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SOMMAIRE

La premiére partie de cette communication, qui a trait aux
recherches en soufflerie sur les dérivées aérodynamiques, apporte un
complément aux études de synthése précédentes par un examen critique
des méthodes et moyens de mesure couramment utilisés d 1'heure
actuelle. Quelques progrds sont exposés et quelques résultats qu’ils
ont permis d’obtenir sont présentés. La seconde partie est consacrée
aux expériences en vol entreprises par un constructeur frangais -1

1’ occasion de la mise au point d’appareils prototypes.

SUMMARY

The first part of this report, which concerns wind tunnel research
on aerodynamic derivatives, amplifies previous overall studies by
examining critically the methods and facilities generally used at the
present time for such work. Some progress is reported and some results
thus made possible are presented. The second part is devoted to flight
tests undertaken by a French firm after development of prototype
apparatus.
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de synthése précédentes par un examen critique des méthodes et moyens de mesure
couramment utilisés & 1'heure actuelle. Quelques progrés sont exposés et
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partie est consacree aux experiences en vol entreprises par un constructeur
frangais & 1'occasion de la mise au point d’ appareils prototypes.
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MESURE DES DERIVEES AERODYNAMIQUES
EN SOUFFLERIE ET EN VOL

INTRODUCTION

Nous nous proposons de donmer un apercu de 1’ état des techniques de mesure des
dérives aérodynamiques en soufflerie et en vol et de justifier par la comparaison
des quelques résultats disponibles la confiance & leur accorder, dans le domaine
des vitesses soniques et supersoniques.

La premiére partie traitera des méthodes expérimentales en soufflerie de dimensions
modestes qui, avec 1’'aide de la théorie doivent fournir, dés 1’avant-projet, les
données aérodynamiques nécessaires 3 la discussion de la stabilité et de la
manoeuvre.

Mais, malgré les progrés récemment accomplis dans les techniques de calcul ou de
mesure en soufflerie, de nombreux problémes subsistent, en particulier dans le
domaine transsonique.

Le constructeur est donc conduit & entreprendre, a posteriori, sur l'appareil
prototype, la mesure en vol des coefficients aérodynamiques en vue de confirmer ou
méme de compléter les résultats qu’il a pu obtenir au cours de 1’ étude du projet.

La seconde partie de cet exposé sera consacrée i ce deuxisme aspect de la
question.



PREMIERE PARTIE

RECHERCHES EN SOUFFLERIE

M. Scherer®

1.1 GENERALITES

M. Maurice Roy dans une conférence faite en 1954 a montré les possibilités
d*application des théories classiques sur la stabilité aux recherches expérimentales
de mécanique du vol!. Plusieurs suggestions y sont exprimées; elles ont servi de base
aux recherches entreprises d 1'0.N.E.R.A.

Lee Arnold dans un AGARDograph2 paru en 1955, expose les principes et donne les
descriptions des principales installations réalisdes par les organismes de recherche
aéronautique des nations membres de 1' AGARD.

Dans une publication plus récente, rédigée en 1959 4 1'occasion d'une séance de
travail du Comité des Souffleries de 1’ AGARD & Marseille®, Orlick-Riickemann classe
de fagon compléte les différentes méthodes. Sa publication contient en outre
20 pages de références bibliographiques la plupart postérieures & 1950, ce qui
montre bien 1'ampleur des travaux auxquels ont donné lieu ces recherches au cours de

ces derniéres années.

Cependant, en s'appuyant sur ces études de synthése, il suffira d'un tour
d’horizon rapide pour faire & nouveau le point de 1’€tat des connaissances sur ce
sujet.

D' une maniére générale, les principales difficultés rencontrées au cours de la
mise au point des installations basées sur les différentes méthodes ont pu étre
surmontdes, grice, en grande partie, aux progrés intervenus dans les techniques
électroniques.

Ces installations sont actuellement en service courant dans les souffleries
subsoniques et supersoniques et les efforts s’orientent maintenant vers 1'accroisse-
ment de leur rentabilité; les mesures en hypersonique qui viennent seulement d*é&tre
abordées, bénéficieront de 1'expérience déji acquise.

Dans ce qui suit les techniques expérimentales. classées par méthode d’ essai,
seront examindes dans 1’ ordre habituel: rotation uniforme, oscillations libres,
oscillations forcées, oscillations entretenues.

* Chef de Subdivision de Recherches, O.N.E.R.A,, 95 Avenue de la Division Leclere,
Chatillon-sous-Bagneux, Seine, France



1.2 ROTATION UNIFORME

C'est le procédé le plus ancien et aussi le plus commode pour la mesure des dérivées
par rapport 4 la vitesse angulaire d’axe paralldle au vent. 11 se présente sous deux
aspects: rotation forcée ou rotation libre.

1.2.1 Dans le cas de la rotation forcde, 1a dérivée directe d’amortissement de roulis,
exprimde par le coefficient Cpp + St déterminée par la pente de la courbe des
moments de roulis tracée en fonction de la vitesse de rotation.

Cette courbe se présente le plus généralement sous forme d'une droite, conditicn
indispensable pour obtenir des mesures précises par cette méthode.

Les mesures de moment, faites en soufflerie en maintenant constantes la vitesse de
1’ dcoulement et la vitesse de rotation de la maguette sont de nature stationnaire;
elles sont relevédes au moyen des instruments de mesure courants de la soufflerie.
I1 est donc possible, dans de nombreuses souffleries, de les enregistrer sur état
imprimé et bande perforée en vue d’une réduction automatique des données.

11 est intéressant de rappeler briévement les principes de disposition des
balances (Fig.1):

(1) La mesure de la réaction d'appui a été adoptée & 1'O.N.E.R.A. par M. Bismut"
pour le premlére balance mise en 1950, La maquette est entrainée par un moteur
électrique dont le bAti support, monté sur deux roulements, est bridé par un
dynamomdtre & jauges résistantes.

(2) La mesure directe du moment sur 1'sarbre tournant adoptée sur deux installations
du NASA 1'une par Brown et Heinke® et 1'autre par Wiggins‘.

