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Contexte réglementaire

pour les monomoteurs de moins de 5700 kg :
Federal Aeronautical Rules FAR 23
Joint Airworthiness Requirements JAR 23

pour les monomoteurs de moins de 750 kg :
JAR- Very Light Aircraft

DECROCHAGES

FAR 23-201 Décrgchag_es ailes horizontales

1) -Jusqu'au décrochage les gouvernes en roulis et lacet restent efficaces.

2) Démontrer par un vol décéléré (1 kt par seconde) le décrochage qui se traduit par un mouvement de

piqué ou.de roulis non nécessairement contrblable immédiatement. Ou démontrer jusqu'a ce que la

commande de profondeur atteigne la butée.

3) - Pas de tendance incontrdlable a la vrille.

4) - Préciser la perte d'altitude(décrochage-récupération) et I'assiette maximale obtenue lors de I'abattée (si

elle a lieu).

5) - A 1.5 Vs on tire rapidement sur le manche, l'assiette doit étre de 30° environ, le décrochage ne doit

pas étre sévére, la récupération prompte et aisée. Il doit étre possible d'empécher un roulis de plus de 15
- degrés par lutilisation classique des commandes.

'La vitesse de décrochage conf atterrissage VSO doit étre inférieure 3 61kt

' Configuration :
: toutes positions de volets.
train rentré puis sorti.
moteur gaz réduits puis 75% de la PMC.
avion compensé a 1,5.Vs.
Hélice petit pas.

FAR 23 203 - Décrochage en virage et décrochage avec décélération rapide:

a)démonstration:
al)configuration :
- volets rentrés puis sortis.Train rentré puis sorti. g

pulssance a75% de la PMC.
avion compensé & 1,5.Vsl ou 4 la vitesse muumale de compensatlon (la plus faible des deux)
a2)methode g
en virage 4 30° d'inclinaison, puis réduire la vitesse & l'side de la profondeur jusqu'a sa butée ou jusq'au

- décrochage,en maintenant I'inclinaison. : '
-décélérer a 1 Kt par seconde.
-puis décélérer de 3 a 5 Kt par seconde.

- b) caratéristiques 3 obtenir: lorsque la butée de profondeur ou le décrochage est atteint, i faut pouv01r
rétablir le vol horizontal sans:
- perte exessive d'altitude.
- cabrage exagéré.
- tendance incontrdlable a la vrille
- rotation en roulis supérieure ou égale 4 60° a partir de 30° d'inclinaison.
- dépasser la vitesse maximale et le facteur de charge maximal.

N - ‘ L




W : T

Contexte réglementaire

pour les monomoteurs de moins de 5700 kg :
Federal Aeronautical Rules FAR 23
Joint Airworthiness Requirements JAR 23

pour les monomoteurs de moins de 750 kg :
JAR- Very Light Aircraft : proposition de texte réglementaire au JAA
Concept de résistance 4 la vrille
renforcement des exigences de démonstration des décrochages dissymétriques dérapés

VRILLES

FAR 23.221
a)catégorie Normale:
_ IL faut pouvoir sortir d'une vrille de UN tour ou d'une vrille de trois secondes/
- sans dépasser la VNE (ou la VFE avec les volets sortis) et le facteur de charge maximun lors de la
recuperation
- sans risquer d'obtenir des vrilles incontrdlables pae une quelconque action sur les commandes.
- toutes les conﬁguratlons seront essayées. En cas de vrille avec les volets sortis, on pourra rentrer les
volets durant la récupération.

b) catégorie utilitaire:
Il faut pouvoir satisfaire aux exigences des vrilles de la catégorie N et de la catégorie A.

c) catégorie Acrobatxque
11 faut pouvoir récupérer l'avion a partir d'un pomt quelconque d'une vrille, sans effectuer plus d'un

tour et demi supplementalre L'essai doit étre effectué j Jusqua SIX tours ou six fois trois secondes, volets
rentrés ou jusqu'a un tour ou trois secondes (retenir ce qui prend le plus de temps) avec les volets sortis.
_ Au-dela de trois secondes, si une spirale engagée apparait, on peut interrompre la vrille. De plus :
- 1a vitesse maximale et le facteur de charge maximal ne devront pas étre dépassés durant la récupération.
- on ne doit pas risquer de vrille incontrdlable par une quelconque utilisation des commandes.
- en cas de vrille, volets sortis, on pourra rentrer les volets durant la récupération.

d) Avions caractéristiquement incapables de se mettre en vrille:
Cette caractéristique doit étre démontrée:
- 4 la masse maximale +5%
- au centrage limite arriére +3%
- 4 des braquages supplémentaires de 4° de cabré 4 la gouverne de prrofondeur et de 7° de chaque coté de

la gouverne de direction.
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PERTE DE CONTROLE AUX GRANDS ANGLES

PERTE DE STABILITE

description du "scénario catastrophe"

L'avion vole lentement, I'incidence est élevée

le pilote tire sur le manche
} ou
I'avion rencontre une ascendance ( ou une turbulence)

. le facteur de charge augmente l' ncidence de décrochage est proche

* la vitesse de décrochage est proch/

Les décollements se propagent dissymétriquement

Cette dissymétrie peut étre accentuée par un dérapage li€ 4 une faute de pilotage

ou aux EFFETS GYROSCOPIQUES

/

'efficacité propre des eouvernes diminu

}

la stabilité de route diminue , le vol reste dérapé

/

L'effet diédre augmente , I'avion part en roulis sous Veffet du dérapage

le mouvement de roulis convertit le dérapage en en une augmentation d'incidence

l

I'incidence de décrochage est atteinte
I'avion décroch n mouvement de rotation

T

mortissement en roulis dimin ien itiv

l

Pautor ion a r

l

si le pilote ne réagit pas c'est une :

>

entrée en vrille j .
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Le "Deep Stall"

Caractéristique : absence de rotation
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PHENOMENOLOGIE

Propagation des décollements sur une voilure aux grandes incidences

Le décrochage apparait d'abord la ou il y a la plus grande incidence effective
Sila voilure n'est pas vrillée o, =Cz,, '

}i sz.,,..[
' ’ Voilure elliptique
4 I'incidence effective de chaque tranche d'aile est »
constante en envergure. ' o
Décrochage de I'aile a Ia fois sur toute I'envergure.
Avantage : - trainée induite minimale
Inconvénient : - complexe & construire
b “Flocal
Voilure rectangulaire
> 7 ' Co :
La partie centrale est en avance et décrochera donc avant
t avant les extrémités. _ _
! Les ailerons restent efficaces, le pilote garde le controle en
N - roulis. '
— N \ — Avantages : - facile & réaliser
g E < g,l g § % \ - bonne qualité de vol aux
_ grands angles ~
# " Inconvénient : - trainée induite importante
A<l :

Voilure trapézoidale -

y Les extrémités décrochent en premier.

Avantages : - trainée induite faible
- facile a construire

Inconvénient : - délicat aux grands angles
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ESSAIS EN VOL

EQUIPEMENT: parachute
casque léger avec réception VHF
instrumentation -recopie des gouvernes

- P:,q,r
-TAS
- altitude
Avion accompagnateur : film video, sécurité dans la zone
Altitude de sécurité : 1000 m
DECROCHAGES
- Jacques LECARME qualifie les décrochages comme:
bons, médiocres, vicieux.
VRILLES
Il y a les avions qui sont autorisés "vrille" et ceux qui ne le sont pas.
~ exploration du centrage :
' avant, milieu, limite arriére
exploration des vrilles :
catégorie normale: 1/4 t, 1/2 t, 3/4t, 1 tour droite et gauche
catégorie acrobatique:idem plus 2t, 3t, 4t, 5t, 6t. droite et gauche
effet de configuf-ation:

dxssymetne massique, aerodynamlque
effet de la motorisation

perte d'altitude:

environ 100 métres par tour hors récupération
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CONCLUSION

La prévision du comportement en vol aux grands angles demeure délicate.
Elle nécessite une bonne connaissance de I'aérodynamique de 1'avion qui ne peut &tre
appréhendée aujourd'hui qu'a I'aide de nombreux essais en soufflerie.

Les critéres analytiques de susceptibilité 4 la perte de contrdle ou a la vrille,
constituent uniquement des régles de conception.

Le recours 2 l'expérimentation, 3 l'aide d'une maquette volante vérifiant les
hypothéses de similitudes, permet d'observer la sévérité des phénomeénes.
Les résultats obtenus contribuent 2 déterminer les marges de contrdle.

Le décrochage et la vrille sont des exigences réglementaires incontournables.
Ces phases représentent la limite sensible du domaine de vol.

