. Son plan de symétrie fait avec l'axe de rotalion,
c'esl-i-dire avec le vent un angle © tel que pour un observateur placé face au venl, en
arriere de lavion, la queue soil déportée vers la gauche. Nous désignerons par « rolation
droile », celle pour lagquelle l'observateur précédenl verra laile droite s'enfoncer et par
« rolation a gauche » celle on il verra la méme se relever. Nous conserverons ce sens de
Iangle 0 dans le comple rendu de tous les essais. Un angle 0 lel que la queue de 1'avion
soil déportée vers la droite de la figure 67 de la méme quantité donnerait évidemment des
résullats inversement svmélriques (!).

REmangues 1. —a) La vue en plan de la figure 67 montre que par l'effel du dérapage,
les surfaces situées a4 gauche de axe sonl plus importantes que celles siluées & droite. On
peul done en conclure gua'an départ, la rotation i droile sera favorisée el se produira plus tot
que s'il n'y avail pas de dérapage et quelle pourra meéme s'amorcer avanl gue la sustentation
maximum soil atteinte,

(1) Dans ln rénlité, le sens de rolntion de Phélice introdulrmil une dissymétrie donl nos eéxpériences acluelles ne peo-
vent évidemment pas tenir comple.
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b) Pour un angle © donné, ce phénomeéne sera d'autant plus aceentué gue le poinl
d'intersection de l'axe de rotalion et du plan de symétrie de l'avion sera davanlage déporlé
vers l'avanl. Avec les montages de la figure 66, ce poinl d'inlersection esl pluldl en arriére
par rapporl & ce qu’il serait dans la réalité oh il se confondrait avee le centre de gravilé G
de I'avion (fig. 67). Les effels de dérapage seronl donc plutél souns-estimés dans nos essais
actuels sur des maquettes d’avions et, en parliculier, 'amorce de ['auto-rotation aura lien a
un angle plus élevé que si 'avion élail amené @ tourner autour d'un axe paralléle. mais
passanl par son cenlre de gravilé G .

¢) Il faul remarquer que cet effel du dérapage de déporter latéralemenl par rapport i
I'axe de rolalion, la résultante aérodynamique sur avion, se maintienl pendant un tour
complel. Comme l'axe de rotalion esl parallele au vent, loultes les incidences se conservenl
pendant un tour et la résultanle tourne avee 'avion en produisant constamment le méme
effet an point de vue du couple de rotalion.

Bemanrque Il1. — Pour apprécier 'importance pralique des rotalions A droile ou @
gauche, nous rappellerons que si on suppose, par exemple, que l'axe de la spirale déerite par
le centre de gravité dans les mouvements de vrille soil 4 droile de la figure 67. la rolation
« & droite » qui correspond i celle ol I'anile inlérieure au virage s'enfonce, sera la rolalion
naturelle dans une vrille amorcée correctement,

Ces préliminaires indispensables élant établis. nous allons mainlenant passer & I'examen
des cas les plus lypiques parmi ceux que nous avons renconirés,

Aulo-rotalion d'une aile isolée. — La figure 658 donne les résultals de l'essai en aulo-
rolation d'une aile de 1,00 ¥ 0 m. 20 de profil E. 391 (*).

La courbe du haut de celle figure est relalive au cas dun angle de dérapage nul,
L.'aulo-rolalion commence enilre 15° et 18° d'incidence, sa vitesse esl maximum wvers 30

avec z{'_.l’ — 043 ; elle diminue ensuite, passe par un minimum vers 50° el présente

ensuite un maximum secondaire vers 802, Avec ce profil, on oblienl donc un phénoméne
conlinu d'aulo-rolalion entre 15° el 90° et sans doule au deli de celle incidence.

La courbe du bas de la figure 68 est relalive au cas ol celie aile est installée avec un
angle de dérapage de 6¢ seulement. On voil que, dans ce cas, aulo-rolalion & droile com-
mence i un angle inférieur & 10° (par suite de l'indégalilé des surfaces droile el gauche de
I'aile. comme nous 'avons expliqué plus haut). A loutes les incidences. la vilesse d'auto-
rolation est plus élevée que dans le cas du dérapage nul.