Un montage & 1'échelle de la premidre installation a été réalisé récemment &
1'0.N.E.R.A. en utilisant un dard de dimensions normaslisées. Ce montage est
adapté & une dimension de veine de 0,3 x 0,3 m? .

Le dynamométre est A jauges résistantes, les courants d’alimentation et de
mesure passent par des contacts glissants.

Avec la premiére disposition, 1} faut s’assurer que le moment parasite dfi aux
frottements sur les roulements du banc-balance ne représente qu'une fraction négli-
geable du moment cherché; avec la seconde disposition il faut vérifier que les
contacts glissants ne perturbent pas la mesure et que 1'axe de mesure colncide
exactement avec 1'axe de rotation.

L' expérience montre que les résultats fournis par les deux dispositifs sont
équivalents.

Ces balances conviennent parfaitement aux mesures sur des maquettes de missiles dans
les souffleries transsoniques et supersoniques de petites dimensions.

Les moments & mesurer sont trés petits et il est indispensable d*assurer une
parfaite stabilité de la vitesse de rotation, sous peine d’'introduire dans les mesures
des efforts d'inertie dus aux accélérations angulaires.



Le dispositif, trés simple, présenté ci-dessous, imagind & 1" ONERA par
M. d'Humiéres, donne de fagon aisée la valeur de la vitesse avec une grande
précision et permet simultanément le contréle permanent & vue de sa stabilité: le
signal d'un générateur étalonné est immobilisd sur 1'écran d'un oscilloscope bicourbe,
dont la seconde voie est attaquée par un lancetop branché sur 1'arbre tournant. La
vitesse est stabilisée et réglée & la valeur fixée lorsque les deux signaux
apparaissent immobiles sur 1'écran. Le moindre écart de réglage entratne le déplace~
ment d’une image par rapport & 1'autre (Fig.2).

1.2.2 Les mesures des dérivées croisées du moment de lacet Cnp et de la force de
dérive Cyp . beuvent également &tre déduites des essais en rotation uniforme.

L' emplc] de deux dynamométres tournants 11és & 1'arbre paraft ici le mieux indiqud
(Fig. 3).

Les grandeurs 4 mesurer sont trés petites; dans le cas des maquettes usuelles
d’avions, elles dépassent rarement la dixiéme partie du moment de roulis. Aussi
les dissymétries dans la répartition des masses et dans les formes des maquettes,
dont 1’ importance relative est majorée sur les maquettes & petite échelle, conduisent
i des efforts parasites qui sont de 1'ordre des grandeurs i mesurer. Mais la valeur
de ces perturbations étant indépendante du sens de rotation, il est possible d’'en
éliminer la plus grande partie en faisant tourner la maquette dans un sens, puis
dans 1'autre. Une légére correction reste cependant nécessaire pour tenir compte
des valeurs parasites résiduelles provenant de la déformation du dard.

Les données en seront fournies par:

(a) Des mesures de déformation du dard sous des charges statiques;

(b) La dérivée de position Cny du moment de lacet par rapport i 1'angle de
dérapage;

(c) Un essal sans vent avec la balance en rotation uniforme qui donnera la valeur
du balourd;

(d) Les valeurs des moments et forces relevées au cours des essais avec vent qui
permettent de calculer la déformation.

Une correction supplémentaire peut provenir d'un défaut éventuel de perpendicu-
larité entre 1'axe de mesure et 1’axe de rotation. Son importance est due aux
différences des ordres de grandeur, déjd signalées, entre les moments de roulis et de
lacet. Cette correction peut étre déduite d’un étalonnage statique.

La méthode de rotation uniforme forcée, facile & mettre en oeuvre, ne s’'applique
malheureusement de fagon pratique que si 1’angle d’incidence est voisin de zéro.

Elle semble difficile & utiliser dans les souffleries & rafales.

1.2.3 Rotation Libre

Le second aspect de la méthode ne sera rappelé ici que pour mémoire. La mesure de
la vitesse de rotation d'une maquette rendue dissymétrique, fournit une relation
reliant 1'effet de 1a dissymétrie au moment d’amortissement di & la rotation.



Un moyen simple de mesurer cette vitesse consiste 8 utiliser une cellule photo-
électrique dont 1'écla1rage est masqué de fagon périodique par la voilure ou les
empennages en rotation et & utiliser ce signal suivant la néme méthode que celle
du Section 1.2.1 (in fine).

1.3 OSCILLATIONS LIBRES

Cette méthode, aussi ancienne que la précédente, est pratiquement abandonnée dans
le domaine incompressible. Par contre, elle est 1’objet de nombreuses applications
en transsonique et supersonique, principalement en vue de la détermination des
coefficlents d' influence aérodynamique intervenant dans le flottement des structures
Un rapport de R. Dat de 1'0.N.E.R.A. 2 été publié sur cette question en 1958 (Fig. H,

Les maquettes, souvent du type & la paroi sont montées sur une suspension ne
comportant que des liaisons élastiques & un seul degré de liberté fortement encastrées.
Les modules de rigidité de ces liaisons sont élevés, ils permettent d’ obtenir des
fréquences réduites importantes avec de faibles amortissements de structure.

Les fréquences sont mesurées avec une grande précision par des compteurs
d’ impulsions, ce qui rend possible la détermination des rappels aérodynamiques
généralement petits par rapport 4 la rigidité de la suspension.

La mesure du décrément est faite couramment d’aprés les enregistrements graphiques
des oscillations, obtenus souvent aprés filtrage & partir de 1'enregistrement d'origine
sur bande magnétique.

Mais i1 existe aussi des appareils automatiques tel le ‘dagpométre’ d'Olson et
Orlik-Rickemann déjd ancien (1954) et 1'appareillage réalisé récemment par Bratt et
Wight du N.P.L. qui comprend des portes dlectroniques et un intégrateur analogique.
1’ oscillation & analyser est enregistrée sur bande magnétiqgue. L'appareil permet la
mesure de 1’ amortissement sur un nombre d'oscillations choisi i 1'avance dans une
zone quelconque de la bande enregistrée.