Et pour finir, méditons sur la citation si empreinte de sagesse, de Lucien SERVANTI
(pére de la Caravelle) :

" En Aéronautique. tout le monde peut se tromper, mais personne ne doit faire
>} . b
d'impasse." '
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RESUME

La certification actuelle des avions trés légers s’effectue
en conformité avec les Conditions Techniques
Complémentaires (CTC) du riglement FAR 23. La
Direction Générale de ’Aviation Civile g’est tournée vers
PONERA-IMFL afin d’étudier les possibilités d’évolution
des réglements de certification en matiére de vrilles.
L’objectif & terme est d’intégrer les CTC 23 aux
réglements européens “JAR.VLA” (Joint Airworthiness
Requirements 23 - Very Light Aircraft) en créant une
catégorie d’avion “résistant a la vrille”.

Un programme d’études baptisé “CARAPACE”, Concept
d’Avion Résistant Aux Pertes Accidentelles de Contréle
Effectif, se déroula en 19889 et 1990. Il s’agissait
&dévaluer, par .des méthodes théoriques et
expérimentales, le caractdre de résistance & la perte de
contrdle de différentes architectures d’Avions Tris
Légers. I’ATL de ROBIN fut retenu comme support
expérimental de base. Une conception modulaire de la
maquette a permis de représenter cinq configurations,
en paramétrant les géométries de la voilure et de
" Pempennage. '

. Cette étude & caractére général et réglementaire a fait
i appel & trois moyens d’essais complémentaires : une
{ balance rotative en soufflerie verticale, des essais de
vrille en soufflerie et un nouveau laboratoire d’essais en
vol de maquettes pour I'étude de la perte de contrble. Les
travaux s’appuient sur la démarche suivante :

- Déterminer et analyser. des critéres ‘de
résistance & la perte de contrdle des diverses
configurations. Pour cela une caractérisation
aérodynamique dans un large domaine d’'incidence et de
dérapage fut faite & ’aide de la balance rotative. Les
critéres calculés & partir de ces mesures sont :

le crit2re de Knight,

la stabilité de route dans les axes “dynamiques”,

le “Lateral Control Departure Parameter”,

Pamortissement en roulis dans le repére
aérodynamique

le “Tail Damping Power Factor”.

- Validation du concept par des essais en vol de
maquettes. Les cingq configurations ’ATL ont été testées
".au laboratoire de perte de contréle. Il s’agissait d’évaluer
la robustesse de la formule a I’égard de “tentatives” de
perte de contrdle. L’analyse est faite & partir de vols qui
simulent expérimentalement des manceuvres de mise en
vrille plus ou moins dynamiques. L’étude des
comportements permet de préciser les aspects du
décrochage, avec ou sans dérapage initial; les efficacités
des gouvernes pour assurer le contréle aux grands
angles et les tendances au départ en vrille suite a des
manceuvres trés dynamiques.

- Etude en soufflerie des domaines des vrilles et
des possibilités de récupération pour s’assurer que la
consigne de “contre” & une perte de contrdle est
également efficace pour une sortie de vrille établie.

Des essais sont prévus au CEV. Au terme de cette phase
de validation, une procédure de démonstration sera
retenue et proposée comme moyen de conformité pour
une nouvelle catégorie d’avion certifiable “résistant a la

vrille”.

SUMMARY

The current certification of very light-weight aircraft is
carried out in accordance with the French additional
technical condition (CTC 23) of the FAR 23 regulations.
The French Civil Aviation Authority, DGAC, asked the
ONERA-IMFL to study the possibilities of changing the
certification rules for spin. The ultimate objective is to
integrate the CTC 23 requirements in the European
regulations “JAR.VLA” (Joint Airworthiness
Requirements 23 - Very light Aircraft) by creating a
category of “spin resistant” aircraft.

A study program called CARAPACE, French acronym
for Aircraft Concept Resistant to Accidental Loss of
Effective Control, was performed in 1989 and 1990.
During the first phase, the purpose was to evaluate the
resistance to loss of control of different Very Light-
weight Aircraft (ATL) architectures by theoritical and
experimental methods. The ROBIN ATL was chosen as
basic experimental support. A modular design of the
model was used to represent five configurations,
changing wing and tailplane characteristics.

This study, with a general and regulatory character, '
involved three complementary test facilities in their
development : a rotary balance in the vertical wind
tunnel, spin testing in the vertical wind tunnel and the
new model flight test laboratory for study of loss of
control. The following approach was used : '

- Determine and analyse the criteria of

resistance to loss of control of the various

configurations. For this purpose, aerodynamic
characterization in a wide range of angles of attack and
slideslip was carried out using the rotary balance. The
criteria computed from these measurements are :

the Knight criterion,

damping in roll in aerodynamic reference axes,

directional stability in the “dynamic” axes,

the “Lateral Control Departure Parameter”

the “Tail Damping Power Factor”.

- Validation of the concept by model flight
testing. Various ATL configurations were tested in the
loss of control laboratory. The aim was to evaluate the
robutness of the formula to “attempted” losses of
control. The analysis was made on flights which
simulate experimentaly pro-spin manoeuvers, more or

less dynamic. The dnalysis of the behavior allows.-.. |. .

specification of stall with and without initial sideslip, the
efficiencies of the control surfaces to ensure control at -
large angles and the tendencies to start spinning
subsequent to very dynamic manoeuvers. _

- Study of the spins in the vertical wind tunnel.
The spins and the possibilities of recovery were also
jdentified to make sure that the “against” command to
counter a loss of control was also efficient for recovering
from an established spin.

A flight test program is planned at the Centre d’Essais en
Vol (CEV). At the end of this validation phase, a
demonstration procedure will be chosen and proposed
to ensure the conformity of a new category of aircraft
certifiable as “spin resistant”.

J
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INOTATIONS
a, B
Cl, Cm, Cn
Cn. = _a_.gr_l
P 9p
Cl,
AV
o
a « Q.C
=—r
o Cl,
Cl .= -
@ 30
Cx, Cy, Cz
C.:
8l, dm, én
Ix, 1y, Iz

incidence, dérapage

coefficients aérodynamiques de moment de roulis, tangage, lacet

a9
B aB

moment de roulis en repére aérodynamique
corde de référence voilure

vitesse aérodynamique

vitesse de rotation

coefficients aérodynamiques de force axiale, latérale, nérmale

coefficient de la résultante aérodynamique ( C, =/ Cia +C2)

~ braquage des gouvernes de gauchissement, profondeur,; direction

;
i
!

inerties de roulis, tangage, lacet
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1.0 INTRODUCTION

Depuis les premiers réglements de certification des avions civils, le
phénomeéne de perte de contrdle aux vitesses minimales a été reconnu et des critéres
de démonstration ont été établis pour éviter les résultats hasardeux. Le principe de
base est que les avions peuvent décrocher et, s'ils décrochent, peuvent vriller.

Les capacités pour sortir de vrille ont été établies a la fois pour le pilote et pour
l'avion. L'histoire et l'enregistrement des accidents prouvérent qu'étre capable de
sortir de vrille n'écartait pas les possibilités de vriller par inadvertance et que, si
une vrille apparait prés du sol, la possibilité d'en sortir est hautement improbable.
Pour les phases de vol aux vitesses minimales, ayant pour conséquence un
décrochage suivi ou non d'une vrille, 'avion leger monomoteur de catégorie

"normale" doit répondre aux exigences du réglement FAR 23, paragraphe 23.221(a).
Depuis 1962, cette norme impose la démonstration en vol d'une récupération d'une
vrille d'un ‘tour ou d'une vrille de trois secondes... sans effectuer plus d'un tour
supplémentaire, a4 l'aide des commandes utilisées normalement pour la
récupération. L'objectif est de vérifier 'aptitude & reprendre le contrdle de I'avion
aprés avoir tardé & appliquer la consigne de récupération, plutdt que d'effectuer de
véritables essais de vrilles. En paralléle, le niveau standard élimine l'aptitude a
démontrer des vrilles mais accentue l'aptitude & reconnaitre et a sortir des
décrochages et des départs en vrille. Cette démonstration n'écarte pas les

- possibilités de perdre le contrdle de l'appareil et s'avére particulidérement exigeante
" pour les avions trés légers. En effet, les évolutions de ces avions sont peu dynami-
- ques et la démonstration d'une mise en vrille est contraignante techniquement et.
' financidrement (probléme de la sécurité des essais) et pénalisante pour le
-~ dimensionnement de.la structure.

