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SOMMAIRE

La premiere partie de cette communication, qui a trait aux
recherches en soufflerie sur lea d6rives a6rodynamiques, apporte un

compl6ment aux etudes de synthése prócédentes par un examen critique

des méthodes et moyens de mesure couramment utilisés l'heure
actuelle. Quelques progrès sont exposés et quelques résultats qu'ils

ont permis d'obtenir sont présentés. La seconds partie est consacr6e
aux experiences en vol entreprises par un constructeur rrançais a

1' occasion de 
Is 

miss an 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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MESURE DES DERIVEES AERODYNAMIQUES

EN SOUFFLERIE FT EN VOL

INTRODUCTION

Nous nous proposons de donner un aperçu de l'état des techniques de mesure des
dórives aérodynamiques en soufflerie at an vol et de justifier par la comparaison
des quelques rsuitats disponibles la confiance a leur accorder, dans le domaine
des vitesses soniques et supersoniques.

La premjre partie traitera des méthodes expérimentales an soufflerie de dimensions
modestes qui, avec 1' aide de la théorie doivent fournir, des l'avant-projet, lea

données aérodynamiques nécessaires la discussion de la stabilite' et de la
manoeuvre.

Mais, malgré lea progrês récemment accomplis dans lea techniques de calcul ou de
mesure en soufflerie, de nombreux problèmes subsistent, en particulier dans le
domaine transsonique.

Le constructeur est done conduit a entreprendre, a posteriori, sur l'appareil
prototype, la mesure en vol des coefficients aérodynamiques en vue de confirmer ou
méme de completer lea rdsultats qu'il a Pu obtenir an cours de 1' étude du projet.

La seconde partie de cet exposé sera consacre'e I ce deuxiême aspect de la
question.

V



PREMIERE P A R T I E

RECHERCHES EN SOUFFLERIE

M. Scherer

1.1 GENERALITES

M. Maurice Roy dans une confdrence faite en 1954 a montré lea possibilités
d'application des theories classiques sur la stabilité sox recherches expdrimentaies
de mécanique du vol 1 . Plusieurs suggestions y sont exprime'es; elles ont servi de base
sox recherches entreprises I l'O.N.E.R.A.

Lee Arnold dans un AGARDograph 2 paru an 1955, expose lea principes et donne lea
descriptions des principales installations r6alises par lea organismes tie recherche
aéronautique des nations membres de 1'AGARD.

Dans une publication plus rScente, r6dig6e en 1959 1 l'occasion d'une sóance de
travail du comit6 des Souffleries de 1'AGARD a Marseille 3 , Orlick-Ruckeinann classe
de fagon complete lea diffe'rentes móthodes. Sa publication contient en outre

20 pages de r6frences bibliographiques la plupart postrieures a 1950 ce qui

nontre bien l'ampleur des travaux auxquels ont donna lieu ces recherches au cours de
ces dernibes annes.

Cependant, en s'appuyant sur ces etudes de synthese, il suffira d'un tour
d'horizon rapide pour faire I nouveau le point de l'tat des connaissances sur ce
sujet.

D'une mani&e g6n4rale, lea principales difficult6s rencontrées an cours de Is
mise au point des installations basdes sur lea diff4rentes mthodes ont Pu &tre

surmontes, gr&ce, en gran4e partie, aux progrès intervenus dans lea techniques
£lectroniques.

Ces installations sont actuellement en service courant dans lea souffleries

subsoniques et supersoniques et lea efforts s'orientent maintenant vers l'accroisse-

ment de leur rentabilité; lea mesures en hypersonique qui viennent seulement d'tre
abordées, bn6ficieront de l'expórience d6j1 acquise.

Dans ce qui suit lea techniques exp6rimentales, classées par mdthode d'essai,
seront examines dans l'ordre.habituel: rotation uniforme oscillations libres,

oscillations forcées, oscillations entretenues.

• Chef de Subdivision de Recherches 1 O.NS.R.A., 25 Avenue de La Division Leclerc,
CMtiILon-sous.-Bagneux, Seine, France

--
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1.2 ROTATION UNIFORME

C'est le procéd6 le plus ancien et aussi le plus commode pour la mesure des dérivées

par rapport I is vitesse angulatre d'axe parallèle an vent. Ii 
as 

pr4sente sous deux

aspects: rotation forcée on rotation libre.

1.2.1 Dans le cas de la rotation forcdc, la ddrivde directs d'ainortissement de roulis,

exprimde par le coefficient C 1 , est dtermin6e par la pente de Is courbe des

moments de roulis trace'e en fonction de is vitesse de rotation.

Cette courbe 
as 

prdsente is plus gn6ralement sous forme d'une droite, condition

indispensable pour obtenir des mesures pr6cises par cette m6thode.

Les mesures de moment, faites en soufflerie en maintenant constantes la vitesse de

i'ócoulement et la vitesse de rotation de la matauette sent de nature stationnaire;

elles sont relevées an morn des instruments de mesure courants de la soufflerie.

Ii est done possible, dans de nombreuses souffleries, de les enregistrer sur 6tat

imprim6 et bonds perforde an vue d'une reduction automati que des donn6es.

Ii est int6ressant de rappeler briêvement les principes de disposition des

balances (Fig.1):

(1) La mesure de la raction d'appui a £té adoptée I l'O.N.E.R.A. par M. Bismut"
pour le premiere balance miss en 1950. La maquette est entralne'e par un moteur

6lectrique dent le b&ti support, monté sur deux roulements, est bride par un

dynamomètre I jauges r4sistantes.

(2) La mesure directs du moment sur 1' arbre tournant adoptée sur deux installations

du NASA Puns par Brown et Heinke 5 et l'autre par Wiggins'.

On montage k 1'4chelle de Is premire installation a 6t6 r6alts6 récemment

l'O.N.E.R.A. en utilisant un dard de dimensions normalisées. Ce montage est

adapt6 I tine dimension de veins de 0,3 x 0.3 m2

Le dynaniometre est I Jauges rósistantes, lea courants d'alimentation et de
mesure passent par des contacts glissants.

Avec la premiere disposition, ii faut s'assurer Quo le moment parasite dft aux

rrottements sur lea roulements du banc-balance ne repr4sente qu' une fraction ne'gli-

geable du moment chercS; avec 
Is seconds disposition 11 faut v6ririer que les

contacts glissants ne perturbent pas Is mesure et que 1' axe de mesure coincide

exactement avec 1' axe de rotation.

L'expórience montre que les résultats fournis par lea deux dispositifs sont
I
quivalents.

Ces balances conviennent parfaitement aux mesures sur des maquettes de missiles dans

lea souffleries transsoniques et supersoniques de petites dimensions.

Les moments I mesurer sent tSs petits et ii est indispensable d'assurer une
parfaite stabilité de la vitesse de rotation, sous peine d'introduire dans lea mesures
des efforts d' inertie dus aux acce'lérations angulaires.
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Le dispositif, très simple, prJsentd ci-dessous, imagind I i'oNERA par
M. d'Humiêres, donne de fagon aisde is valeur de la vitesse nec une grande
pr4cision et permet simultandment le contrôle permanent I vue de as stabilitó: Is
signal d'un gdndrateur dtalonné est immobilisd sur l'e'cran d'un oscilloscope bicourbe,
dont is seconde vote eat attaquée par on lancetop branch sur 1' arbre tournant. La
vitesse est stabilisde et rdglM a is valeur uixde lorsque lea deux signaux
apparaissent immobiles sur l'écran. Le moindre écart de réglage entrains le ddplace-
ment d'une image par rapport I l'autre (Fig.2).