L’auto-rotation & gauche est considérablement réduite. On ne l'observe gqu'entre 200
et 30° ol elle se maintient. si on a, au préalable. lancé le modéle dans ce sens.

Auwuto-rofation d une maquetle compléle d'avion. — La courbe du haut de la figure 69
représente les résullats que l'on oblienl le plus souvent dans le cas 0 = 0 avec une
maquelte compléte d'avion ne présentant aucune dissvmélrie apparente due aux ailerons,
gouvernail de direclion, ele,

A partir de la sustenlalion maximum commence un premier régime d'aulo-rotation qui
s'étend jusqu’aux environs de 30° d'incidence. Elle cesse alors brusquemenl si on augmenle
l'incidence, on constale que pendant quelques degrés de variation la maquelle ne présente
plus avcune lendance & la rotalion. Si on augmenle encore lincidence, on voil alors la
maquetle repartir en aulo-rotalion el, dans ce deuxitme régime. qui s élend jusqu’a 90° et

- : . , = nL
méme au dela, on observe souvenl des maxima du rapporl des vilesses —p— lres élevés

et de l'ordre de 1. :
Au poinl de vue de la dynamique de la wvrille, il faul noler que les deux régimes
d'auto-rotalion observés sont séparés par quelques degrés d'incidence pendant lesquels 'avion

(1) La polaire de colte aile entre 90° &l — 60 g5t donnee dons e Bullelin lechnigae §1.




ne tourne pas; il lui serail done impossible, par une rotation continue, de passer du premier
régime au deuxiéme.

L.a courbe du bas de la fiyure 69 qui est relalive au méme avion. monire commenl un
angle de dérapage de 9 seulemenl change loules ces conclusions.

On voit que dans la rotation a droite. la maquelle ne cesse de tourner depuis linci-
dence de 15° jusqu'au deld de 900, tandis que dans la rolation & gauche, le palier d'ineidences
pendant lequel elle ne lourne pas s'élend maintenanl de lincidence 400 i celle prés de
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Fig. 8. — Diagrammes d'auto-rotation d'une aile isolée

Nous avons dit plus haul que le cas des figures 68 et 69 est un cas « moyen ».

Un autre exemple esl donné sur la figure 70 relalif & un bhiplan.

La courbe du haut de la figure 70 montre que dans le cas d'un dérapage nul, la
tendance & la premiére aulo-rotation est trés faible sur cet appareil. car le maximum du

= nlL il : g - :
rapport = est de 0.17 seulement. Par contre, la deuxiéme auto-rotalion. séparée de la

. B : % nl :
premiére par un large palier de 15° d'incidence, donne un maximum de —p— qui

atteint 0,60,

La courbe du haut de la figure 70 monlire comment I'existence d'un angle de deérapage
de 10° modifie ces phénoménes; laulo-rolation & droite, en particulier, se poursuil alors
d'une maniére continue depuis Uincidence de 150 jusqu'a celle de 709
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Influence du gouvernail de direclion el des ailerons. — La figure 71 donne les courbes
oblenues avec la maquelle d'un avion monoplan parasol dans le cas d'un angle de dérapage
de 8. Dans la rolalion & droite, I'auto-rolation se poursuil jusqu’'a un angle de 700, mais
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Fig. B8, — Diagrammes d'aoto-rotation dune maguette compléte d'avion

sa vilesse ne présente pas de maximum secondaire. Clest le seul cas de celle nature que
nous avons renconlre.
Avece ce méme avion, nous avons ¢ludic¢ Uinfluence sur la vilesse daulo-rotation de




lobliquité du gouvernail de direction. Les résullats de nos essais sonl représentés sur la
figure 72, En donnant au gouvernail de direction une obligquit¢ de 35 qui. dans notre
monlage devail favoriser la rotalion & gauche, on observe effeclivement une légére aug-
menlation de cetle vilesse, mais les phénoménes ne sonl pas modifiés essentiellement par
celle manwuvre du gouvernail de direction, Ces essais ont ¢1é fails avec un angle de
dérapage 0 nul,
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Fig. 7. — Autre exemple d'un disgrnmme d'aato-rototion
d'une maguette compléte d'avion

Il en a été de méme dans les expériences dont les résultals sonl représenlés sur la
figure 73 el qui sont relalives au méme appareil, dont on a abaissé ou relevé simulta-
nément les deux ailerons pour modifier en somme le profil de la voilure.