Le besoin d'évolution des normes de justification pour des cas spécifiques tels
que certains avions ne vrillant pas et le renforcement de la sécurité ont conduit les
services officiels a orienter les recherches pour developper et reconnaitre une
catégorie d'avion “résistant a la vrille”.

Outre Atlantique, un vaste programme de recherches conduit par la NASA en
collaboration avec la FAA a abouti récemment au développement d'une technologie
et & l'établissement de critéres qui procurent d'égales ou de meilleures possibilités
d'évitement de perte de contrdle aux vitesses minimales. L'intention clairement
exprimée.est de concevoir un avion qui ne soit pas nécessairement invrillable, mais
plutét un avion protégé de la vrille accidentelle en utilisant “normalement” les
commandes pour rechercher une récupération ou revenir au vol rectiligne aux
faibles incidences. L'utilisation “normale” des commandes doit &tre interprétée
comme une utilisation de celles—ci ne demandant ni entrainement spécifique ni
consigne particuliere unique pour rétablir le controle de l'avion.

A lheure actuelle, le concept d'avion “résistant a la vrille” apparait dans la
réglementation FAR 23 ainsi que dans la norme francaise CTC 23 applicables aux
avions trés légers. Pour ce type d'avion, la Direction Générale de I'Aviation Civile
s'est tournée vers 'ONERA-IMFL afin d'étudier les possibilités d'évolution des
réglements en matiere de vrilles. L'objectif & terme est d'intégrer dans le réglement
européen JAR.VLA (very light aircraft) une catégorie d'avion “résistant a la vrille”
et de définir une procédure de démonstration. En outre cette démarche contribue a
I'abaissement des coiits des justifications et tient compte des problémes structuraux
spécifiques aux avions trés légers.Cet exposé présente les travaux menés dans ce
domaine a l'aide de techniques expérimentales.

\ _ J'
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-

- des critéres et de proposer une procédure de démonstration en vol. Ce dernier point,

‘de critéres aérodynamiques calculés ‘4 partir de mesures de soufflerie, puis

—

Les objectifs du programme d'études baptisé “CARAPACE”, Concept d'Avion
Résistant Aux Pertes Accidentelles de Contréle Effectif, sont :
- d'évaluer le caractere de résistance a la perte de contrdle de dlfférentes
architectures d'avions tres légers,
- d'estimer la résistance a la vrille par le calcul de critéres class1ques,
- de fournir des éléments pour la compréhension des phénoménes,
- de contribuer a 1'élaboration et a I'évolution des textes réglementaires.

Apres une description du support expérimental permettant de représenter cing
configurations d'avions trés légers, on présente la démarche de cette étude qui fit
appel a trois moyens d'essais complémentaires : la soufflerie verticale pour I’étude
de la vrille libre, la balance rotative en soufflerie pour les mesures aérodynamiques,
le laboratoire d'essais en vol de maquettes pour 1'étude de la perte de contrdle. Un
bilan des travaux permet de classifier des comportements, d'évaluer la robustesse

qui constituera la phase de validation de ce programme d'études expérimentales,
n'est pas abordé. D'autre part un résumé des importants travaux réalisés par la
NASA dans ce domaine complete cet exposé.

2.0 DEMARCHE

L'évaluation du caractére de résistance a la perte de contrdle est faite sur un
support expérimental réaliste, c'est & dire qui correspond & un avion de facture
moderne. Les différentes architectures ont été congues autour de I'ATL de la société
ROBIN. A partir de la maquette de base, les configurations choisies sont les
suivantes :

- la voilure en fléche inverse, empennage en V ;

- la voilure en fleche inverse, empennage en. T ;

- la voilure en fleéche inverse, empennage classique;

- la voilure sans fleche, empennage en ; :

- la voilure sans fleche, empennage en T.

La figure 1 présente les maquettes modula;tres a l'échelle 1/6,5. La géométrie
des empennages est décrite sur la figure 2. : : ’

La démarche proposée est d'évaluer la prévision de la perte de contrdle a l'aide

d'analyser la robustesse de ces critéres avec des essais de -décrochages dérapés ou
non, réalisés dans le laboratoire d'essais en vol oli.les maquettes sont catapultées.

Les critres de prévision de la perte de contréle retenus sont :

- le critére de KNIGHT qui permet de cerner les domaines d'autorotation,

- la stabilité de route dans les axes “dynamiques” : CnB dynamique ;

- le “Lateral Control Departure Parameter” qui fait intervenir l'effet du
gauchissement ;

- 'amortissement en roulis autour du vecteur vitesse ;

- le “Tail Damping Power Factor” utilisé pour dimensionner les empennages
pour le cas de la vrille. :

‘Enfin il est nécessaire de vérifier que le concept des avions “résistants a la
vrille” exclut toute vrille incontrdlable, et qu'une manceuvre de récupération d'une
perte de contréle ou d'une vrille débutante est elle—méme efficace pour sortir d'une
vrille établie. W,
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3.0 CARACTERISATION AERODYNAMIQUE

Installée depuis 1978 dans la soufflerie verticale (veine ouverte de 4 m de
diamétre, vitesse du vent limité 4 40 m/s), la balance rotative et les techniques
d'essais associées constituent un outil essentiel dans la caractérisation
aérodynamique d'un avion soumis & des mouvements dynamiques. La cinématique
permet de positionner une maquette dans un large domaine d'incidence-dérapage.

La maquette, munie d'une balance interne & six composantes, est reprise par
un dard a Pextrados a 30° comme le montre la figure 3. Ce montage permet
d'accéder &3 un domaine d'incidence trés étendu, en revanche l'interaction du
montage sur les empennages est sensible. Le domaine d'essais reconnu en statique
s'étend de 0° & 90° a dérapage nul et de 0° a 30° avec des valeurs de dérapage de -10°,
+5°, +10°,

La rotation de la balance peut s'effectuer & une fréquence voisine de 2 Hz. Lors
d'une rotation ou l'incidence et le dérapage sont constants la maquette décrit un
mouvement conique (figure 4). Ce mouvement correspond a une rotation autour de

T'axe vent : Q =p,, vitesse de roulis aérodynamique. En fonction de l'incidence il se

projettera selon p ou r, vitesses angulaires de roulis et de lacet, exprimées en axes
avion, ces vitesses sont donc privilégiées par rapport a4 la vitesse de tangage dont
l'obtention n'est possible que si la maquette est mise en dérapage. Le domaine
couvert lors de ces essais s'étend de 0° &4 30° d'incidence au pas moyen de 3° et de -10°
a 10° en dérapage au pas de 10°. Le maillage en incidence est resserré au voisinage
de l'incidence de décrochage. Le torseur aérodynamique global est mesuré en
statique ou en dynamique.

Le programme d'essais a permis d'identifier :

- la stabilité longitudinale, la polaire, l'efficacité de la profondeur,
- 1a stabilité de route, l'effet diedre, les efficacités de la direction et du
gauchissement,
- les interactions profondeur—direction,
- I'effet des volets,
- I'effet de l'atterrisseur,
- 'effet de 1a motorisation (sauf en mouvement conique),
- I'effet de la rotation autour du vecteur vitesse qui permet d'obtenir
' directement l'amortissement de roulis en repére aérodynamique.
Un exemple de polaire de 0° & 90° d'incidence est présenté sur la figure 5. Sur
cette représentation figure la résultante aérodynamique Cr, et les zones ol son

module en fonction de l'incidence décroit. La condition de KNIGHT,: dCr,/da

négatif, permet de déterminer rapidement les valeurs de l'incidence pour lesquelles
il y a autorotation. L'autorotation est un phénoméne indésirable qui est & l'origine
de la vrille.

Les efficacités des gouvernes diminuent en fonction de l'incidence comme le
montre la figure 6 qui représente l'efficacité de la profondeur sur le moment de
tangage jusqu'a 90° d'incidence. Il est intéressant de noter la non-linéarité de la
caractéristique en tangage, significative de l'interaction voilure-empennage pour
cet empennage en T. '

N _
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Les caractéristiques latérales permettent d'apprécier l'effet de l'architecture.
Les stabilités de route Cn‘3 (figure 7) dépendent principalement de la configuration

des empennages. Deux types de comportements sont relevés :

- une bonne stabilité de route a faible incidence qui diminue réguhérement et
s'inverse entre 20° et 28° d'incidence (configuration voilure en fleche inverse,
empennage classique ou en T) ;

- une stabilité de route inférieure & la précédente dans le domaine des faibles
incidences mais qui ne présente pas d'inversion (configuration voilure en
fleche inverse,empennage en V).