1.2.2 Les mesures des ddrive'es croistes du moment de lacet	 et de la force de
ddrive Cy. , peuvent hgalement kre ddduites des essais en rotation uniforms.
L'emploi de deux dynamomètres tournants lids a l'arbre paratt ici le mieux indiqud
(Fig. 3).

Les grandeurs I mesurer sont très petites; dans le cas des maquettes usuelles

d'avions, elles ddpassent rarement is dixl&ne partie du moment de roulis. Aussi

ies dissym6tries dans la rpartition des masses et dans lea formes des unaquettes,
dont 1' importance relative est maJorée sur lea maquettes I petite óchelle, conduisent

i des efforts parasites Qui sont de l'ordre des grandeurs I mesurer. Mais la valeur

de ces perturbations ótant inddpendante du sens de rotation, il est possible Wen
dliminer is plus grande partie en faisant tourner is maquette dans un sens, puis

dans l'autre. lJne idgêre correction reste cependant ndcessaire pour tenir compte

des valeurs parasites rsiduelles provenant de la deformation du dard.

Las données en seront fournies par:

(a) Des mesures de deformation du dard sons des charges statiques;

(b) La dárivde de position Cn du moment de iacet par rapport I 1' angle de
ddrapage;

(c) Un essai sans vent avec Is balance en rotation uniforms qui donnera Is valeur
du balourd;

(d) Las valeurs des moments et forces relevdes an cours des essais avec vent qui
permettent de calculer is deformation.

Une correction supplémentaire pent provenir Won ddfaut éventuei de perpendicu-
laritó entre 1' axe de mesure et 1' axe de rotation. Son importance est due aux

diff4rences des ordres de grandeur, déj& signalées, entre lea moments de roulis et de
lacet. Cette correction peut Atre ddduite d'un talonnage statique.

La methods de rotation uniforms forcde, facile a mettre en oeuvre, ne s'applique
malbeureusement de f4on pratique que si 1' angie d' incidence est voisin de zero.

Elie semble difficile I utiliser dans les souffieries I rafales.

1.2.3 Rotation Libre

Le second aspect de la m&thode ne sera rappe14 ici que pour mémoire. La mesure de

la vitesse de rotation d'une maquette rendue dissyme'trique, fournit une relation
reliant l'effet de Is dissyme'trie an moment d'amortissement dft I is rotation.
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Un moyen simple de mesurer cette vitesse consiste I utiliser une cellule photo-

6iectrique dont l'clairage est masqu4 de fa2on p6riodique par la voilure ou les
empennages en rotation et I utiliser ce signal suivant la même m6thode que celle

du Section 1.2.1 (in fine).

1.3 OSCILLATIONS LIBRES

Cette móthode, aussi ancienne que la prdcdente, est pratiquement abandonnée dans

le domains incompressible. Par contre, elle est 1' objet de nombreuses applications

en transsonique et supersonique, principalement en vue de la dtermination des
coefficients d' influence ahrodynamique intervenant dans le flottement des structures.

Un rapport de K. Dat de l'O.N.E.R.A. a 4t4 publié sur cette question en 1958 (Fig.4)7.

Les maquettes, souvent du type ft Is paroi, sont montes sur une suspension ne

comportant que des liaisons 6lastiques un seul degré de libert4 fortement encastrées.

Les modules de rigidit de ces liaisons sont Slevs, ils permettent d'obtenir des

fr6quences rduites importantes avec de faibles amortissements de structure.

Les fr4quences sont mesurées avec une grande precision par des compteurs
d' impulsions, ce qui rend possible la determination des rappels arodynamiques

g4nralement petits par rapport a 
Is rigiditd de la suspension.

La mesure du dcre'ment est faite couraminent d'aprês lea enregistrements graphiques

des oscillations, obtenus souvent aprês filtrage ft partir de l'enregistrement d'origine

sur bande magnétique.

Mais il exists aussi des appareils automatiques tel le daiupomêtre' d'Olson et
Orlik-RUckemann d4jI ancien (1954) et l'appareillage rklisé r4oemment par Bratt et

Wight du N.P.L. qui comprend des portes glectroniques et un intégrateur analogique.

L'oscillation i analyser est enregistrée sur bande magn4tique. L'appareil permet Is

mesure de l'amortissement sur un nombre d'oscillations choisi	 l'avance dans une

zone quelconque de la bande enregistrée.

1.3.1 Parmi lea équipements en oscillations fibres rdcemment mis en service, des

realisations ft des échelles trs diff&entes peuvent 8tre citóes:

(1) Dans Is soufflerie I 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-KUckemann°.

(2) Dens la Grande Soufflerie transsonique de 8 m de diamêtre de l'ONERA I Modane-

Avrieux, un montage de mesure (Fig.5) de l'amortissement autour des trois axes oi

chaque degré de libert6 autour de chacun des axes est libdr4 successivement. Le
poids des maquettes essa'es peut atteindre une tonne or i cette khelle, ii

est trs difficile de supprimer complètement les jeux et lea frottements de Is

suspension. M. Vaucheret a montre', dans une etude thorique non publiee, qu?il

kait possible de corriger leur effet de fagon simple a condition que lea

amplitudes soient au moms cinq fois superieures aux jeux. Si cette condition est

remplie:

(a) La pente de l'enveloppe des maxima d'hongation est la m&me que celle du

systame linaire sans jeu;
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(b) 1/ inverse de la 34 pdriode. prise entre deux valeurs nulles de l'dlongation,
et le jeu relatif correspondant sont lids par une relation lindaire.

(3) Les premiers montages de mesure de V amortissement de taxigage sur des maquettes
de corps de rentr je en hypersonique I 1'A.E.D.C.. par C.J. Welsch, R.L. Ledford,
L.K. Ward et J.P. Rhudy9.

1.4 OSCILLATIONS ENTRETENUES

Cette mdthode est géndralement associée I la précddente et leurs domaines
d'application sont les mgrnes.

Ii est, an effet e int&essant dentretenir le mouvement I la frdquence des
oscillations libres, puis d'annuler la force excitatrice, car lea effets des termes

transitoires, dus aux temps de rdponse des instruments de mesure, n'apparaissent
plus sur les enregistrements.

Les mesures relevdes en oscillations entretenues, a un degrd de libertt, amplitude
et phase du mouvement, comparées I celles de la force excitatrice permettent le calcul
des ddrivdes adrodynainiques liées i ce mouvement. Si lea autres degrós de libertd
de la maquette sont verrouilles par des dynamomètres I faible course, leurs Sponses
fourniront lea d&ive'es croisdes correspondantes.

Cette mdthode est applicable I des maquettes de grandes dimensions 6quip4es de
gouvernes.

Les appareils de mesure sont les mimes que ceux de la mdthode en oscillations
forces qui sera examinde I la Section suivante.