1.3.1 Parmi les équipements en oscillations libres récemment mis en service, des
réalisations & des échelles trés différentes peuvent étre citées:

(1) Dans la soufflerie & rafales de 0,75 m x 0,4 m (30 in. x 16 in.) du N.A. E une
balance d'amortissement de roulis de L.T. Conlin et K.J. Orlik-Riickemann®.

(2) Dans la Grande Soufflerie transsonique de 8 m de diamétre de 1*ONERA & Modane-
Avrieux, un montage de mesure (Fig.5) de 1'amortissement autour des trois axes oit
chaque degré de liberté autour de chacun des axes est libéré successivement. Le
poids des maquettes essayées peut atteindre une tonne; or i cette échelle, il
est tres difficile de supprimer complétement les jeux et les frottements de la
suspension. M. Vaucheret a montré. dans une étude théorique non publiée. qu'il
etait possible de corriger leur effet de fagon simple & condition que les
amplitudes soient au moins cing fois supérieures aux jeux, Si cette condition est
remplie:

(a) La pente de 1'enveloppe des maxima d'élongation est la méme que celle du
systéme lindaire sans jeu;



{b) L' inverse de la % période, prise entre deux valeurs nulles de l'élongation.
et le jeu relatif correspondant sont lids par une relation linéaire.

(3) Les premiers montages de mesure de 1'amortissement de tangage sur des maquettes
de corps de rentrde en hypersonique & 1'A.E.D.C.. par C.J. Welsch, R.L. Ledford,
L.K. Ward et J.P. Rhudy’.

1.4 OSCILLATIONS ENTRETENUES

Cette méthode est geénéralement associée & la précddente et leurs domaines
d'application sont les mémes.

Il est, en effet, intéressant d’entretenir le mouvement & la fréquence des
oscillations libres, puis d4'annuler la force excitatrice, car les effets des termes
transitoires, dus aux temps de réponse des instruments de mesure, n’apparaissent
plus sur les enregistrements.

Les mesures relevées en oscillations entretenues, & un degré de liberté, amplitude
et phase du mouvement, comparées & celles de la force excitatrice permettent le calcul
des dérivées aérodynamiques lides & ce mouvement. Si les autres degrés de liberté
de la maquette sont verrouillés par des dynamométres & faible course, leurs réponses
fourniront les dérivdes croisées correspondantes.

Cette méthode est applicable & des maquettes de grandes dimensions équipdes de
gouvernes.

Les appareils de mesure sont les mémes que ceux de la méthode en oscillations
forcées qui sera examinée & la Section suivante.

1.3 OSCILLATIONS FORCEES

De nombreuses souffleries & basse vitesse disposent & 1'heure actuelle d' installations
de mesure basdes sur cette méthode. Certaines d’entre elles sont décrites dans 1' AGARD-
ograph de Lee Arnold déja cité.

Nous ne reviendrons pas sur ceséquipements déj& anciens et bien connus.

MM. Harleth G. Wiley et Albert L. Braslow présentent i cette session de 1’ AGARD
les équipements récents destinés aux essais en transsonique et supersonique &
Langley Field.

Aussi nous contenterons-nous de donner ici quelques indications sur les instal-
lations récemment mises en service & 1'0.N.E.R.A. dans les souffleries transsoniques
et supersoniques de Chalais-Meudon et La Courneuve.

Ces installations ont déjd fait 1’ objet de deux communications, 1'une & 1' AGARD
en 1959 a4 Marseille, 1'autre au IVéme Congrés Aéronautique Europden & Cologne
en 1960.



Le but recherché était de pouvoir disposer d*un ensemble de mesure répondant aux
conditions suivantes:

(a) Mesurer toutes les dérivées aérodynamiques intervenant dans les calculs de
stabilité;

(b) Etre adapté & des scuffleries de dimensions modestes (30 cm x 30 cm);
(c) Etre d'une mise en oceuvre 'aisde;

(d) Ne pas demander d’opérations laborieuses pour la réduction des données de
soufflerie.

La méthode des oscillations paraissait la plus apte & remplir ces conditions
pour diverses raisons:

La technique des dynamométres & jauges résistantes, parfaitement au point et
développée & 1'0.N.E.R.A. depuis de nombreuses anndes, a abouti 3 la réalisation
de balances dard normalisées qui donnent avec une excellente précision les 6
composantes des efforts aérodynamiques.

11 é4tait relativement aiséd de disposer ces dards sur des supports entratnés en
oscillations & un degré de liberteé autour des axes de tangage, de lacet et de roulis,
considérés successivement.

Les instruments de mesure servant aux essais stationnaires pourraient convenir aux
mesures dynamiques & condition d'alimenter les jauges par une source de courant
alternatif de fréquence égale a celle de 1'oscillation.

Ce procédé avait déja été appliqué avec succés par M. Bismut 2 la balance de
stabilité transversale de la soufflerie & basse vitesse de 1'0.N.E.R.A. & Cannes
{(loc. cit.1).

Les moyens de calcul sutomatiques disponibles pouvaient permettre d’effectuer
rapidement et avec une grande précision toutes les opérations numériques nécessaires
i la réduction des donndes de soufflerie.

Les premidres balances mises en service donnent les dérivées aérodynamiques de
tangage et de lacet. Leur schéma est indiqué Figure 6.

Le méme montage sert sux mesures longitudinales et transversales; pour passer des
unes aux autres, il suffit de faire tourner la maquette de 90° autour de 1'axe du
dard.

L' emplacement de 1®axe de rotation en aval de la maquette conduit & un support en
veine de dimensions discrétes. Il ne provoque donc, en régime subsonique, que de
trés faibles perturbations sur la maquette et, en écoulement supersonique, il n’ apporte
aucune géne & 1" amorgage de la soufflerie.

Le détecteur de position dont le réle sera précisé ci-aprés est équipé d’un
dispositif de mesure & jauges résistantes (Fig.T).