Aux faibles incidences l'effet de la géométrie de la voilure n'intervient qu'au
travers d'un effet de bras de levier et montre que les résultats avec la voilure en
fleche inverse sont favorables. Au décrochage (18°) les résultats des cing
configurations se rassemblent. Dans la zone post-décrochage on note un effet
aérodynamique prépondérant sur l'effet du bras de levier ot la famille de courbes
“fleche inverse” est déstabilisante vis-a-vis des courbes “sans fléche”.

fL'effet diddre Cl 8 (figure 8) permet de distinguer deux familles de courbes au

travers du parametre “voilure”, essentiel pour cette caractéristique. Les géométries
équipées de la voilure en fleche inverse présentent une forte augmentation de I'effet
diédre lorsque l'incidence dépasse l'incidence de décrochage. Les deux familles de
courbes se croisent a l'incidence de décrochage (18°).

A partir des données statiques les critéres de stabilité sont mis en évidence :

- Le critére de KNIGHT (figure 9)

Ce critére montre une zone d'autorotation assez voisine entre conﬁg‘uratmns a
partir de l'incidence de décrochage et jusqu'a 30° d'incidence, suivie dans certains .
cas d'une seconde zone d'autorotation de 55° 4 65° d'incidence environ. Ce critére est
validé pour les ailes seules et ne tient pas compte de l'effet du dérapage qui étend
notablement le domaine d'autorotation comme l'illustre la figure 10 extraite de la
référence [1]. Les ailes dont la polaire présente un rayon vecteur longtemps
croissant entrent en autorotation & des incidences élevées, elles sont donc a priori -
recherchées. D'importants travaux ont été effectués dans ce sens, la figure 11,
extraite de la référence [2], montre l'importance de la géométrie du bord d'attaque
de l'aile sur le paramétre d'autorotation.

-Le Cnﬁ dynamique (figure 12) Cngqy, = CnB cosa—Iz/ Ix ClB sina |

Aux faibles et moyennes incidences la stabilité de l'avion peut étre analysée en
séparant le mode longitudinal et le mode latéral. Aux grandes incidences les deux
modes sont couplés et 1'analyse de la stabilité du systéme ne peut se faire qu'au
travers des équations du mouvement a six degrés de liberté. Dans un.systéme
d”axes de stabilité dynamique” (voir référence [3]) on définit les coefficients de

moment Cldyn’ Cmdyn, Cndyn Le systéme est stable lorsque dedy /da eSt_ négatif
et andyn/dB est positif. Le CnB dynamique correspond pratiquement a la stabilité de

route en axes vent en tenant compte des effets d'inertie. Pour les architectures
classiques d'avions légers le CnB dynamique demeure positif entre 0° et 30°

d'incidence. L'instabilité, Cnﬁ dynamique négatif, dépend étroitement du signe de
CnB, mais desinversions de stabilité de route obtenues sur quelques conﬁguratlons
ne suffisent pas a créer l'instabilité définie par ce critére.

N | ‘ ‘1.,/
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- le “Lateral Control Departure Parameter” (figure 13)

C'est un critére de contréle en latéral avec action sur le gauchissement
uniquement. Ce parameétre est utilisé pour prévoir la perte de contrsle en roulis et la
susceptibilité a la vrille. Si le “Lateral Control Departure Parameter” est négatif le
mouvement de l'avion sera a l'opposé du manche. Pour ce critere 1'effet de la voilure
est prépondérant. Les zones d'instabilité apparaissent vers 19°, 20° d'incidence pour
les configurations voilure en fléche inverse alors qu'elles se situent vers 23°, 24°
pour les configurations voilure sans fléche.

D'autres informations de nature "statique" sont recherchées pour quantifier
quelques effets dont certains ne peuvent &tre pris en compte lors des
expérimentations sur maquette en vol.

Le braquage de 30° des volets permet d' augmenter de 15 % le Czmax sans avoir
de conséquences en tangage.

- L'atterrisseur provoque un moment piqueur compensable par un braquage de
la profondeur d'un degré environ. ,

Les mesures statiques en présence de la motorisation, réalisée sur la
configuration empennage en V, permettent de quantifier 1'effet aérodynamique
induit par le souffle hélicoidal. L'effet de soufflage de l'empennage augmente
T'efficacité de la profondeur et de la direction de 7 % environ. On note une
diminution de la stabilité de route suivie d'une inversion entre 21° et 25°
d'incidence, phénomeéne qui n'apparait pas en configuration “planeur”. L'effet
. diedre est atténué dans cette méme plage d'incidence. L'effet moteur ne change pas
le comportement des critéres “Lateral Control Departure Parameter” et CnB

- dynamique, cette situation n'implique pas que nous soyons protégés de tout effet’
- moteur pendant les décrochages car l'effet moteur englobe 1'effet aérodynamique
(souffle hélicoidal), 1'effet gyroscopique, et le couple de renversement.

- I'amortissement en roulis autour du vecteur vitesse
La perte de contrdle est un phénoméne dynamique qui appara1t aux grandes
incidences, elle se traduit généralement par une échappée en roulis. Ce mouvement
en roulis autour du vecteur vitesse (donc le roulis aérodynamique), représentatif du
phénoméne, est simulé a l'aide de la balance rotative. Le Cl,5 est un critére

dynamique qui caractérise l'aptitude & s'opposer (Cl,o négatif) ou a entretenir

(Cl,q positif) un départ en autorotation : c'est I'amortissement en roulis dans le

repére aérodynamique (Damping in Roll).
Deux. représentations sont.proposées, 1'une en fonction de l'incidence (figure
14), Fautre en fonction de la rotation (figure 15). L'amortissement est maximal aux

trés faibles incidences (0° a 5°), puis décroit et s'annule au voisinage du décrochage.
L'instabilité apparait dans tout le domaine post-décrochage (Cl,q positif). En

écoulement décollé on remarque la non-linéarité du coefficient en fonction de la
rotation. L'effet de la fleche de la voilure est sensible au deld de 12° d'incidence,
Pamortissement est plus faible avec la voilure en fleche inverse, l'amortissement -
peut s'annuler avant le décrochage (figure 16). Par contre cette géométrie est moins
déstabilisante aux grandes incidences. La contribution de la forme de 'empennage
n'est pas significative pour ce critére (figure 17).

- Le “Tail Damping Power Factor” (TDPF) -
Le dernier critére retenu pour la prévision de la perte de contrdle, plus exactement
de la vrille, des avions trgs légers, concerne 1'aspect géométrique des empennages et
ne fait pas appel a une caractéristique aérodynamique mesurée. Le "Tail Damping
Power Factor” est un critére américain assez ancien (1938—-1946), établi a la suite
d'essais en soufflerie de vrille sur plus de cent maquettes d'avions. Les auteurs
s'étaient proposés d'établir un critére permettant de prédéterminer les empennages /
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d'un avion. Le schéma de calcul défini a 1'époque est appliqué aux présents cas
(figure 18). Aprés avoir calculé la densité relative de 1'avion ainsi que le parameétre
d'inertie en giration, le “Tail Damping Power Factor” permet de juger, sur la base
de statistiques anciennes (donc sur la base de géométries courantes a l'époque),
l'efficacité de l'empennage vis-a-vis de la sortie de vrille. La figure 19 présente les
résultats obtenus avec les cing configurations maquette choisies. Le cas avec
lI'empennage classique est a la limite de la région de sortie de vrille non
satisfaisante. Il est important de noter que ce critére ne tient pas compte, entre
autre, de la forme du fuselage (les formes avant et arriére du fuselage ont un réle
identique) dont nous connaissons aujourdhui les effets aux grandes incidences
(figure 20 extraite de la référence [4]).

4.0 SIMULATIONS EXPERIMENTALES DE TENTATIVES DE PERTE DE
CONTROLE

; Les différentes configurations d'avions trés légers ont été testées dans le
laboratoire de perte de contrdle. Il s'agissait d’évaluer la robustesse de la formule &
I'égard de "tentatives" de perte de contrdle.

L'analyse est faite a partir de vols de maquettes catapultées dans un hall de
vingt-trois metres de long et profond d'une dizaine de metres depuis le point de
largage (figure 21). Compte tenu de 1'échelle des maquettes (échelle 1/6,5) le vol
représente un parcours d'environ cent dix cordes de référence, ce qui correspond
pour le domaine de vol étudié & un temps de vol avion d'environ cing secondes. Un
~dispositif programmable, inclus dans la maquette, gére les ordres envoyés aux-
différentes servocommandes qui actionnent les gouvernes. Des caméras vidéo
~couvrent la totalité du vol, 'analyse des phénoménes est faite & partir de ces
observations.