1.5 OSCILLATIONS FORCEES

De nombreuses souffleries a basse vitesse disposent I l'heure actuelle d'installations
de mesure basdes sur cette mdthode. Certaines d'entre elles sont ddcrites dans 1'AGARD-
ograph de Lee Arnold déjI citd.

Nona ne reviendrons pas sur ces é quipements ddjI anciens et bien connus.

MM. Harleth G. Wiley et Albert L. Bras].ow prhsentent I cette session de 1'AGARD

lea équipements rdcents destinds aux essais en transsonique et supersonique a
Langley Field.

Aussi nous contenterons-nous de donner ici quelques indications sur les instal-

lations r6cemnient mises en service & 1'O.N.E.R.A. dans lea souffleries transsoniques
et supersoniques de Chalais-Meudon et La Courneuve.

Ces installations ont djâ fait l'objet de deux communications, l'une a l'AGARD
en 1959 1 Marseille, l'autre au IVéme Congrès A6ronautique Europêen I Cologne
en 1960.
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i.e but recherché était de pouvoir disposer &un ensemble de mesure répondant sin

conditions suivantes:

(a) Mesurer toutes lea de'rivMs aerodynamiques intervenant dans lea calculs de

stabilité;

(b) Etre adapt6 a des souffleries de dimensions modestes (30 cm x 30 cm);

(c) Etre dune mise en oeuvre%isée;

(d) Ne pas demander d' operations laborieuses pour is reduction des donnêes de

soufflerie.

La méthode des oscillations paraissait is plus apte I remplir es conditions
pour diverses raisons:

La technique des dynamomItres I jauges rósistantes, parfaitement an point et

développe'e I l'O.N.E.LA. depuis de nombreuses années, a abouti I is ralisation

de balances dard normalisées qui donnent nec une excellente précision lea 6

composantes des efforts adrodynamiques.

Xl était relativement aise de disposer ces dards sur des supports entratn6s en

oscillations i un degS de iiberte' autour des axes de tangage, de lacet at de roulis,
considrs successivement.

Les instruments de mesure servant aux essais stationnaires pourraient convenir aux

mesures dynamiques I condition d'alimenter lea jauges par one source de courant

alternatif de fréquence ógale a celle de 1' oscillation.

Ce proce'dé avait deja Cté applique avec succès par M. Bismut I la balance de

stabilit6 transversale de Is soufflerie a basse vitesse de l'O.N.E.R.A. I Cannes

(loc. cit.l).

Les inoyens de calcul automatiques disponibles pouvaient perinettre d'effectuer
rapidement et avec une grande precision toutes lea operations numhriques nécessaires

I Is réduction des donndes de soufflerie.

Les premieres balances mises en service donnent lea driv6es aérodynamiques de

tangage et de lacet. Leur schéma est indiqud Figure 6.

Le même montage sert aux inesures longitudinales et transversales; pour passer des

unes sox autres, ii suffit de faire tourner la maquette de 900 autour de l'axe du

dard.

L'empiacement de l'axe de rotation an aval de la maquette conduit I un support en

veine de dimensions discrètes. Ii ne provoque donc, en régime subsonique, que de

très faibies perturbations sur la maquette et, en écoulement supersonique, ii n'apporte

aucune gene I l'amorçage de la souffierie.

Le detecteur de position dont be rOle sera précisé ci-après est óquipé d'un

dispositif de mesure I jauges resistantes (Fig.?).
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La source de courant sinusoidal ou courant d' analyse, se compose d' une suite
d'appareils électroniques trés classiques. it diagranune de fonctionnement de
l'ensemble de 1' installation est donne' Figure 8.

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

Au cours de ces experiences, la tension du courant d'alimentation des jauges -

on 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 réglde successivement en concordance, puis en quadrature avec le mouvement force'.

La representation vectorielle des réglages et des mesures est donnée Figure 9.

Its réglages de phase sont effectués manuellement au moyen d'un ddphaseur
6lectronique et contrôlés a vue:

(a) Pans le cas de la concordance, sur un oscilloscope en faisant apparattre

sur l'écran une figure de Lissajous formée par deux signaux, Pun émis par le
dótecteur de position et l'autre par le courant d'analyse.

(b) Pans le cas de la quadrature en annulant la composante de l'angle d'oscillation
indiquée par 1' instrument de mesure, le réglage d'aprês la figure de Lissajous

n' kant plus alors suffisainment précis.

Cette dernière operation est la plus delicate, c'est de as precision que depend, sauf
dans certains cas particuliers, celle des mesures des dérive'es par rapport aux vitesses
angulaires qui sont 1' objet essentiel de ces essais.

Or l'expérience montre que la position du zéro des instruments de mesure est mal
connue an cours de l'expérience. Ii en résulte une erreur de phase qui, étant donné

1' importance des termes en phase avec le mouvement force', introduisent (Fig. 10) une
erreur OH inadmissible sur Is mesure du terme en quadrature ON = OK

Un procédd de mesures symétriques permet d'éliminer cette erreur: une premiere
série de mesures est faite en choisissant arbitrairement un faux zero 01 voisin de
1' origine, puis la phase du courant est inversée et réglée en ramenant 1' indexe de
1' instrument de mesure a la position du faux zero initial 0 1 . Pans les deux cas,
les termes d'erreur OH et OH' sont égaux alors que la projection OL de la

grandeur a mesurer change de signe. La demi difference des lectures donne donc la

grandeur ON cherchée. La mesure est bien indépendante de la position du faux z4ro O
ce que confirme l'expdrience.

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

Etant donné, l'ordre de grandeur de l'angle mesurer, l'elasticite des organes de

commande entratne une augmentation d'amplitude gui est fonction des efforts subis par

la maquette et gui peut dépasser 10% de la valeur nominale. Xl est donc indispensable
d'assurer sa mesure.
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Par ailleurs le compromis inevitable entre Is sensibilité du dynainomItre et sa

rigidité entratne tine déformation du dard qui échappe au détecteur de position, d'oü

des accroissements d' amplitude de 1' incidence de 
is maquette et da la translation de

son centre de gravité (Fig. 15).

Pour lea évaluer deux hypothses ont étó faites:

La premiere, que Is deformation dynamique petit Atre représent6e par i!effet

d'une charge statique localise'e;

La seconds, que cette dformation dynamique se produit en phase avec la force

applique.

Ces hypotheses ont 4t4 vrifies par des mesures sans vent oa la maquette Malt

repr4sentde par une masselotte de forme géomdtrique simple.

La Figure 11 donne une reprsentation vectorielle applicable I l'un quelconque

des deux paramétres de deformation. Elle montre que des composantes des forces

d' inertie dues a Is dóformation du dard sont comprises dams les mesures en Quadrature.

Finalement le calcul des dérivées ahodynamiques cherchées, rapport4es I l'axe

passant par le centre de gravité avion se prsente sous forme de relations linéaires

a coefficients complexes entre lea diffrents paramétres mesurés (voir en annexe).

Les calculs assez lourds sont effectus avec une grande prcision et trés rapidement

par lea machines du Centre de Calcul automati que de l'O.N.E.R.A.

La pr4cision des mesures eat la suivante:

(1) Le seuil de lecture de la frquence est de 0,2%, la prkision de 0,5% environ,

limite principalement par la stabilit4 du moteur d'entratnement.