La source de courant sinusoidal ou courant d'analyse, se compose d*'une suite
d'appareils électroniques trés classiques. Le diagramme de fonctionnement de
1’ ensemble de 1’ installation est donné Figure 8.

Les essais comportent plusieurs séries de mesures avec et sans vent, dont les
objets respectifs sont la détermination des composantes des forces en phase et en
quadrature avec le mouvement, 1"amplitude de celui-ci, et les forces d' inertie.

Au cours de ces expériences, la tension du courant d’alimentation des jauges -
ou courant d'analyse, la fréquence des oscillations, la vitesse du vent le cas
échéant, sont maintenues constantes & chaque point de mesure. La phase du courant
est réglée successivement en concordance, puis en quadrature avec le mouvement forcé.

La représentation vectorielle des réglages et des mesures est donnde Figure 9.

Les réglages de phase sont effectués manuellement au moyen d'un déphaseur
électronique et contrdlds & vue:

(a) Dans le cas de la concordance, sur un oscilloscope en faisant apparaitre
sur 1'écran une figure de Lissajous formée par deux signaux, 1’un émis par le
détecteur de position et 1'autre par le courant d’analyse.

(b) Dans le cas de la quadrature en annulant la composante de 1" angle d*oscillation
indiquee par 1’ instrument de mesure, le réglage d'aprés la figure de Lissajous
n' étant plus alors suffisamment précis.

Cette derniére opération est la plus délicate, c’est de sa précision que dépend, sauf
dans certains cas particuliers, celle des mesures des dérivees par rapport aux vitesses
angulaires qui sont 1°'objet essentiel de ces essais.

Or 1'expérience montre que la position du zéro des instruments de mesure est mal
connue 8u cours de 1'expérience. Il en résulte une erreur de phase qui, étant donné
1" importance des termes en phase avec le mouvement forcé, introduisent (Fig.10) une
erreur OH inadmissible sur la mesure du terme en quadrature ON = OK .

Un procédé de mesures symétriques permet d'éliminer cette erreur une premiére
série de mesures est faite en choisissant arhitra1rement un faux zéro 0 voisin de
1’ origine, puis la phase du courant est 1nversee et reglee en ramenant 1'1ndexe de
1* instrument de mesure & la position du faux zéro initial 0 . Dans les deux cas,
les termes d'erreur OH et OH' sont égaux alors que la prOJect1on OL de la
grandeur & mesurer change de signe. La demi différence des lectures donne donc la
grandeur ON cherchée. La mesure est bien independante de 1la position du faux zéro 0 .
ce que confirme l'expérlence.

La mesure de 1’amplitude du mouvement impose quelques remarques.

Etant donné, 1’ordre de grandeur de 1'angle 4 mesurer, 1’élasticité des organes de
commande entralne une augmentation d’amplitude qui est fonction des efforts subis par
la maquette et qui peut dépasser 10% de la valeur nominale. Il est donc indispensable
d’ assurer sa mesure,



Par ailleurs le compromis inévitable entre la sensibilité du dynamométre et sa
rigidité entratne une déformation du dard qui échappe au détecteur de position, d’ol
des accroissements d'amplitude de 1' incidence de la maquette et da la translation de
son centre de gravité (Fig.15).

Pour les évaluer deux hypothéses ont été faites:

La premidre, que la déformation dynamique peut étre représentée par 1'effet
d'une charge statique localisée;

La seconde, que cette déformation dynamique se produit en phase avec la force
appliquée.

Ces hypothéses ont été vérifides par des mesures sans vent ol la maquette était
représentée par une masselotte de forme géométrique simple.

La Figure 11 donne une représentation vectorielle applicable d 1'un quelconque
des deux parameétres de déformation. Elle montre que des composantes des forces
d' inertie dues 4 1a déformation du dard sont comprises dans les mesures en quadrature.

Finalement le calcul des dérivées aeérodynamiques cherchées, rapportées 4 1'axe
passant par le centre de gravité avion se présente sous forme de relations linéaires
8 coefficients complexes entre les différents paramétres mesuréds (voir en annexe).

Les calculs assez lourds sont effectuds avec une grande précision et trés rapidement
par les machines du Centre de Calcul automastique de 1'O.N.E.R.A.

La précision des mesures est la suivante:

(1) Le seui) de lecture de la fréquence est de 0,2%, la précision de 0,5% environ,
limitéde principalement par la stabilité du moteur d'entrainement.

(2) Les angles, forces et moments sont obtenus par des lectures d’ élongation.
La précision de la méthode est actuellement limitée par les appareils de lecture
utilisés. Elle est de 1/100 dans cinq gammes de sensibilité allant de 1 & 0,01.

Cette précision pourra 8tre améliorée lorsque les mesures seront faites par
une méthode potentiocmétrique.

(3) Le réglage de la phase & la quadrature est obtenu & 1/20 de degré prés,

1.6 REMARQUES

La position de la maguette par rapport & 1'axe de mesure permet, dans certaines
conditions de compenser entre eux, les moments massiques et aérodynamiques. Cette
compensation peut étre totale pour une fréquence bien déterminée dont la valeur est
fonction des différents paramétres de 1'essai.

Dans ce cas, la mesure du coefficient d’amortissement de tangage Cmq est obtenue
avec le maximum de précision, en effet:



Une erreur de réglage de phase de 8° n’ introduit alors qu*une erreur de 1% sur
la mesure du terme en quadrature;

La mesure de la dérivée stationnaire Cmi , qui entre dans le calcul de Cmq '
est obtenue par une méthode de zéro; 1

Les déformations sont moins importantes.

Les améliorations apportées par cette ‘méthode de zéro' résultent de la comparaison
des résultats obtenus dans le cas du centrage avant ol cette compensation est
réalisée et le cas du centrage arriére od elle ne peut 1'étre. La comparaison portera
d'abord sur la mesure des coefficients stationnaires Cz; et Cp; dont la valeur
est bien connue par ailleurs, puis sur les mesures de Cz;l et de Cm°1 .