On voil que le relévemenl des deux ailerons entraine une diminulion de la vitesse
d'auto-rotalion. Ce fait est & rapprocher des résullats obtenus au N, A. C. A. sur des voilures.
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Fig. 71. — Exemple d'un dingramme d’suto-rolalion
dans le cas d'un avien parasol
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Fig. 72. — Influe¢nce du braguage du gouvernail de direction
sur ln vitesse d'auto-rotation
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Influence du gouvernail de profondeur., — La figure 74 monire I'influence du gon-
vernail de profondeur sur la vitesse d’'auto-rotalion. On voit que cette influence esl minime.

ConcrLusioN. — Ces essais confirment que l'aulo-rolation est une propriélé générale
des maqueltes d'avions dis que le régime de suslentation maximum est atleint. Nous lavons
loujours conslalée, méme pour des hydravions munis de gros [lolleurs.

De plus, le dérapage apparail comme un facteur susceplible d'amorcer prématurément
I'auto-rolation et d’aggraver celle-ci une fois qu'elle est commencée .
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Fig. 74. — Influence du bragquage du gouvernail de profondeur
sur ln vitesse d'nulo-rotation

Il est done forl possible que le mécanisme de cerlaines vrilles involonlaires ait été
le suivant :

Par l'effet d'un cenlrage trop arriére ou d'une insuffisance du plan vertical de dérive,
un avion présenterait de l'instabililé de roule et déraperail quand il est & une forte incidence,
4 la montée, par exemple. Ce dérapage pourrait amorcer une auto-rolation prématurée i
laquelle le pilote ne pourrait mettre fin qu'en « piquant». Celte mancuvre elle-méme ne
serail pas sans danger au voisinage du sol, aussi pensons-nous qu’il y aurail lieu, en conclu-
sion i cette étude, de porter une altention extréme a la stabilité de route 4 la monlée.




RESUME ET CONCLUSIONS

La méthode d'essai décrite au Chapitre 1 conduit 4 la mesure directe, dans le venl
d'une soufflerie, des moments aérodynamiques autour d'axes définis des magquelles. Son
principe consiste i opposer au momenl cherché un moment connu, eréé par laclion du
miéme couranl d'air sur une plaque normale, de dimensions données.

Cetle méthode trouve une applicalion immédiale dans I'étude des questions intéressant
la stabilité de forme,

Le Chapitre Il traite de I'application des résultats de la méthode a I'éiude de la
stabilité longitudinale des planeurs.

Les essais effectués jusqu'ici tendent 4 montrer que pour cette slabilité le calage du
plan fixe, le bragquage du gouvernail de profondeur, le bragquage conjugué ou non des
ailerons, I'angle de dérapage dans 'attaque oblique, ne jouenl qu'un rile tout 4 fait secon-
daire. Les seuls facteurs prépondérants sont le cenlrage (c'est-di-dire la position du cenlre de

gravilé par rapport au bord d'attaque de Paile) et Uimportance de la surface relative %

du plan de queue par rapport & celle de la voilure ou celle du -bras de levier relalif I—; du

moment d'empennage, 1. étanl la distance du centre de gravité & la charnitre du gouver-
nail de profondeur et ¢ la profondeur moyenne de l'aile.

La slabilité est définie & chaque incidence par le signe el la grandeur de la penle
o 100 Cmg

rF des langentes a la courbe des coefficienls de moments en fonection de lincidence.