(2) Les angles, forces et moments sont obtenus par des lectures d'ólongatlon.

La precision de la m6thode eat actuellement limitée par lea appareils de lecture

utilisés. Elle eat de 1/100 dans cinq ganimes de sensibilite allant de 1 1 0,01.

Cette precision pourra être amelioree lorsque les mesures seront faites par

une méthode potentiom4trique.

(3) Le rdglage de Is phase I la quadrature eat obtenu 1 1/20 de degré pres.

1.6 REMARQIJES

La position de la maquette par rapport I l'axe de mesure permet, dans certalnes
conditions de compenser entre eux, lea moments massiques et a4rodynamiques. Cette

compensation peut être totals pour une fréquence bien d6termin4e dont Is valeur eat

fonction des diffrents paramètres de l'essai.

Dams ce cas, Is mesure du coefficient d'amortissement de tangage Cm q est obtenue

avec le maximum de prcision, en effet: 	
1
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Une erreur de réglage de phase de 80 n'introduit alors qu'une erreur de 1% sur
Is mesure du terme en quadrature;

La mesure de Is dérivée stationnaire Cm j . qui entre clans le calcul de
est obtenue par tine méthode de zero;

Les déformat ions sont moms importantes.

Les ameliorations apportes par cette 'm6thode de zero' rsultent de Is comparaison
des rjsultats obtenus dans le cas du centrage avant oft cette compensation est

r6alise et le cas du centrage arrière oft elle ne peut l'tre. La comparaison porters
d'abord sur Is mesure des coefficients stationnaires Cz 1	et Cmj1 dont la valeur
est bien connue par ailleurs, puis sur les mesures de Cz' et de 0m

QI

Las résultats trouvés a Mach 2 seront discutés a titre d'exemple:

(a) Leur examen montre qu'au centrage avant, les conditions nécessaires a la
compensation étant satisfajtes, l'erreur de mesure instationnaire du coeffi-
cient Cz i ne dpasse pas ±2,5%. La trequence rduite wR croissant, elle

est d'abord constante puis & partir d'une certaine valeur de coR • elle
devient croissante (Fig. 12).

Les résultats obtenus au centrage arrière après un premier dpouillement ont
conduit a une erreur moyenne de 7% sur ce m gme coefficient.

Les coefficients statiques de d6formation ont alors et6 mesures de nouveau

sur un b&ti dtalonnage plus rigide et 1'6cart a Pu kre ramenó dans Is plage
d' erreur pr4c4dente.

(b) La prcision de mesure du coefficient 0mi rdsulte de Is comparaison des
emplacements de foyer obtenus clans lea deuI cas de centrage. Au centrage

avant, 1'6cart avec la valeur stationnaire ne dpasse pas 0,3% pour lea

4 premieres valeurs de la fr6quence, ii est de plus de 1% au centrage arrière
malgre Pame'lioration apportée clans le deuxième 4talonnage sox coefficients
de deformation.

Dans l'ótat actuel de la technique (80 de l'ordre de 1/20 de degré), ii y a lieu
de s'attendre I tine erreur de 6% de is corde centrale de l'aile clans la djtermination
de is position de Paxe correspondant k une valeur nulle de Cz 	 et, par consquent,
une erreur du mme ordre dans lea caiculs de changement daxe relatifs I Cm1

Les valeurs demesures au centrage avant, s'écartent de moms de 5% des
valeurs trouv4es au voismnage de la fr6quence de compensation. Las erreurs de
mesure sont amplifiées du fait de la faible valeur du rapport J(M 1 ) entre le moment
a6rodynammque corrigé et la valeur brute:

- ½pV2S1C5(q11/V)

J(M1)

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

que lea mesures directes sont connues 1 1% pras.
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Les points exprimentaux trouvds an centrage arrière présentent une dispersion

de 15% qui provient d'une part, des erreurs dues au róglage de phase amplifióes

par la yaleur du quotient ½PV2SlCmq1(Qit/V)/R(Mi) , d'autre part des erreurs de

lecture dont 1' importance est accrue, car lea yaleurs mesures sont petites. La

mesure Is plus prdcise dans ce cas est celle Mite ft la fr&uence la plus basse;
elle peut cependant comporter une erreur de ±8%.

Le calcul de CmQ an centrage arrière i partir des mesures du centrage ayant,

fait apparaltre une difference de 8% entre lea deux r6suitats qui ne se recoupent

que dans leur marge d'erreur.
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D E U X I E M E P A R T I E

DETERMINATION EN VOL DES COEFFICIENTS AERODYNAMIQUES

DUN AVION PAR L'ETUDE DE SA REPONSE EN FREQUENCE

P. Maths

2.1 GENERALITES

Les m6tbodes permettant Is ddterminat ion des coefficients a&odynamiques d'un
avion par essais en vol sont nombreuses: vols stabilisés draps, 6tudes des oscil-

lations libres longitudinales et transversales (póriode, amortissement) 6tude de
vitesses de roulis limites, etc. 10-114

Toutes ces m4thodes d'expdrimentation relativement simples offrent l'inconvnient
de ne fournir que des r6sultats fragmentaires et souvent an prix d' hypotheses
simplificatrices qu'il est de plus en plus difficile de justifier avec lea avions
modernes.

L'4tude de Is re'ponse en fréquence d'un avion a un ordre sinusoidal de l'une
quelconque de sea gouvernes e'chappe en grande partie & ces critiques; en particulier

cue fournit 1' ensemble des coefficients aórodynamiques d'un avion après une unique
s6rie d'essais donc d'une fagon très homog6ne'5.

Si cette methods est encore relativement peu utilisée, c'est pour une grande part,

parce qu'elle ncessite un certain nombre de'precautions', tant exp6rimentales, que
dans l'interpr gtation et l'exploitation des r6sultats bruts des essais.

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

Les mouvements d'un avian autour de son centre de gravit4 sont régis par un
système d'quations diffdrentjeules que Von peut toujours supposer lin6aires si lea
amplitudes sont suffisamment faibles. Cette line'arit4 suppose d'autre part

l'ind6pendance des mouvements longitudinaux et transversaux, ce qui est ve'rifid pour
lea petits mouvements et simp].ifie bien les chases puisque Von pent ainsi kudier

séparment ces deux mouvements. Nous allons de'crire la m4thode dans le cas le plus
compuiqu6: celui du mouvement transversal.