Les résultats trouvés & Mach 2 seront discutés & titre d’ exemple:

(a) Leur examen montre qu’au centrage avant, les conditions nécessaires 3 la
compensation étant satisfaites, 1’"erreur de mesure instationnaire du coeffi-
cient Cz, ne dépasse pas 12,5%. La fréquence réduite wR croissant, elle

1

est d’abord constante puis & partir d'une certaine valeur de wR ., elle
devient creoissante (Pig.12).

Les résultats obtenus au centrage arriére aprés un premier dépouillement ont
conduit & une erreur moyenne de 7% sur ce méme coefficient.

Les coefficients statiques de déformation ont alors été mesurés de nouveau
sur un bt d’eétalonnage plus rigide et 1'écart a pu étre ramené dans la plage
d’ erreur précéddente.

(b) La précision de mesure du coefficient Cmj résulte de 1a comparaison des
emplacements de foyer obtenus dans les deuf cas de centrage. Au centrage
avant, 1'écart avec la valeur stationnaire ne dépasse pas 0,3% pour les
4 premiéres valeurs de la fréquence, il est de plus de 1% au centrage arridre
malgré 1’amélioration apportée dans le deuxidme étalonnage aux coefficients
de déformation.

Dans 1’état actuel de la technique (8¢ de 1'ordre de 1/20 de degré), il y a lieu
de s'attendre & une erreur de 6% de la corde centrale de 1'aile dans la détermination
de la positicn de 1'axe correspondant & une valeyr nulle de Cz et, par conséquent,
& une erreur du méme ordre dans les calculs de changement d’axe felatifs & Cmql .

Les valeurs de Cmq mesurées au centrage avant, s’écartent de moins de 5% des
valeurs trouvées au vofsinage de la fréquence de compensation. Les erreurs de
mesure sont amplifides du fait de la faible valeur du rapport J(M,} entre le moment
aérodynamique corrigé et la valeur brute:

- visic l
J(M1) = %p mql(ql N)
J(Ml)

La valeur retenue pour Cmql comporte une erreur moyenne de 3%, s'il est supposé

que les mesures directes sont connues & 1% prés.
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Les points expérimentaux trouvés au centrage arridre présentent une dispersion
de 15% qui provient d’une part, des erreurs dues au réglage de phase amplifides
par la valeur du quotient %ﬁDVZSlCmql(qll/V)/R(Ml) , d'autre part des erreurs de

lecture dont 1'importance est accrue, car les valeurs mesurdes sont petites. La
mesure la plus précise dans ce cas est celle faite A la fréquence la plus basse;
elle peut cependant comporter une erreur de 18%.

Le calcul de cInql au centrage arridre a partir des mesures du centrage avant,

fait apparaftre une différence de 8% entre les deux résultats qui ne se recoupent
que dans leur marge d’erreur.
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DEUXIEME PARTIE

DETERMINATION EN VOL DES COEFFICIENTS AERODYNAMIQUES
D’ UN AVION PAR L'ETUDE DE SA REPONSE EN FREQUENCE

P. Mathé*

2.1 GENERALITES

Les médthodes permettant la détermination des coefficients aérodynamiques d’un
avion par essais en vol sont nombreuses: vols stabilisés dérapds, dtudes des oscil-
lations libres longitudinales et transversales (période, amortissement) étude de
vitesses de roulis limites, etc.1%"1%,

Toutes ces méthodes d’expérimentation relativement simples offrent 1’ inconvénient
de ne fournir que des résultats fragmentaires et souvent au prix d’hypothdses
simplificatrices qu"il est de plus en plus difficile de justifier avec les avions
modernes.

L' étude de la réponse en fréquence d*un avion 3 un ordre sinusoidal de 1'une
quelconque de ses gouvernes échappe en grande partie a ces critiques; en particulier
elle fournit 1’ensemble des coefficients aérodynamiques d'un avion aprés une unique

4 ’ [ \ 15
serie d*essais donc d’une fagon trés homogéne °,

51 cette méthode est encore relativement peu utilisée, c'est pour une grande part,
parce qu’elle nécessite un certain nombre de ‘précautions'. tant expérimentales. que
dans 1'interprétation et 1’ exploitation des résultats bruts des essals.

2.2 ETUDE DE LA REPONSE EN FREQUENCE - EXPOSE DE LA METHODE

Les mouvements d’un avion autour de son centre de gravité sont régis par un
systéme d’équations différentielles que 1’ on peut toujours supposer linéaires si les
amplitudes sont suffisamment faibles. Cette linédarité suppose d'autre part
l’indépendance des mouvements longitudinaux et transversaux, ce qui est vérifid pour
les petits mouvements et simplifie bien les choses puisque 1*on peut ainsi étudier
séparément ces deux mouvements. Nous allons décrire la méthode dans le cas le plus
compliqué: celui du mouvement transversal.

Les équations lindarisées du mouvement transversal sont

dj
mV [-d_.t + rl - (i~ E)pl] = le_] + Y513 + mg¢1 + (Yalal) (1)

* Ingénieur a4 la Générale Aéronautique Marcel Dassault
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avec la relation

A un ordre sinusoidal & :

correspondra un mouvement résultant de 1’avion - quand le régime transitoire sera
amorti - caractérisé par des vitesses de roulis, de lacet et des dérapages de la

forme:

Ry

-
-
1

L
]

g
H

ou encore en posant:

a_ = —coscbps

a, = —cosd.