Pour mener a bien ces expérimentations, il est nécessaire de vérifier certaines
hypothéses, notamment :

- la similitude géomsétrique : les maquettes représentent fidélement I'ATL et ses
variantes a I'échelle n=1/6,5. La motorisation n'est pas représentée, les
essais sont effectués en conﬁguratlon ‘planeur” ;

- 1a similitude aérodynamique : les polaires obtenues au Reynolds d'essais de
300 000 présentent des décrochages de type "haut Reynolds". Les décrochages
brutaux de type éclatement du bulbe de décollement laminaire au bord -
d'attaque rencontrés aux bas Reynolds sont évités a I'aide d'un dispositif de
déclenchement de la transition.

- la similitude de Froude : les trajectoires et les attitudes sont respectées.

Cette similitude conserve le rapport des forces d'inertie aux forces de gravité
(figure 22). La maquette subit donc en tout point une accélération identique
au point homologue de I'avion. La vitesse de rotation de la maquette est plus
rapide que celle de l'avion, & l'inverse de la vitesse linéaire qui est plus lente.

Les caractéristiques communes aux configurations d'avions trés légers sont :.
masse : 600 kg environ :
marge statique : 215 %

Iy/lx : 1,1 Ix : 1 000 m2 kg Iy: 1100 m2.kg
laltltude de représentation est de 4 500 m ce qui conduit & une masse de la

magquette d'environ 3,3 kg.

La maquette est larguée en extrémité de catapulte en vol équilibré (forces et
moments). Plusieurs conditions initiales sensibilisantes associées a des types de)

-
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manceuvres ont été appliquées. Le tableau de la figure 28 présente des exemples de
manceuvres simulées en laboratoire.

La dynamique du mouvement est nuancée par la terminologie "départ en

R

roulis-lacet” et "départ en vrille". Pour ce dernier cas le départ en vrille est franc, la

vitesse angulaire moyenne de cette phase de vol est supérieure & 50%s.

De l'ensemble de ces décrochages dérapés obtenus en braquant a fond
simultanément ou séquentiellement la profondeur et la direction se dégagent deux
types de comportement :

- le vol dérapé, manche tiré, est contrdlé a l'aide du gauchissement pour la
configuration “empennage en V”. Les décrochages évoluent du cdté du manche.
Une dissymétrie de comportement est notée, la perte d'efficacité de la profondeur est
plus importante lorsque le dérapage est négatif. L'effet des volets est faible. Les
phénomeénes sont un peu plus dynamiques lorsque les volets sont sortis. ,

- les configurations “empennage en T” et “empennage classique” décrochent et

- partent en vrille du c6té du palonnier. Une action sur le gauchissement n'empéche

pas et ne stoppe pas la rotation en roulis-lacet. La sortie des volets augmente la
dynamique en rotation.

La réponse a une manceuvre "contre" appliquée, avec la direction, une seconde

huit dixiémes aprés une manceuvre de mise en vrille est trés rapide pour la:

configuration “empennage en T” (virage coordonné) par rapport a la configuration
“empennage en V” (oscillation de dérapage précédant le virage coordonnsé).

Il est évident que le comportement asymptotique issu d'une manceuvre de mise
en vrille n'est pas atteint lors de ces essais représentant cinq secondes de vol avion.
En revanche la vrille elle-mé&me est un état d'équilibre dont il est vital de sortir.

5.0 . ETUDE DES VRILLES

L'objectif de cette étude est de vérifier une hypothése liée au concept d'avion

“résistant a la vrille”, qui est I'exclusion de toute vrille incontrdlable.

Les essais de vrille ont été réalisés dans la soufflerie verticale (figure 23). La
vitesse du vent ascendant dans la veine d'expérience est ajustée en permanence
pour contrer la chute de la maquette. A chaque essai la maquette est lancée en vrille
a la main, ce qui:permet d'imposer tout type de conditions initiales : vrille plate ou

piquée, rapide ou lente, calme ou agitée, a faible ou grand rayon. Du point de vue de - -
la transposition des essais de soufflerie & ceux exécutés en grandeur, la similitude

utilisée est également celle de Froude.

L'effet de la motorisation sur les vrilles est trés variable. Nous nous référerons
au cas habituel reconnu sur les avions légers. L'avion ATL étant équipé d'un
moteur tournant dans le sens des aiguilles d'une montre vue du pilote, l'effet du

moteur pourrait étre pro-vrille dans une vrille 4 droite. Sur certains avions légers le -

fait de mettre plein gaz lors d'une vrille peut conduire & une vrille plate et rapide.
Lors des vrilles & gauche, l'effet pourrait étre nul ou anti-vrille. Les difficultés de
mise en ceuvre d'une maquette motorisée n'ont pas permis d'étudier 1'effet de la
motorisation lors des essais en vols dans le laboratoire.

Les modes de vrille stable ou instable et les procédures de récupéfation sont
ainsi obtenus pour chaque architecture d'avion trés.léger. Trois modes de vrille
stable sont mis en évidence :

- vrille plate et rapide (-30° d'assiette, 1,7 s/tour), empennage classique,

J
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- vrille moyennement piquée (-45° d'assiette), empennage en YV,
- vrille piquée (-60° d'assiette, 2 s/tour), empennage en T.

La vitesse de chute est de 1'ordre de 35 m/s. La gouverne prépondérante est la

direction, la sortie de vrille est obtenue en mettant la direction "contre" le sens de
rotation. Cette récupération est :

—

- tardive, en plus de trois tours, cas de l'empennage classique,
- verticale, en un tour, cas de l'empennage en V,
- verticale, en un demi-tour, cas de I'empennage en T.

6.0 BILAN DES TRAVAUX ACTUELS A DONERA-IMFL _

En fonction des objectifs affichés pour le programme CARAPACE, 1'étude
architecturale permet de classifier des comportements. Les décrochages des avions
trés légers effectués avec un dérapage initial jusqu'a ce que la direction soit en

" butée, en maintenant si possible les ailes horizontales, laissent apparaitre trois
types de comportements :

- une résistance a la vrille caractérisée par un vol trés dérapé et un contrdle en
roulis assuré par le gauchissement. La sortie d'une vrille éventuelle est
satisfaisante. C'est le cas de 1'avion treés léger avec 'empennage en V. Sur ce type
d'empennage l'interaction profondeur-direction (figures 24 et 25) diminue
l'efficacité de ces gouvernes. Ce phénoméne limite les possibilités de
franchissement du domaine d'incidence-dérapage ol le contrdle est assuré. '

- un départ en vrille dans le sens de l'action de la direction, au cours duquel le
gauchissement ne suffit pas a contrer les effets du dérapage. La récupération de ce
debut de vrille ou éventuellement d'une vrille établie est rapide grace a l'efficacité de

1a direction. C'est le cas des avions trés légers avec 'empennageen T.

- un départ en roulis-lacet, obtenu comme dans le cas précédent, toutefois la

récupération de cette évolution, voire d'une vrille établie, n’est pas acceptable du fait

d'un manque d'efficacité de la direction et d'une perte importantg de la stabilité de

route. C'est le cas des avions avec 1'empennage classique.

L'effet de la fleche de la voilure est secondaire vis-a-vis de la perte de contréle
sur les maquettes utilisées dans le cadre de ce programme d'études. Ceci contredit
les renseignements apportés par les critéres retenus.

Les criteres clasmqiles de perte de contrile s'avérent 1nsufﬁsants'i)our les
objectifs visés. Ces criteres sont utiles pour les études d'architectures mais sont trop
réducteurs pour prévoir la perte de contrdle. .

Une étude plus compléte de la perte de contréle nécessiterait la mise en ceuvre
d'outils plus puissants, telle la simulation numérique, en y incorporant une
modélisation aérodynamique de l'aéronef. L'analyse des surfaces d'équilibre et de
bifurcation permettrait également de tirer des enseignements des comportements
au voisinage du domaine décroché.

Cependant, dans cette premiére analyse, certains éléments
phénoménologiques fournissent quelques explications concernant la perte de
contrdle, notamment la perte de stabilité latérale, la diminution d'efficacité des
gouvernes, l'amortissement positif...

Un texte réglementaire servant de procédure de démonstration en vol pour les
avions trés légers “résistants a la vrille” a été proposé. Celui-ci est basé sur la
simulation d'une faute de pilotage plutdt que sur une intention délibérée de )




——‘d@mﬁﬂ | — 188

\

déclencher une vrille. Le critdre de contrdle en roulis et le délai d'application de la
manceuvre d'un vol dérapé aux grands angles restent & préciser.