Les equations lin4aris4es du mouvement transversal sont

my
di

 + r1 - ( i -	 =	 j +	 + mg 1 + (Y'a a i )	 (1)

• Inge'nieur a La Ge'ne'rale Atronautique Marcel Dassault
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Ah.
dt	

Li -	 - Lr 1 - La 8 8 - (L. a)= 0	 (2)

	

I	 PI

dr
C	 - NJ J

dt	
- Nv 1 - Nr r i - N3 8 - (m, a)= 0	 (3)
 PI

avec la relation

dt
	 p1 + ( i - 6)r1	 (4)

A un ordre sinusoidal 8

8 = Adoswt

correspondra tin mouvement rsultant de l'ayion - quand le Sgime transitoire sera

amorti - caract4ris4 per des vitesses de roulis, de lacet et des drapages de la
forme:

p1 = P Cos (cot +0p5)

= Rcos (cot +Crs)

Cos (Wt

= 'jcos(wt +)

ou encore en posant:

	

P	 p

5 = øos	 =

R
ar = Zr8	

etc...

p 1/A = acoscait + bsincot

r 1/A = ar cos cot + br sin cot

j	 =

j/A = aj cos cot + bi sincot



=0

=0

=0

=0

=0

(ib)

(2a)

(2b)

(3a)

(3b)

(4a)

(4b)
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En identifiant 1 0 lea termes facteurs de sin wt at cos wt dens lea
Equations (1). (2), (3) at (4), on obtient lea £quations enLa
L.etc.	 1	 1	 1

mV[-wb + ar - (i - €)a] - YJ aJ - mga -	 = 0	 Cia)

mV[wa + br - (i - E)b] - YJ bJ - mgb

Acob - LJjai - L lap,- L a r - L

-Acoa - L b - L b
p  Lp	 J1j	 p1p	 r1 br

CCt)br - Na - N a -Np1 p	 r1 
a r - N

Ccoar - NJ 11) j - Nb - Nrbr
,

ayec lea relations:

blk 
= 

I
—[ap + U - c)ar]
Co

= -	 + (i - E)br]
CO

Nona obtenons ainsi, apSe élimination de a at b un système de 6 4quations
linaires a 10 inconnues qui sent lea coefficients aérot'namiques Y81 • Yj1 . Lj1
L	 . L .

1
 • LS, , N 

1 , 
NP ,  • Nr1 at N3	C' est-&-dire qua th4oriquement, ii

suffit de connaitre lea grandeurs a at b correspondantes a deux valeurs distinctes
de co pour avoir d6ja plus d' 6quations que d' inconnues at done an principe pouvoir
dterminer tons lea coefficients adrodynaaiques.

En fait cette mthode eat impraticable pour deux raisons: la premiere, évidente,

eat qu' elle exigerait une prócision dens la mesure des grandeurs a at b absolutnent
impossible I obtenir; le seconds est que lea d&apages sent difficilement mesurables
dynatniquement at done qua lea quantits aJ at bJ sent mal connues.

On tourne cette dernière difficult4 an ne mesurant pea lea drapages mais an lea
calculant I partjr des relations (is) at (lb) dana lesquelles on suppose Y J	at
Ys 
I 

connus.	 1
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Ces termes n interviennent en géndral qua cone des termes correctifs. Ii suffit
alors dutiliser les valeurs fournies par lea essais en soufflerie.

On obtient ainsi pour chaque tr4quence essayk deux systImes de deux 4quations a
quatre inconnues:

(roulis)	 Aoib - LJ aJ - Lpi 	 - Lr , r -
	 = o

-Away - U bJ - Lp bp - Lir b r,
	= U

(lacet)	 CWbr - NJ	-Naj	 p1 a -Np	 r1ar, - N8 = 0

Coiar - NJ b  - Npi - Nr br,
	= 0

On élimine lea problèmes posts par la dispersion des mesures en effectuant un
noinbre N assez grand d'essais . des fr&uences diffrentes; on obtient alors deux
systèmes - l'un relatif an roulis, l'autre an lacet - de 2N equations linéaires I
4 inconnues que Von rsout par la methods classique des moindres carrs.

2.3 REALISATION DES ESSAIS

2.3.1 Obtention d' Un iMptacement Sinusoidal de Is Gouverne

Les avions sur lesquels nous avons effectué ces essais possdaient tons des servo-
conimandes électro-bydrauliques. Ii nous a done suffi de brancher ces servo-conandesI Is sortie dun gn6rateur de tension sinusoidale dont le róglage - par valeurs
discrètes - en amplitude et en fróquence restait I la disposition du pilots.

Retnarquons qu'il est n4cessaire, des que Von expérimente des fréquences relative-
ment £loignées de la frquence propre de l'avion, d'avoir un dóplacement de la
gouverne très 'pur' si Von veut obtenir une rdponse de l'avion directement
exploitable, c'est-&-dire exempts dharmoniques du signal.

2.3.2 Paramètres Enregistrés

Ce sont:

Les dplaceinents de Is gouverne;

Les vitesses de lacet et de roulis pour le mouvement transversal;

La vitesse de tangage pour l'6tude du mouvement longitudinal;

L'acc6l4ration normale ; dans le cas de l'dtude du mouvement longitudinal.
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Les mesures de d6rapage • tant par sonde anémomótrjque que par sonde mócanique,
se sont révdláes inexploitables & cause des retards trés importants que prsentaient
ces dispositifs, qui n'Staient pas particuljérement adapts a ce genre de mesure.
Il eat possible de rem4dier a eat inconydnient, soit par étalonnage en soufflerie de
1 0 installation (ce qui peut d'ailleurs presenter quelques difficultés s'il s'agit de
vitesses supersoniques) 0 soit, plus slinpiement par utilisation d'un dispositif
spcia1ement adapt4 aux mesures dynamiques (sonde anmom4trique £quipée de capteurs
de pression A temps do rdponse trés bref).

Par contre, lea vitesses de roulis, lacet et tangage sont mesur4es avec une bonne

prócision par des gyrométres dont 11 eat facile d'tablir l'htalonnage dynamique au sol.

Cet 6talonnage permet d' 4valuer lea corrections a apporter aux mesures des diffórentes
vitesses de rotation (Fig. 16).

Ces corrections sont loin d'être nógligeables mais sont connues avec une bonne
pr6cision.

2.3.3 Déroulement des Essats

tine des principales difficults des essais, tout au moms pour Is pilote, réside
dans la stabilisation do la vitesse, surtout dans Is 

domains transsonique, oi chacun
des coefficients arodynamiques de l'avion vane rapidement avec Is noinbre de Mach.

An cours do chaque vol. il eat possible d'effectuer au maximum une quinzaine
d'essais a des fréquences diffrentes, car ii eat indispensable d'attendre Is plus
parfaite stabilisation des oscillations de l'avion.

2.3.4 Dpout11ement des Essais

Il eat n6cessaire d'effectuer tine dizamne de mesures a des frquences diffdrentes
par point d'essais, tant en transversal qu'en longitudinal.

Los dirfkents paramJtres (p 1 , (1 1. r 1 ) font l'objet d'un enregistrement photo-
graphique, ce qui permet, par simple examen des bandes d'enregistrement l'limination
de tous lea essais incorrects (turbulence, stabilisation imparfaite).

Les amplitudes et lea d4phasages peuvent être mesurds directement sur 1' enregistre-
ment photographique, mats le dhpouillement direct d'hectomtres de bandes, après une
campagne d'essais, ne contribue pas A rendre la m6thode trés sduisante. L'utilisation
d'une machine fournissant une conversion digitale des grandeurs relevdes sur lea
bandes d' enregistrement lea rend directement exploitables par lea ordinateurs

électroniques classiques et permet un gain do temps et de prdcision non ngligeable.

tine mdthode, certainement beaucoup plus Jlégante, consisterait A effectuer an

cours du vol un enregistrement magntique des difftrents paramétres, at A en faire
1' analyse harmonique par lea m6thodes classiques du calcul analogique.