L}

p,/

r,/A

i/A

§ = Acoswt

Pcos (wt + ¢ps)
Rcos (wt + ¢r5)
Jeos (wt + cbjs)

deos (wt + q’oﬁ)

P
bp = = E sin ¢ps

ete...

ap coswt + bpsinwt

8y coswt + br sinwt

8 coswt + l:;j sinwt

(2)

(3)

(4
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En identifiant & 0 les termes facteurs de sinwt et coswt dans les
Equations (1), (2), (3) et (4), on obtient les équations en ¥, , ¥; , L, ,
1 1 1

Lpl , ete.
mVl-wb, + 8, - (1 -] - Yy ey - mgay - Yy = 0 (1a)
whmj+m-(1-a%]-yﬁj-m% = 0 (1b)
Awbp - LJ 1&3 - Lplap - Lriﬂr - le = 0 (2’)
-Away = Ly by = Ly by < Ly by =0 (2b)
Cwb, - leaj - Nplap - erar - N81 = 0 (3a)
“Cway - Ny by - Np1bp - N br =0 (3b)

avec les relations:
1 _ 1
b¢ = a_J _ap + (1 - €)a, (4a)
— I ]

8y = —|b, + (1~ O, (4b)
Nous obtenons ainsi, aprés élimination de ag ot un systéme de 6 équations

lindaires & 10 inconnues qui sont les coefticientu séro amiques Y;1 . YJI v Lyy o

L, +L, . Ly , N ,N ,N et Ny . C'est-3-dire que théoriquement, 11

Py r 1, Py ry 8,

suffit de connattre les grandeurs a et b correspondantes & deux valeurs distinctes
de « pour avoir déja plus d’équations que d’ inconnues et donc en principe pouvoir

déterminer tous les coefficients adrodynamiques.

En fait cette méthode est impraticable pour deux raisons: la premidre, évidente,
est qu’'elle exigeralt une précision dans la mesure des grandeurs a et b absolument
impossible & obtenir; le seconde est que les dérapages sont difficilement mesurables
dynamiquement et donc que les quantités a, et by sont mal connues.

On tourne cette dernidre difficultd en ne mesurant pas les dérapages mais en les
calculant & partir des relations (la) et (1b) dans lesquelles on suppose YJ et
Ysl connus.
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Ces termes n' interviennent en général que comme des termes correctifs. Il suffit
alors d’utiliser les valeurs fournies par les essais en soufflerie.

On obtient ainsi pour chaque fréquence essayée deux systémes de deux équations i
quatre inconnues:

(roulis) Awb, - LUIaJ - Lblab - Lrlar - le = 0
“Awa, = lebj - Lp1bp - Lrlbr . =0
(lacet) Cwb, - leaj - Nplap - erar - Ns1 = 0
-Cwa, - lebj - Nplbp - erbr = 0

On élimine les problémes posés par la dispersion des mesures en effectuant un
nombre N assez grand d’essais 3 des fréquences différentes; on obtient alors deux
systémes - 1'un relatif au roulis, 1’autre au lacet - de 2N équations linéaires &

4 inconnues que 1'on résout par la méthode classique des moindres carrés.

2.3 REALISATION DES ESSAIS
2.3.1 Obtention d'un Déplacement Sinusoidal de la Gouverne
Les avions sur lesquels nous avons effectué ces essais possédaient tous des servo-
commandes électro-hydrauliques. Il nous 2 donc suffi de brancher ces servo-commandes
i la sortie d'un générateur de tension sinusoidale dont le réglage - par valeurs
discrétes - en amplitude et en fréquence restait & la disposition du pilote.
Remarquons qu’il est nécessaire, dés que 1'on expérimente des fréquences relative-
ment &loignées de la fréquence propre de 1'avion, d’avoir un déplacement de la

gouverne trés ‘pur’ si 1'on veut obtenir une réponse de 1’avion directement
expleoitahle, c’'est-d-dire exempte d'harmoniques du signal,

2.3.2 Paranétres Enregistrés
Ce sont:
Les déplacements de la gouverne:
Les vitesses de lacet et de roulis pour le mouvement transversal,
La vitesse de tangage pour 1'étude du mouvement longitudinal;

L'accélération normale 7, dans le cas de 1'étude du mouvement longitudinal.
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Les mesures de dérapage, tant par sonde anémométrique que par sonde mécanique,
se sont révéldes inexploitables & cause des retards trds importants que présentaient
ces dispositifs, qui n'étaient pas particuliérement adaptés § ce genre de mesure.
I1 est possible de remédier & cet inconvénient, soit par étalonnage en soufflerie de
1" installation (ce qui peut d'ailleurs présenter quelques difficultés s’'il s'agit de
vitesses supersoniques), soit, plus simplement par utilisation d’un dispositif
spécialement adapté aux mesures dynamiques (sonde anémométrique équipée de capteurs
de pression 4 temps de réponse trés bref).

Par contre, les vitesses de roulis, lacet et tangage sont mesurdes aveec une bonne
précision par des gyromdtres dont il est facile d’établir 1' étalonnage dynamique au sol.
Cet étalonnage permet d’évaluer les corrections & apporter aux mesures des différentes
vitesses de rotation (Fig.186).

Ces corrections sont loin d'é&tre négligeables mais sont connues avec une bonne
précision.

2.3.3 Déroulement des Essais

Une des principales difficultés des essals, tout au moins pour le pilote, réside
dans la stabilisation de la vitesse, surtout dans le domaine transsonique, oli chacun
des coefficients aérodynamiques de 1'avion varie rapidement avec le nombre de Mach.

Au cours de chaque vol, il est possible d’effectuer au maximum une quinzaine
d'essais 4 des fréquences différentes, car il est indispensable d'attendre la plus
parfaite stabilisation des oscillations de 1’avion.

2.3.4 Depouillement des Essais

I1 est nécessaire d'effectuer une dizaine de mesures a des fréquences différentes
par point d’essais, tant en transversal qu'en longitudinal.

Les différents paramétres ;s 4, r,} font 1'objet d’un enregistrement photo-
graphique, ce qui permet, par simple examen des bandes d’ enregistrement 1’élimination
de tous les essais incorrects (turbulence, stabilisation imparfaite).

Les amplitudes et les déphasages peuvent étre mesurés directement sur 1’ enregistre~
went photographique, mais le dépouillement direct d’hectomdtres de bandes, aprds une
campagne d’essais, ne contribue pas & rendre la méthode trés séduisante. L*utilisation
d’une machine fournissant une conversion digitale des grandeurs relevées sur les
bandes d’enregistrement les rend directement exploitables par les ordinateurs
électroniques classiques et permet un gein de temps et de précision non négligeable.