7.0 TRAVAUXDE LA NASA SUR LA RESISTANCE A LA VRILLE

De nombreuses études expérimentales ont été menées pour améliorer ou
accroitre la résistance & la vrille des avions légers. Des critéres de résistance a la
vrille ont été développés conjointement par la NASA, le GAMA (General Aviation
Manufacturer Association) et la FAA (Federal Aviation Administration), voir
référence [5]. ’ :

Une technologie basée sur 1a modification du bord d'attaque de l'aile a été testée
sur plusieurs types d'avion classique représentatifs de la flotte (PIPER. CESSNA.
GRUMMAN). Cette technologie a été testée sur des configurations d'avion a profil
laminaire et & grand allongement, volant en bas ou haut subsonique. Le principe de
fonctionnement de ces "Droop Leading Edge Extension" est de former une ou
plusieurs barriéres de décrochage en déclenchant des tourbillons et d'augmenter la
charge du profil aux extrémités de la voilure (figure 26). Ces dispositifs ont été
optimisés dans leurs efficacités vis-a-vis de la perte de contrdle et des performances
en croisiere. La figure 27 montre la longueur optimale du "out board droop” pour
retarder au maximum le décrochage sur une configuration d'aile donnée. Cette
architecture a été développée entre autres a l'aide de critéres (exemples présentés
sur la figure 11). Les résultats d'essais en vol menés sur plusieurs avions légers
(mais non trés légers) aux centrages arriére sont assez probants : le pourcentage du’
nombre de départs en vrille est trés notablement réduit (figure 29).

8.0 PERSPECTIVES

Les travaux présentés ne peuvent répondre entiérement aux problémes liés a
la perte de contrdle des avions légers ou trés légers mais ils servent de base dans les
études et recherches en aérodynamique et en mécanique du vol pour contribuer a
augmenter la sécurité des vols. a

La méthode utilisée 2 'ONERA-IMFL doit étre validée par des essais en vol de
Pavion. Ces essais en vol de I'ATL de ROBIN se dérouleraient en 1993. Les résultats
seront corrélés & deux niveaux : essais en vol / essais maquette et essais en vol /.
simulations. - :

Des simulations de certaines phases de vol seront faites & 1'aide d'un modéle
aérodynamique basé sur les essais en soufflerie. De cette facon on examinera les
limites de la méthode en .vue d'étendre les conclusions a l'ensemble des
configurations d'avions trés légers étudiés en soufflerie.

La proposition définitive de texte réglementaire sera rédigée en concertation
avec le Centre d'Essais en Vol d’Istres, pour créer une catégorie d'avions
certifiables sous le titre "résistant & la vrille".

Les travaux peuvent se poursuivre par la recherche de nouveaux criteres de
prévision de la perte de contrdle ou d’autres méthodes d'investigation. L'analyse
détaillée des phénomeénes aérodynamiques contribuera grandement a la définition
des architectures des avions futurs. Ces conditions permettront le développement de
systémes "anti-vrille", actifs ou passifs, intégrables sur les avions trés légers.
L'augmentation de la sécurité des vols s'accompagne d'une adaptation continue des
normes de certification. }
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" ETUDE PARAMETRIQUE DE L'ARCHITECTURE DES ATL

SUPPORTS EXPERIMENTAUX

ECHELLE DES MAQUETTES 1/6,5

figure 1

MAQUETTES MODULAIRES

CARACTERISATION AERODYNAMIQUE EN STATIQUE
ET DYNAMIQUE AUX GRANDS ANGLES

| ALANCE ROTATIVE EN SOUFFLERIE VERTICALE :
, figure 4

CONING MOTION

o, B, p, q, r constants

Cx, Cy, Cz, CL,Cm,Cn= f( o B! Q, 8j)
effet des volets

effet de 1a motorisation
effet de I'atterrisseur

\_ MONTAGE PAR DARD EXTRADOS A 30° Y,
figure 3
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CARACTERISATION AERODYNAMIQUE
STATIQUE AUX GRANDS ANGLES

Exemples de caractéristiques longitudinales

Configuration empennageen T

- )

Cm
1 N

1 cabrer

e o«
. : T Sm A cabrer 901
i dm 2 piquer
: a piquer

-1.54
EFFET DE LA PROFONDEUR SUR LE
MOMENT DE TANGAGE
figur

CARACTERISATION AERODYNAMIQUE
STATIQUE AUX GRANDS ANGLES

Exemples de caractéristiques latérales

Czy
1.4 /!
! : 1
A
! ] )
1 1 | !
<, 1
g
VAN o
! ! -
R Jo 1 . ““A.C’fa
0 | 2.
POLAIRE DE 0° A 90° D'INCIDENCE
DERAPAGE NUL
figure 5
CnB
Stabilité de route =
. stable
1.9 o .
-.\\\ “\\\
‘\\:: """" *~\“:‘\$~ PN -%
S el S RSl 2 S >
- ~\~"‘~~—-‘-—~o:&-‘-\-‘}¢._‘$\ /,’ l’/" ,,’
"“‘-—--——-"“"—“"“\\\‘ -:’4,‘_~ Vs /"I’
‘\:"\t‘ ,;’:’ //A
O | p— :"'",.Ll.f/
\ ‘*r:,/
instable Lo
. o a
0.5 i T ]
0 30
figure 7

! L

30

3

\
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s e et
-~
P
wszzEX
~
1 — ~
bl 9P ro——— ~
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N P ey e,

~
gup ) -

S, RN TY
T -~

inv, V
inv, C
inv, T
droite, T
droite, V

Effet diédre

04
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CRITERE DE SUSCEPTIBILTE A LA VRILLE

fieure 1
...... B =0°
— B =-5°
Re = 146000

)
>

-
R

dCra
°° itre de KNIGHT : °.C72 25
critére de : -
61 da A
stable 0.5
4 - droite, V _
+ inverse, V et inverse, C
x inverse, T et droite, T
2 - ;
[ 0 G"@:‘:hf/ s :»h o
! _ 90
-27 “instable

Effet de I'architecture sur le parameétre d'autorotation

figure 9
Cra_
FULL-SPAN
4P DROOP
I RN \\@ OUTBOARD STABLE
[ —_— N DROOP
“\\X, A
0 S
BASIC AR oursomml
DROOP
- T eatren
‘ ‘] . UNSTABLE
4 ‘ n
B v
! 1 1 1 ! i
0 30 (94

Effet de la modification de voilure
sur le parameétre d'autorotation

figure 11

90 ¢
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CRITERE DE PERTE DE CONTROLE

. 1z -
Cn d =C - = in
ng ynamique n_cos o Tx ClB sin' &

B
CnB dyn
—e—inv, V PN
——inv, C e Y
. d
2 — —’E—lnv’ T Stable / *«_/_..-_Q)::\
* | »—droite, T i FUINe i
. / /\ LN ‘;
—— droite, V 7 A VR R SN
' Y b
li{'.,’ < A kY
I, I:' ll \‘N-.:;
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¥
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i £ N A2
1.__ “‘—L_._s\ }/’/
P s
[ R '(”
_-*--I’ ”/
PP b
0] : : &
instable . 30
figure 12

CRITERE DE PERTE DE CONTROLE

Lateral Control Departure Parameter des avions trés légers

' Cnél
LCDP =CnB - CIp
C1d1
LCDP
figure 13
1. -t ‘.“’“\
RN P ‘stable
-\\§~._-_-‘~s§_~
L indudal - 23
~::“:"”"_"““~*\f\\‘\:~.\
*s\_*~~~~~°~———9—_:=“xu:_@; -'.‘\\
\s* ~~~~~ o *‘-"/—-*-"t‘.\*
\\\Q\ ‘*:-\\ /;a
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0 \R \\;‘_K.. -‘*\ y /‘/{é
. LR » (P
——inv, V % \t*!' Mo f?,‘/
——inv, C \ ?’{‘\ \?Ill‘
~s—inv, T (Y /;5’
—+— droite, T \ \'\ 247
—x— droite, V ‘4\ R
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CARACTERISATION AERODYNAMIQUE
EN DYNAMIQUE AUX GRANDS ANGLES