Des formules praliques de correction du centrage, de la surface de I'empennage ou du
bras de levier 1. sont ¢élablies pour modifier d'une quantilé donnée la valeur du coefficient
angulaire ci-dessus. Ainsi, dans le cours de I'étude d'un avant-projet, on peut uliliser d'une
maniére suflisamment approchée les formules suivanles :

Pour l'influence d'une varialion A ( %) de I'abscisse du cenlre de gravité :

Cd. 100 Cmg x
s (= ):_?'”""‘(T)'

= . S 8¢ e .
Pour l'influence d'une variation A (T) de la surface relative de 'empennage :

d.100Cmg \ . . " se
,a.( . )._.!Iﬁ.a a(?).

’
Pour linfluence d'une variation 2 | lf") du bras de levier relatif du moment d'em-

pennage :

) _.'.l'. li}i! Cmg 0.5 .4 { i)
ot \

%
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Ces formules montrent gu'au point de vae de la variation de la penle des tangenles a la courbe
des moments :

a) Um‘:' Z?EIT;:IE:DH de% de 0,01, soit de 1%, produit le méme effet qu'un
RIATUEIIEDY Qe = s 0,0235 soit 2,35 %.
recul {
b) Une S;f‘?:‘ﬂ;::m] I‘.]P-lf- de 0,10, soit de 10 %, produit le méme effet qu'un
Manecmcnl de = égal & 0,011 soit 1,1 9.
recul f

Ces remarques peuvent étre uliles pour lingénieur qui veul apprécier l'effet de pelites
variations des dimensions relalives du plan de queue et de la voilure ou de la longueur
relative —I;‘ ;

Un point parliculiérement important est la détermination du centrage donnant I'équi-
libre indifférenl au voisinage du pigqué limite, car les essais ont moniré que pour toul
centrage plus avanl lavion sera loujours stable et pour tout centrage plus arriére l'avion
présentera, au contraire, des régimes d'équilibres instables. Des essais systématiques elfectués
sur une maquelle de monoplan ordinaire avec trois profils d'ailes et qualre empennages de
surfaces différentes ont conduil. pour le centrage donnanl 1'équilibre indifférent, 4 la
formule :

X = se L

Ce centrage peul élre reculé pour les avions parasols et doil élre, au conlraire, avance
pour les avions a4 aile surbaissée de guantités de l'ordre de 2 & 3 %, que les essais onl
déterminées.

Bien entendu, il ne s'agit la que d'une formule de premiére approximation. En particulier,
les coeflicienls peuvent subir des modilications du fait de la forme du fuselage dont I'importance
ne parait pas négligeable et du fait du sillage de l'aile dont I'effet peut se faire sentir a des
incidences variables suivant la hauteur du plan de queue. Ces phénoménes ne sont pas encore
complélement élucidés, aussi, pensons-nous que la formule ci-dessus ne doit étre ulilisée comme
base que dans I'"étude d'un avant-projet, mais que son emploi ne peut pas dispenser d'essais de
vérification sur une maquette compléte avant de pouvoir passer avee quelque cerlitude, a
I'exécution de I'avion.

Le Chapitre 1T traite de l'application de la méthode a 'étude de la sfabilité de route,
Aucun essai systémalique n’a pu encore élre entrepris, mais les résullals déjd acquis sont
des plus inléressants pour U'élude de la lenue de I'avion sur sa lrajectoire, ou de lI'influence
de la forme des surfaces verlicales de quille ou, enfin, du braquage du gouvernail de
direclion el des ailerons.

Le Chapitre IV est consacré presque enlicrement a 'étude des phénoménes d'auto-
rotation. En particulier, l'influence de l'angle de dérapage sur l'établissement des régimes
d’auto-rotation est examinée.

Cetle influence s'est révélée étre considérable et susceptible soit d’agraver les régimes
de vrille des avions, soil méme de provoquer des vrilles involontaires. Comme coneclusion,
'utilité d’'une forte stabilité de route aux grands angles d’attaque est indiquée.
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