La suite de 1' exploitation des r4sultats calcul des coefficients adrodynamiques

par Is methods des moindres carrs - eat, des A pr4sent, confi4e aux calculateurs
Liectroniques.
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2.4 DISCUSSION DE LA METIIODE - PRECISION

Ii eat très difficile de chiffrer cette prkision, qui de'pend non seulement de

calls des mesures, rais encore du nombre at de Is dispersion des essais.

2.4.1 PrSctsion des Mesures

Ella ddpend Lvidemment de calls des instruments utiliss, mais aussi de l'ordre

de grandeur des variables mesur4es; at 11 un compromis eat I rdaliser; si lea
amplitudei des variables sont trop foibles, lour mesure prbcise eat d' autant plus

djjcate qu'elles sont alors facilement brouillées' per la turbulence atmosphrique;

si lea amplitudes sont trop grandes l'hypothIse de 
Is linAarit g des Aquations du

mouvement de l'avion n'est plus valable. Pratiquement nous avons choisi lea

amplitudes des déplacements des gouvernes at in d'obtenir des vitesses de lacet at

de tangage de l'ordre de 3 4 5 0 par seconde at des vitesses de roulis de l'ordre de

15 a 250 par seconds; lea amplitudes des mouvements angulaires ont 6t6 limjtées
ft io° an roulis.

2.4.2 Nowbre des Essais

La mthode ne nécessite pas 1' emploi de plus 4' une dizaine de fr4quences

dlff4rentes. Ces fróquences sont choisies uniformément dans one bande relativement

6troite entourant la fréquence propre F de l'avion.

Pratiquement on n'explore qua 
Is 

bonds de fróquence comprise entre la moitiA at

le double de F' . Lea essais effectués ft des frdquences supérieures ou infdrieure

sont an effet inexploitables (gain tras foible, phase variant très pan avec la

frquence).

En conclusion:

sur lea mesures an vol, 1' intérêt essential de la méthode reside dana son caractIre

'globale', fournissant non pas individuellement 1' un on 1' autre des coefficients

a6rodynamiques de 1' avion, mais bien Is matrice de ces coefficients. Ce rhsultat eat

três important, tout an moms du point de vise de 1' avionneur qui, dana bien des cas,

ne desire rien d'autre qu'un ensemble cohJ rent de coefficients rendant compte, an

mieux du comportement g4n4ral de son avion, at lui permettant l'htude de certains

problèmes particuliers tels quo Is couplage par inertia, l'adaptation de pilotes

automatiques, etc. A cat ógard, Is précision individuelle de chacun des coefficients

imports moms qua Is coherence at la pr6cision globale de 1' ensemble.
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CONCLUSION

Ce tour d'horizon rapide a mis an hvidence comment peuvent étre e'tendues aux
souffleries transsoniques at supersoniques de dimensions modestes lea diverses
m4thodes d'essai couramment utilis4es an subsonique.

(1) Lass experiences an rotation force'e paraiiaie an vent, particulièrement
intressantes par leur facilité de miss an oeuvre sont parfaitement adaptes
aux mesures non seulement our maquettes d'avion, mais aussi sur maquettes de
missiles, m&ne de foibles dimensions.

(2) L'emploi des installations d'essais on oscillations libres est particuliêrement
indiquó done deux types d'applications:

I(a) La mesure a basse frequence des coefficients de stabilite sur des maquettes
de trIs grandes dimensions, on même sur l'appareil rel;

(b) Lass htudes de flottement des structures; dans ce coo
	 maquettes sont an

gn6ral petites at lea frquences 4leves. Ces mesures sont souvent précdde'es
d'essais an oscillations entretenues.

(3) Des balances an oscillations forcies commencent I entrer an pratique courante.
Elles out l'avantage de fournir 1' ensemble des coefficients, de plus lour montage

est particulièrement facile dana lea souffleries de petites dimensions.

Its difficultós rencontres dana Is miss an point de ces balances ont Pu kre
levees gr&ce & l'alllgement des maquettes, k l'utillsation des e'quipements
normalisJs pour lea mesures stationnaires at Is création d'appareillages
assurant des rglages de phase trIs prdcis.

Des progrIs restent encore a accomplir, notaniment pour abr4ger Is duróe des essais
at adapter la mótliode aux souffleries I rafales.

(4) En ce qui concerns lea principes de mesure an vol, il n'y a pratiquement. I notre
connaissance, aucun ólment nouveau I ajouter aux móthodes déjI ddcrites dans la
documentation existante.

(5) La méthode des oscillations entretenues exposée, I titre d'exemple, dana la
seconds partie as rvMe applicable même an vol transsonique; le proc4de' d'excita-
tion I partir de la servo-gouverne parait sóduisant par as souplesse d'emploi.

Toutefois des progrIs restent encore I accomplir our Is plan pratique pour
faciliter le dópouillement des essais; il semble qua lea proc4ds modernes
d'enregistrement at de téldmesure devraient permettre d'unifier lea mthodes
4' exploitation des essais an vol at en soufflerie.

Lass rósultats de assure des d6rives a6rodynamiques obtenus par Pun on l'autre
de ces proc4ds 

as 
recoupent done la limits de lour merge propre 4' erreur qui est

de l'ordre de dix pour cent.



18

BIBLIOGRAPHIE

1. Roy, Maurice

2. Lee. Arnold

3. Orlik-Ruckemann, U.

4. Bismut, M.

5. Brown. C.E.

Heinke, H.S., Jr.

La Stabilite Tro.nsversale de Vol et Quelques Recherches

de 1'O.N.E.R.A. Publication O.N.E.R.A. No.69, 1954.

Dynamic Measurements in Wind Tunnels. AaARDograph No. 11,

wilt 1955.

Methods of Measurement of Aircraft Dynamic Stability
Derivatives. N.A.E. Report LA 254, juillet 1959.

Mesure Statique des DJrivies Airodynamiquts de Roulis.
La Recherche Ae'ronautique No. 30, nov. 1952.

Preliminary Wind Tunnel Tests of Triangular and
Rectangular Wings in Steady Roll at Mach Numbers of

1.62 and 1.92. MACA TN 3740, Juin 1956.

6. Wiggins, J.W.	 Wind Tunnel Investigation at High Subsonic Speeds to
Determine the Rolling Derivatives of Two Wing Fuselage
Combinations having Triangular Wings, including a Semi-

Empirical Method of Estimating the Derivatives. MACA
RM L 53L18a. f6v. 1954.

7. Dat, R.

8. Conlin, L.T.

Orlik-Rjjckemann, K.J.

9. Welsch, C.J.

at alii

10. Brenhaus, W.O.
Segel, L.

Maquettes et Equipement de Mesure pour la Dé.termination
en Soufflerie des Forces Ae'rodynamiques Ins tationnaires.
Agard Report 220, octobre 1958.

Comparison of Some Experimental and Theoretical Data
on Damping-in-Roll of a Delta-Wing Body Configuration
at Supersonic Speeds. NAE Report LIt 266, d6c. 1959.

Dynamic Stability Tests in Hypersonic Tunnels at Large

Model Amplitudes. AEDC TR 59-25. dc. 1959.

hMthodes de Riponse Dynamique. Manuel d'essais an vol de
l'AGARD - Volume II, Chapitre 10, novembre 1956.