Influence de I'incidence sur I'amortissement en roulis

Effet du taux de rotation sur le moment de roulis

Cl Cla a a!bha : 4
! 'a ‘a QCIV : -0,06 1.7 ‘v alpha : 18
- v QC/V : 0,00 . ‘oalpha : 30

a QC/V : 0,06

CRITERE DE PERTE DE CONTROLE

Amortissement de roulis en repére aérodynamique

ClaQ_ = aCla/ aQ

Cla = Cl cosa cosP + Cm sinf + Cn sina cosB

Clag (1/rd) | Clag (Urd) | o
10+ . ‘ IO‘L ‘ L
1 instable ' ﬁ ' instable ﬁ
94 . 04
0 A 354 > A — 0 + e ettt
] : 20 20
stable stable
-154 effet des empennages ’ .15 effet de la voilure

iny,C ~—=—
invy, T —e—
iny, V —5—

figure 17

inverse, V—&—
droite, V-—e—

figure 1




———*fléi:ﬂwgﬁ 195
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CRITERE DE SUSCEPTIBILITE A LA VRILLE
CRITERE DU TDPF (Tail Damping Power Factor)

[ rapport d'amortissement coefficient de volume du gouvernail de

TDPF figur

TDPF = N ‘ ,
de la dérive direction soustrait de 1'effet d'écran
l .
----- \ \ !
- :_‘/ﬁ ) —‘71‘\—'— - . '

Li25% de la CMA (aile flache inverse)
25% de la CMA (aile droite)

CRITERE DE SUSCEPTIBILITE A LA VRILLE
CRITERE DU TDPF
, Effet'de la section

2*10-3 5 .:.;.. : . s i

. du fuselage
aux grandes incidences

D‘ _ ‘D" _ - EFFETPROL-VRILLEV‘.?:‘
o0~ |

EFFET ANTL-VRILLE . o
~— (k-0 -}

.4'. -4 '4 T ! .
240%10 Cas de base

figure 2

1 Récupération direction seule

2 Récupération direction + profondeur

3 Pas de récupération
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SIMULATIONS EXPERIMENTALES DE
TENTATIVES DE PERTE DE CONTROLE

LABORATOIRE DE VOL LIBRE

trajectoire en vol : environ 25 m

temps de vol "avion" : environ S s
vitesse maximale de catapultage : 20 m/s
EQUIPEMENT DE LA MAQUETTE

systéme programmable de pilotage
des gouvernes

—— N —_— —
[ .
——— ——— —— —_——
AT1 AT2. AT3

2 ﬁ% OBSERVATIONS DES MOUVEMENTS

SIMULATIONS EXPERIMENTALES DE
TENTATIVES DE PERTE DE CONTROLE

CARACTERISTIQUES COMMUNES AUX CONFIGURATIONS
masse : 600 kg enﬁron marge statique : 21,5%  Iyfx:1,1  Z=4500m

CONDITIONS D'ESSAIS - SIMILITUDE

*- % Froude : rapport forces d'inertie /forces de gravité conservé
trajectoire et attitudes sont homologues '

grandeur rapport
masse . - m n®
inertie m n$
temps i
vitesse linéaire )9
vitesse angulaire 1/ \n
m=p/p, ' ' n = 6,5 (échelle géométrique)

* Aérodynamique : décrochage de type "haut REYNOLDS"
déclenchement de la transition

figure 22
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ETUDE DES VRILLES

Soufflerie verticale E ! D
- en configuration vrille libre ~

- Essais en similitude de FROUDE

- Lancers manuels

- Effets paramétriques :
architecture, masse, centrage,
configuration, volets, motorisation

- Identification des vrilles/Stabilité

gt s f - Procédure de récupération
- Trajectographie
- &(1); Q(t)
figure 2
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INTERACTION DES GOUVERNES SUR
L'ATL EMPENNAGEENV
EFFICACITE DE LA PROFONDEUR

© §
8
. figure 24
.
|
R : .
ROBIN ATL centrage 25% dérapage nul
yPm=10n0=0 (5rofondeur & fond a cabrer,direction au neutre
- Dm~-1Dn~1 (profondeur a fond a cabrer,direction & fond
Dm=0 Dn=0 ' & gauche)
(profondeur direction au neutre)
\ . alpha -
°q s 35 ©
=2d.
~act

100¢n -

INTERACTION DES GOUVERNES SUR
L'ATL EMPENNAGEEN V
EFFICACITE DE LA DIRECTION

bm=0 D=t (profondeur au neutre, direction a fond a gauche)
Dm—1 Dn=1(profondeur & fond & cabrer,direction & fond a gauche)

ém on=o(tout au neutre)
ROBIN ATL centrage 25% dérapage nul

A e _.’-\./\‘,\‘ alpt!a
-0

TN —— 30
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TRAVAUX NASA SUR LA RESISTANCE A LA VRILLE

Yortex

e

L0 e = e & c———f -

‘gr | Section B

Zone décollée

Extension de becs de bord d'attaqﬁe

figure 2
a*r F‘:;l AN ‘ Basic
o : .
i
30t X |
t
L
i
1
0 L L 1. 2 J
0 1

% Envergufe

Effet sur o* de la position en envergure
de Ia modification de voilure

o* : incidence de décrochage de l'extrémité de voilure

figpure 27

h
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Exemples de manoeuvres simulées en laboratoire

conditions e de manoeuvre braguage des gouvernes observations
- - . p g -
initiales accessibles
_départ en vrille
o, = 6° mise en vrille
directe Py ou
BO = 0° ’ _—
0,7s . .
départ en roulis-lacet
’ . . —— —— —_— —_—
Oy = 10° mise en vrille ou
B = 0° _progressive Py . abilisé dérapé
e —— i virage
o 0A5s  05% iss irage stabilis€ dérapé
_ ou
. . — ——i
Qg = 15° mise en vrille
B, = -10° a partir d'un vol 0 - vol reeti{igned stabilisé
0 = ’ , 1 - "
lent dérapé 0—>’ 5e glissade
o = 15° oscillation de dérapage
o manoeuvre "contre" - virage coordonné
= .10° '
B o 10 0,45s 18s
fioure 2

TRAVAUX NASA SUR LA RESISTANCE A LA VRILLE

EFFETS de "BECS" sur les VRILLES et INCIDENCE de DECROCHAGE

‘Résultats "avions"

Avion A B C
Caractéristiques -
Surface m 9,15 13,6 16,1
Allongement 6,1 7,36 - 7,24
- Profit NACAG64 NACAG63 - NACAG65 .
_Plage de centrage %c 26 - - 33-23 23,8 - 32,0
Masse kg - 699,9 1043 ---> 1167 1134 ---> 1310
Hcideit
aile de base 18 21 20
aile modifiée 35 43 36 -
96% 98% 88%
aile modifiée 0% 5% 5%
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0.N.E.R.A. - 1.M.F.L.

"INFLUENCE DF LA GEOMETRIE DES AVIONS LEGERS SUR LEUR VRILLE

Marc VAN MANSART - 1.M.F.LILLE
Ingénieur responsable des essais de vrille

SOUFFLERIE VERTICALE

La communication prisente tout d'abord 1'influence que peut avoir la géométrie de certains &lements d'un °
avion léger sur sz vrille et sa récupération. Elle démontre aussi 1'importance a donner 3 la position

relative de certains éléments géométriques.

Ensuite, sont présentées diverses modifications géométrioues susceptibles d'améliorer la vrille d'un
avion. Diffdérents moyens de secours sont également présentés et associés aux différents types de vrille

critique pouvant étre rencontrés en cours d'essais en vol.

1*ASSOCIATION AERdNAUTIQUE ET ASTRONAUTIQUE DE FRANCE

Colloque "AERODYHAMIQUE et AVIATION LEGERE™

02 Avril 1987 44/)




1. REMARQUES PRELIMINAIRES

Les résultats présentés dans cét exposé proviennent d'essais réalisés dans 1a soufflerie verticale {(de 4 m.
de diamétre) de 1'I.H.F.Lille (fig. 1 et 2). o

Une grande partie de ces résultats est tirde de plusieurs études 3 caractére général faites sur une maquette
d'un avion type (figure 3) et congue de facon telle qu'il ctait possible de modifier sa géométrie.

Au cours de ces études, ont &té successivement pris en considération les paramétres suivants :
- forme de la section de 1'arriere fuselage
- longueur de 1'arriere fuselage
- largeur de 1'arriere fuselage
g - position longitudinale des empennages et de la dérive
- position en hauteur des empennages
- types. d'empennages (classiques, en T, en V)
- dimension de la dérive ‘
- allongement -de la voilure
- diédre de la voilure
- position en hauteur de la voilure
- bord d'attaque de la voilure
- motorisation
- iperties.

A 1'aide de ces renseignements, un avionneur peut ainsi concevoir un projet ayant le maximum de chances
d*avoir une vrille saine, ou tout au moins d'éviter une géométrie particulierement vicieuse pour la vrille
et qu’il serait difficile de récupérer par la suite.

~

Ensuite, concernant certains moyens de secours, seront présentds des résultats provenant d' études & caractére

général et d'autres a caracteres spécifiques 3 des avions bien existants.