Une méthode, certainement beaucoup plus élégante, consisterait i effectuer au
cours du vol un enregistrement magnétique des différents paramétres, et 3 en faire
1'analyse harmonique par les méthodes classiques du calcul analogique.

La sulte de 1'exploitation des résultats - calcul des coefficients adrodynamiques
par la méthode des moindres carrés - est, dés & prdsent, confide aux calculateurs
é1éctroniques.
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2.4 DISCUSSION DE LA METHODE - PRECISION

I1 est trés difficile de chiffrer cette précision, qui dépend non seulement de
celle des mesures, mais encore du nombre et de la dispersion des essais.

2.4.1 Précision des Mesures

Elle dépend évidemment de celle des instruments utilisés, mais aussi de 1’'ordre
de grandeur des variables mesurédes; et 13 un compromis est & réaliser; si les
amplituded des variables sont trop faibles, leur mesure précise est d'autant plus
délicate qu’elles sont alors facilement ‘brouillées’ par la turbulence atmosphérique;
8i les amplitudes sont trop grandes 1'hypothdse de la linéaritd des équations du
mouvement de 1"avion n’est plus valable. Pratiquement nous avons choisi les
amplitudes des déplacements des gouvernes afin d’obtenir des vitesses de lacet et
de tangage de 1'ordre de 3 4 5° par seconde et des vitesses de roulis de 1°ordre de
15 & 25° par seconde; les amplitudes des mouvements angulaires ont été limitédes
3 10° en roulis.

2.4.2 Noumbre des Essais

La méthode ne nécessite pas 1'emploi de plus d’une dizaine de fréquences
différentes. Ces frégquences sont choisies uniformément dans une bande relativement
étroite entourant la fréquence propre F de 1'avion.

Pratiquement on n’explore que la bande de fréquence comprise entre la moitié et
le double de F . les essals effectuéds & des fréquences supérieures ou inférieure
sont en effet inexploitables (gain trés faible, phase variant trés peu avec la
fréquence).

En conclusion:

sur les mesures en vol, 1’intérét essentiel de la méthode réside dans son caractére
‘globale’, fournissant non pas individuellement 1°un ou 1’autre des coefficients
aérodynamiques de 1’avion, mais bien la matrice de ces coefficients. Ce résultat est
trés important, tout au moins du point de vue de 1'avionneur qui, dans bien des cas,
ne désire rien d'autre qu'un ensemble cohérent de coefficients rendant compte, an
mieux du comportement général de son avion, et lui permettant 1’ étude de certains
problémes particuliers tels que le couplage par inertie, 1'adaptation de pilotes
automatiques, etc. A cet égard. la précision individuelle de chacun des coefficients
importe moins que la cohérence et la précision globale de 1’ensemble.
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CONCLUSION

Ce tour d'horizon rapide a mis en évidence comment peuvent étre dtendues aux

souffleries transsoniques et supersoniques de dimensions modestes les diverses
méthodes d’ essai couramment utilisées en subsonique.

(1) Les expériences en rotation forcée paralléle au vent, particulidrement

(2)

(3)

(4)

(5)

intéressantes par leur facilité de mise en oeuvre sont parfaitement adaptées
aux mesures non seulement sur maquettes d’avion, mais aussi sur maquettes de
missiles, méme de faibles dimensionms.

L'emploi des installations d’essais en oscillations libres est particuliérement
indiqué dans deux types d’applications:

(a) La mesure & basse fréquence des coefficients de stabilité sur des maguettes
de trés grandes dimensions, ou méme sur 1'appareil réel;

(b) Les études de flottement des structures; dans ce cas les maquettes sont en
général petites et les fréquences élevées. Ces mesures sont souvent précéddes
d' essais en oscillations entretenues.

Des balances en oscillations forcées commencent & entrer en pratique courante.
Elles ont 1’avantage de fournir 1'ensemble des coefficients, de plus leur montage
est particulidrement facile dans les souffleries de petites dimensions,

Les difficultés rencontrées dans la mise au point de ces balances ont pu &tre
levées grice & 1’allégement des maquettes, & 1'utilisation des équipements
normalisés pour les mesures stationnaires et & la création d’ appareillages
assurant des réglages de phase trés précis.

Des progrés restent encore & accomplir, notamment pour abréger la durée des essais

ot adapter la méthode aux souffleries & rafales.

En ce qui concerne les principes de mesure en vol, il n'y a pratiquement, & notre
connaissance, aucun élément nouveau & ajouter aux méthodes déji décrites dans la
documentat ion existante.

La méthode des oscillations entretenues exposée, d titre d’exemple, dans la
seconde partie se révéle applicable méme en vol transsonique; le procédé d’excitas-
tion & partir de la servo-gouverne parait séduisant par sa souplesse d' emploi.

Toutefois des progrés restent encore 8 accomplir sur le plan pratique pour
faciliter le dépouillement des essais; 11 semble que les procédds modernes
d’ enregistrement et de télémesure devraient permettre d’unifier les méthodes
d’exploitation des essais en vol et en soufflerie.