11. Muzzey, C.L. 	 Mesure et Interpretation des Re'sultats d'Essais en Vol

Kidd, E.A.	 pour l'Etude de la Stabilite' et cia Contrtle Dynamique.
Manuel d' essais en vol de 1' AGARD - Volume U,

Chapitre 11, novembre 1956.

12. Leblanc, G.

13. Zbrozek, J.K.

tkz Exemple de la Determination des Principaux Coeff i-

cients AIrodynamiques a Partir des Essais en Vol.
AGARD Report 189, avril 1958.

On the Extraction of Stability Derivatives from Full-

Scale Flight Data. AGARD Report 190, avril 1958.



19

14. Wolowicz C.M.	 Stability Derivative Determination from Flight Data.
Holleman. E.C.	 AGARD Report 224 octobre 1958.

15. Scherer, M.	 LIe'termination en Vol des De'rivJes Ae'rodynamiques et de
et alit	 l'Efficacitl des Gouvernes d'u.n Avion a' Partir de ses

Rponses a des Sol licitationsllarmoniques Entretenues
par le Pilote. La Recherche Aéronautique No.56,
fe'vrier 1957,



20

METHODE I

10 L

£

ROULEMENTS

BAGUES
ET BALAIS

OYNAM OMETRE
FIX E

METHODE a
MOTE U R

TORSIOMETRE
tit A L'ARBRE

mm k9

F1= 429
	

at
-0-METHODE I
•-x- METHODE 2	 n

S
	

10

Pig.1 Exemple de grandeurs mesurdes en rotation uniforine do roulis



21

CONTACT

CELLULE
PHOTO- ELECTRIQUE

IE
V

-7,

WA

SOURCE
LUM IPIIEUSE

C

B	 GENERATEUR
ETALONNE

OSC, LLOGRAPHE
BICOURBE

SOLUTION A :p= 2 7f
SOLUTION B : p a 2 k1f(casrepresenre kr2)

Fig.2 Mesure et contrô].e de la vitesse de rotation



"P

22

Jco

N I L(mkg)

0,0004_ -- 0,00Z

0,0001 ---m- 0,001

 Llo^

M,m 116	
L

- '0 -0 a-C
o—C-°- H

pa/v
0,01	 0,02.	 0,05

Corrcct;onb

Cn	 an2tcn)WtC.

-

Ctp	 U
	 Cnpt Cn

''V
Flg.3 Mesure de is drive C



my F

23

CAPTE

ALE
	 LO

0
LM

(z)
	

(rou Ma

Fig. 4 Scheme cPun montage en oscillations lthres et entretenues
Extralt du rapport AGARD 220 de R. Dat



rd
in

24

Membrane

'Barre
de Flexion:
Roulis -

Tangage
z

Fig.5 Schma du montage an oscillations libres de is grande souffierie de J!O.N.E.R.A.

& Modane



D6tecreur de
position

metre

Excentrique

TRANSVERSAL

LONGITUDINAL	 - Source
sinusoidole

Ressorts de
compensation

Fig. 6 Sch&iia d' tine balance de tangage-itcet en oscillations entretenues



Galvanomèlre continu
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ANNEXE

Th&*ie de la Mhhode

1. NOTATIONS

Masse spécifique de Pair

Vitesse de P écoulement

Nombre de Mach

Corde de réf&ence

Surface de réfdrence

Frdquence des oscillations

Pulsation (2nf)

Fre'quence réduite (irfl/V)

Vitesse angulaire de tangage

Vitesse angulaire de lacet

Angle d' incidence

Angle de dth'apage

Masse de la maquette comprenant la partie pesée du dynamointre

Rayon de giration autour de Gy1

Axes de r6f6rence lids I la balance figure

Axe d'oscillation

Axe ge'omótrique du dard sans deformation

Abscisse du centre d' inertie de la masse m

Abscisse du centre de r6duction des moments M 1 ou N1

Vitesse de

Elongation du mouvement d'oscillat ion

Amplitude correspondante sans dformation

P

V

M

S

f

CL)

qi

1

J

m

rB

0x0y0z0

0y0

Ox0

XG

xi

Wi

80

A-i



Amplitude de langle balayé par l'axe longitudinal de la
maquette (incidence aórodynamique)

Amplitude rduite du mouvement du centre de gravité de
Is maquette (zG/xG)

Amplitude ráduite du mouveinent de l'axe de mesure

Accroissements d'Amplitude this aux Deformations

de la Balance

(a) mesure's

(b) non mesure's dus aux efforts mesurés

pente de 1'extremit g du dard

flèche relative de G

flèche relative de 0

Grandeurs en phase avec le mouvement impose'

Effort

Moment

Accroissement d' amplitude

Grandeurs en quadrature avec le mouvement impose'

Effort

Moment

Accroissement d' amplitude, etc.

OA

6

01

be 0

ou

G'GIOG'
	

ou h

0'0/0O'
	

ou

It (F)

It (M1)

It(h),R(hx)

J(F)

J(M1)

J(h),J(h)

Symbole des nombres imaginaires 	 J

D6rive'es successives par rapport au temps
	

6,0

2. EQUATIONS DU MOUVEMENT DE LA MAQUETTE

Dans le cas des mesures longitudinales, lea efforts auxquels est soumise la maquette
et lea valeurs mesurées par le dynamomètre sont lids par les relations:

A- ii
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ZIV	 Zi V	 II 6A I -

	x 	 X -60111
Cm	 Cm_i m1	

rJLoi

F + mXQO0

- ½pV25

(A. 1)

M l + m[xG (x G - x 1 ) 06 +
p V S I

La nature du mouvement:

= 8AeT

conduit aux relations:

= JcD8A

= I	 (A.2)
et deux relations analogues pour L901 et

En tenant compte de (A.2) et en introduisant l'expression de la fréquence réduite aj
lea Equations (A.I) se transforment:

r F + mw2xG8G
[OA- 2— 

xl 
01 - 

8

	

2Jc8 4C4)R_jiOoi] 
[Czi1 cmiii	

½pV's
C 1 Cmqj = I

	L11 
Cm*j	 M1 - mw 2 [x0 (x0	Xi)OG +

p 
V2

(A.3)

	

aux faibles fréquences r4duites (a 	 0.05) , lea	 termes en o$ peuvent 6tre
n4glig4s et lea expressions des Equations (A.3) se simplifient:

[OA - 2Iw - 601 2Ja8A] [C21 Cmiii

cmqj

- F + mw2x080

4pV2s

- m w2 [xcx 0 - x 1)80 + r8A]

4pv2sI

F et M 1 étant des grandeurs complexes, ainsi que lea amplitudes du mouvement
corrig4es 8A .