Les résultats de mesure des dérivées aérodynamiques cbtenus par 1’un ou 1°autre
de ces procédés se recoupent dans la limite de leur marge propre d’erreur qui est
de 1’ ordre de dix pour cent.
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Fig.14 Triédres de référence, notations
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ANNEXE

Théorie de la Méthode

I. NOTATIONS

Masse spécifique de 1’ air
Vitesse de 1’ écoulement
Nombre de Mach

Corde de référence

Surface de réfdrence
Fréquence des oscillations
Pulsation (27 )

Fréquence réduite (mfl/v)
Vitesse angulaire de tangage
Vitesse angulaire de lacet
Angle d' incidence

Angle de dérapage

Masse de la maquette comprenant la partie pesée du dynamométre

Rayon de giration autour de Gy,

Axes de référence liés a la balance figure

Axe d'oscillation

Axe géométrique du dard sans déformation

Abscisse du centre d’inertie de la masse m

Abscisse du centre de réduction des moments M, ou N

Vitesse de 01

Elongation du mouvement d'oscillation

Amplitude correspondante sans déformation



Amplitude de 1'angle balayé par 1'axe longitudinal de la
magquette (incidence aérodynamique) QA

Amplitude réduite du mouvement du centre de gravité de
la maquette (zg/xg) b

Amplitude réduite du mouvement de 1'axe de mesure 84,

Accroissements d’Amplitude dus aux Déformations
de la Balance

(a) mesurés Y,

(b) non mesurés dus aux efforts mesurés

pente de 1’extrémité du dard 86, ou h,
fldche relative de G G'G/0G' 66, ou h
fléche relative de 0 0’01/00' 8901 ou h,,

Grandeurs en phase avec le mouvement imposé

Effort R(F)
Moment R(MI)
Accreoissement d'amplitude R(h},R(h, 3

- !
Grandeurs en quadrature avec le mouvement impose

Effort J(F)
Moment JM)
Accroissement d’amplitude, etc. J{h), J(h,)
Symbole des nombres imaginaires k)
Dérivées successives par rapport au temps 9,9

2. EQUATIONS DU MOUVEMENT DE LA MAQUETTE

Dans le cas des mesures longitudinales, les efforts auxquels est soumise la maquette
et les valeurs mesurées par le dynamométre sont 1iés par les relations:

A-i1



[ X, x, LT[ ® F + mxglg
CzI C, Czi — C, = - —
1 a v v vy &, %ovis
= {A. 1)
X, x,l -8, M, + mlxg(xg - xl)é{j + ré@A]
my  Cmy T M % pvisi
1 1 1 1 ] _'Guu L ]
La nature du mouvement:
- Ewt
0, = GAe
conduit aux relations:
QA - J-'CUQA
(A.2)
5 . 2
GA = ew QA

et deux relations analogues pour &,, et 6&; .

En tenant compte de (A.2) et en introduisant 1'expression de la fréquence réduite Wy .

les Equations (A.1) se transforment:

- X - X C C M F + mw?x.6
_ o7 21 - i | z m G
IE?A sz‘JRl Boy 2i0pt, 4“’8.[ ‘901] 4 1, *————26——
Loves
Czq, Cnq,| _
% ovisl |
(A.3)
aux faibles fréquences réduites (wy € 0,05) , les termes en m; peuvent &tre
négligés et les expressions des Equations (A.3) se simplifient:
8, - 2y, ~L 6 23ub, | |21, Cm [ F + mw’xgb; ]
AT SR Yo CJ9RYA 1o Ty - )
bpvs
Cqu Cqu M, - mw?[xg(xg = x )6 + r36,]
%oVisl
(A. 4)

F et M, étant des grandeurs complexes, ainsi que les amplitudes du mouvement

corriges &, , 6 , 6,y
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Soit:

By = R(Gy + 336y
8, = R(Gg) + TI36)
6,y = B8, + 3336,

en portant les expressions ci-dessus dans 1'Equation (A.4) et en sdparant les parties
réelles et imaginaires, il vient aprés quelques simplifications:

1. Partie réelle

, ] _R(F) + mow *xgR(5)
1y % p V2SR(6,)
= (A. 5}
c R(M)) - mw2(xg(xg = x DR(E) + riR(6y))
m
i 11_ i % 0 V2SIR(6,) ]
2. Partte imaginaire
36 xRy ; o i [ JI(F) + mo *xgJ(365)
2pR(6) 1 R || "1 "y %o VIS 2upR(G,)
c . J(M,) - ma)z[xG(xG - x,)36y) + réJ(SBA)]
|y My . %oV28l AgR(G,)

A-iv

(A.6)




DISCUSSION

B. Etkin (Canada): Mr. Mathé has described the frequency response technique which

he used to obtain stability derivatives from flight data. In principle the same
results can be obtained by the use of transient test techniques, in which the input

is a control surface pulse rather than & steady sinusoidal oscillation. The transient
technique has been used in the U.S.A., I believe with some success. It has the
obvious advantage of requiring less testing time. Would the speaker care to comment
on whether he considered this method and, if so, why he prefers to use the frequency-~
response method?

Reply by P.L. Mathé: Nous avons essayé d’effectuer 1'analyse harmonique de certaines
réponses transitoires d'un avion. En déf1n1t1ve, les résultats furent trés décevants.
La précision n’est absolument pas comparable, Vous avez vu la fonction de transfert
R/S que nous avions calculée et que nous avions measurée; ceci représente une bande
de fréquence qui va de la fréquence moitié i la fréquence double de la fréquence
propre de 1'avien, ce qui est donc une bande de fréquence assez grande. Si 1'on
appllque une analyse harmonique de la réponse A une sollicitation triangulaire ou en
echelon, on trouve une dispersion des points qui est beaucoup plus grande et qui ne
permet pas de trouver les coefficients. 11 existe peut-&tre des cas particuliers oil
1'on pourrait obtenir ces coefficients, mais dans le cas transversal en particulier,
on n*a jamais pu obtenir des résultats d’essais suffisamment bien allgnes gue pour
déterminer les coefficients.

H.H.BM, Thomas (U.K.): Our experience in the U.K. suggests that, whatever method of
analysis or excitation is used, the limit of accuracy of results in terms of deriva-
tives is set by the instruments. A considerable effort has been put into improvement
of these, but my impression is that the return is not in proportion. Would Mr. Mathé
care to comment?

Reply by P.L. Mathé: Effectivement tous ces probldmes se raménent i des probladmes

d’ instruments de mesure et je crois qu il y a un gros progrés & faire dans ce

domaine. Il y a en outre des progrés & faire dans le domaine des mesures elles-mémes,
¢’ est-g-dire passage aux measures sur bande magnétique qui facilite les 1nterprétat10ns
ultérieures.
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