(A.4)

A-iii



- J(F) + mw2x6J(8Ou)
½pV 2S aLacAA)

J(M 1 ) - m w2 [xQ ( x G - x 1 )J( &O ) + 4J(SOA)]

4pV 2 l aLa(9)

CmQi

Cm ii

Soit:

OA = R ( OA ) +

= R(90) +

= R(6 1 ) + 73J(86)

en portant les expressions ci-dessus dans 1'EQuation (A.4) et en sparant les parties
r6elles et imaginaires. ii vient aprs quelques simplifications:

1. Partie re'elle

1(F) + mw2x0R(00)

-	 ½PV2SR(GA)
(A.5)

R(M 1 ) - m w [x G ( xG - x 1 )R(9(,) + rR(9A)J

pV2SlR(AA)

Czi

Cmi

2. Partie iniaginaire

r	 J(S&A)	 x1 R(001)1
I

L
Cz

	

 R ( OA )	 I R(8) jQi

[CZ

(A.6)
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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 a 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: Nona avons essays d' effectuer 1' analyse harmonique de certaines
réponses transitoires d'un avion. En dhinitive, les r4sultats furent très de'cevants.
La Precision n'est absolument pas comparable. Vous avez vu Is fonction de transfert
a/S que nous avions calcul4e et que nous avions measurée; ceci reprsente une hands
de frquence qui va de la frquence moiti4 I la frquence double de Is fr4quence
propre de 1' avion, ce qui est done une bande de frquence assez grande. Si 1' on
applique une analyse harmonique de la réponse I une sollicitation triangulaire on en
echelon, on trouve une dispersion des points qui est beaucoup plus grande et qui ne
permet pas de trouver lea coefficients. Il exists peut-étre des cas particuliers oil

l'on pourrait obtenir ces coefficients, mais dans le cas transversal en particulier,

on n'a jawais pu obtenir des résultats d'essais suffisamment bien alignhs que pour
dherminer lea coefficients.

H.H.B.M. 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. Maths
care to comment?

Reply by P.L. Matht: Effectivement tons ces problèmes as ramènent I des problèmes
d' instruments de mesure et je crois qu' il y a un gros progrès I faire dans ce
domains. Il y a en outre des progrès I faire dans le domains des mesures elles-mêmes,
c'est-I-dire passage aux measures sur hands magnétique qui facilite les interprétations
ult&ieures.

B-i





ADDENDUM

AGARD SPECIALISTS' MEETING

on

STABILITY AND CONTROL

Complete List of Papers Presented

Following is a list of the titles and authors of the 41 papers presented at the

Stability and Control Meeting held in Brussels in April, 1960, together with the
AGARD Report number covering the publication of eac!: paper.

INTRODUCTORY PAPERS

The Aeroplane Designer's Approach to Stability and Control, by
G.H.Lee (United Kingdom)	 ..	 ..

The Missile Designer's Approach to Stability and Control Problems, by
M.W.Ilunter and J.W.Hindes (United States)

DESIGN REQUIREMENTS

Flying Qualities Requirements for United States Navy and Air Force
Aircraft, by W.Koven and R.Wasicko (United States)

Design Aims for Stability and Control of Piloted Aircraft, by
H.J.Allwright (United Kingdom)

Design Criteria for Missiles, by L.G.Evans (United Kingdom)

Report 334

Report 335

Report 336

Report 337

Report 338

AERODYNAMIC DERIVATIVES

State of the Art of Estimation of Derivatives, by H.H.B.M.Thomas
(United Kingdom)	 ..	 ..

The Estimation of Oscillatory Wing and Control Derivatives, by
W.E.A.Acum and H.C.Garner (United Kingdom)

Current Progress in the Estimation of Stability Derivatives, by
L.V.Malthan and D E.Uoak (United States)

Calculation of Non-Linear Aerodynamic Stability Derivatives of
Aeroplanes, by K.Gersten (Germany)	 ..

Report 339

Report 340

Report 341

Report 342



Estimation of Rotary Stability Derivatives at Subsonic and Transonic

Speeds, by M.Tobak and H.C.Lessing (United States)

Calcul par Analogie Rhéoélectrique des LkriWes Ae'rodynamtques d'une

Aile d'Envergure Finie, by M.Enselme and M.O.Aguesse (France)

A Method of Accurately Measuring Dynamic Stability Derivatives in

Transonic and Supersonic Wind Tunnels, by H.G.Wiley and A.LBraslow

(United States)	 ,.	 .,	 •,

Mesure des Dérivées Ae'rodynamiques en Soufflerie et en Vol, by

M.Scherer and P.Mathe (Prance)
	 M

Static and Dynamic Stability of Blunt Bodies, by H.C.DuBose

(United States)

Report 343

Report 344

Report 345

Report 346

Report 347

AEROELASTIC EFFECTS

Effects of Aeroelasticity on the Stability and Control Characteristics

of Airplanes, by H.L,.Runyan, K.G.Pratt and F.V.Bennett (United States)

The Influence of Structural Elasticity on the Stability of Airplanes

and Multistage Missiles, by L.T.Prince (United States)

Discussion de deux Méthodes d'Etude d'un Mouvement d'un Missile

Flexible, by M.Sisinut and C.Beatrix (France)

The Influence of Aeroelasticity on the Longitudinal Stability of a

Swept-Wing Subsonic Transport, by C.M.Kalkman (Netherlands)

Some Static Aeroelastic Considerations of Slender Aircraft, by
G.J.Hancock (United Kingdom)

COUPLING PHENOMENA

Pitch-Yaw-Roll Coupling, by L.L.Cronvich and B.E.Amsler (United States)

Application clii Calculateur Analogique è l'Etude du Couplage des

Mouvements Longitudineaux et Transversaux d'art Avian, by F,C.Haus

(Belgium)

Influence of Deflection of the Control Surfaces on the Free-Flight

Behaviour of an Aeroplane: A Contribution to Non-Linear Stability

Theory, by X.}!afer (German)

STABILITY AND CONTROL AT HIGH LIFT

Low-Speed Stalling Characteristics, by J.C.Wimpenny (United Kingdom)

Report 348

Report 349

Report 350

Report 351

Report 352

Report 353

Report 354

Report 355

Report 356



Some Low-Speed Problems of High-Speed Aircraft ) by A.Spence and
D.Lean (United Kingdom) 	 ..	 ..	 ..	 Report 357

Factors Limiting the Landing Approach Speed of an Airplane from
the Viewpoint of a Pilot, by R.C.Innis (United States)

Post-Stall Gyrations and Their Study on a Digital Computer, by
S.H.Scher (United States) .. 	 ..

THE APPLICATION OF SERVO-MECHANISMS

The Place of Servo-Mechanisms in the Design of Aircraft with Good
Flight Characteristics, by K.H.Doetscb (United Kingdom)

Effects of Servo-Mechanism Characteristics on Aircraft Stability
and Control, by F.A.Gaynor (United States)

Les Commandes de Vol Consideries comae Formant tat Système Asservi,
by J.Grémont (Prance) 	 •.

Determination of Suitable Aircraft Response as Produced by Automatic
Control Mechanisms, by E.Mewes (Germany)

An Approach to the Control of Statically Unstable Manned Flight
Vehicles, by M.Dublin (United States)

THE USE OF SIMULATORS

The Use of Piloted Flight Simulators in General Research, by

G.A.Rathert, Jr. • 8.Y.Creer and M,Sadoff (United States)

Simulation in Modern Aero-Space Vehicle Design, by C.B.Westbrook
(United States)	 ..	 ..	 ..

Mathematical Models for Missiles, by W.S.Brown and D.I.?addison
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