2. SECTION DF L'ARRIFRE FUSELAGE

2.1. GEOMETRIES ETUDIEES

~ Partant d'une forme simple (un carré), nous avons fait évoluer vers une forme arrondie, successivement :
- la partie supérieure )
- la partie inférieure figure 4
- les deux parties

sans changer ni hauteur, ni largeur du fuselage.

2.2. RESULTATS

La forme de la section de 1'arrizre fuselage se classe parmi les paramétres qui agissent le plus sur le
caractére de l1a vrille. - . -

Yoyons d*abord le sens d'action des modifications apportées & la géométrie de base :
- arrondir uniouement 13 partie supérieure a un effet pro-vrille
- arrondir seulement la partie ianférieure a un effet anti-vrille figure 5
- arrondir les deux parties a un gffet anti-vrille mais moins :
marqué que dans le cas précédent

Effet pro-vrille signifie simultanément :
a) vrilles devenant plus plates et plus rapides
b) accroissement du domaine des gouvernes 3 1‘intérieur duquel la vrille se perpétue (et par.voie de
conséquence diminution du domaine des sorties)
[ b) étant 1a conséquence de .a)} ]
et inversement pour 1'effet anti-vrille.

Précisons maintenant les résultats en présentant ceux obtenus avec les géométries extrémes vis-a-vis de-la

vriltle.

J
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A la figure 6. nous voyons d'abord qu'avec la géométrie pro-vrille, la vrille se perpétue dans la totalite
du domaine des gouvernes ; en d'autres termes, aucune manceuvre sur ces dernitres ne permet de stopper la
rotation ; les vrilles sont toujours plates (module de 1*assiette longitudinale £ 20°) et rapides

( =~ 1,5 seconde/tour 3 1'échelle avion),

Avec la géométrie anti-vrille, les vrilles (toujours piquées) ne se maintiennent que dans un trés petit
domaine de gouvernes, estimé.2 environ 1/6 du domaine total. Ainsi, pour cette géométrie, une consigne tres
simple, telle que toutes .gouvernes recentrées, suffit pour assurer la récupération.

De ces résultats, i1 faut surtout retenir que la forme “fond carré” est & proscrire pour 12 vrille ; or, il
se trouve que cette géométrie est assez courante pour les avions légers. Au cours d'études en soufflerie de
vrille propres & des avions existants, nous avons pu mettre A profit les résultats de 1‘étude paramétrique,
par exemple, en arrondissant le fond de 1‘arriere fuselage ( hggg). )

Enfin, des études spécifiques plus récentes ont montré que les mémes conclusions pouvaient atre appliquées 3
la partie avant du fuselage.

3. POSITION LONGITUDINALE DE LA DERIVE ET DES EMPENNAGES

L'effet de ces parametres peut é&tre impdrtaqt ; en fait,c'est en premier lieu la position relative des
empennages et de l1a dérive qu'il faut prendre en considération.
£n ragle généralé. i1 faut éviter au mieux un masque trop &tendu des empennages sur la dérive ; cela nous

conduit & des géométries du type de celles présentées en bas de la figure 7.

I1 est néanmoins important de préciser que la dérive peut ne pas étre affectée uniquement par le sillage des
empennages ; celui du fuselage peut aussi intervenir de fagon non néagligeable. A titre d'exemple, une vrille
critique a déja été obtenue pour un avion avec dérive pratiquement hors du sillage des empennages.

Par ailleurs, en ce qui concerne la forme du fuselage traité précédemment , nous ignorons encore si
1'influence (nuisible ou bénéfique) de telle forme n'est pas due en partie & son interaction sur la dérive.

4. DIMENSJONS DE LA DFRIVE

Nous voulons présenter ici un résultat de soufflerie pour le moins surprenant.

Parmi les nombreuses géométries essayées lors de 1'stude paramétricue, pour certaines d'entr ‘ elles nous
avons donc obtenu des vrilles plates et rapides. Précisons que pour un avion léger une vrille est plate parce
qu’elle est rapide (une forte vitesse de rotation, de par son action sur le moment de tangage centrifuge,
aplatit la vrille). Nntons aussi aue vrille plate et rapide sous-entend -forte rbtation,surtout de lacet. Nous
concluons alors, pour cette vrille, 3 un manque de surfaces efficaces vis-a-vis de 1'amortissement de lacet.

Au cours de ces vrilles, nous avons voulu vérifier que la dérive, parce que trop masquée, était inutile en
tant que surface d'amortissement de lacet. Ainsi, en réduitant la surface de la dérive et, 3 12 limite, en la
.. Supprimant,.nous: pensions obtenir. une viille de caractéristiques voisines de celle trouvée avec la: géométrie
“normale. Or,nous avens été surpris de constater que 1a vrille “sans dérive’ était plus saine que 1a vrille
“maquette normale", parce que plus piquée (figure 8). ‘

Ainsi dans les cas coqsigérés ici, 1'action de la dérive n'était pas nulle (ce qui était supposé), mais
nuisible. A ce genre de résultat, nous pouvons d‘ailleurs Joindre un autre obtenu en ajoutant des surfaces
au-dessus du fuselage (en 1'occurrenceune aréte dorsale) ou nous avons parfois constaté un effet néfaste
de ces surfaces. ;

En relation avec les résultats “avec” et “sans” dérive, un résultat avion peut aussi @tre présenté.

. D'aprés les bandes d'enregistrement de campagnes d'essais de vrille, i1 apparait parfois, lorsque les commandes
sont l3chées, que la gouverne de direction vient se placer en-butée contre le sens de la vrille (fiaure 9) ;
Ce cas prouve bien 1°existence d'une force nuisible (pro-vrille) aqui s'exerce sur 1a gouverne de direction,
force qui peut aussi s'exercer sur 13 dérive méme. Sur ce point, conclusions "avion” et “maquette” se
rejoignent. i
11 ne faut certes pas généra]iser de tels résultats. car, 3 l'opbosé, 11 nous est arrivéAd‘amélioref la vrille
en agrandissant 1'empennage vertical ; nous retiendrons seulement qu'agrandir la dérive ne conduit pas forcément

A faire évoluer la vrille dans le sens souhaité. A/)
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5. POSITION EN HAUTEUR DES EMPENNAGES HORI ZONTAUX

Lors de 1'étude parametr1que, trois positions en hauteur des empennages horizontaux ont été représentées :
- position cla5510ue (cas de base)
- empennages 3 mi-dérive voir figure 10

- empennage en T

Parmi tous les paramétres étudiés, la position en hauteur des empennages est celui qui influence le plus la
vrille, beaucoup plus que ne peut le faire 13 forme de 1'arriere fuselage dont 1'effet, nous 1'avons vu, est
déja bien marqud.

Surélever les empennages améliore la vrille. Pour exemple, prenons les résultats des geométries extrémes
essayéeé, présentés 3 la figure 11 et aui sont comuentés dans le tableau ci-dessous (en précisant auparavant
aue les résultats obtenus avec les empennages a mi-dérive sont, bien entendu, intermédiaires 3 ceux des cas
extrémes, mais proches de ceux des empennages en T),

pro-vrille La vrille,toujours plate devient piquée
et rapide ...

se maintenait dans la totalite ne s'obtient que dans un trés
du domaine des gouvernes petit domaine
d'ol impossibilité de récupe- d'ol vrille facilement maitrisable
ration par les seules gouvernes par les gouvernes
anti-vrille La vrille, toujours piquée, s'arréte quel ocue soit le
est maintenue dans un domaine- braquages des gouvernes

de gqouvernes petit
d'ol vrille facilement d'od
contrélable GEOMETRIF INVRILLABLE

- - - -

De ces résultats, on pourrait conclure que les empennages en T suppriment, sinon tous les problémes de
vrille d*avions légers, du moins le problame le plus- fréquent, 3 savoir 1a vrille plate et rapide. I1 semble
que cette géométrie d'empennages soit capable d'éliminer toute action nuisible d'un autre élément de l'avion
qui, du point de vue vrille, aurait une géométrie particuliérement mauvaise (fuselage par exemple).

. Les. (rares) essais faits sur maguettes. & empennages en T d'avions ‘légers esttants ou en projet corroborent
cette conclusion. -
C'est bien entendu grice a une bonne efficacité de la dérive qu'il faut attribuer la quallté des vrilles
des formules empennages en T

6. TYPES D'EMPENNAGES

Trois types d'empennages ont &té essayés dont. deux pour lesquels des résultats ont déja été présentés ;
il stagit :

- des empennages classiques

- des empennages en T } déja traités . voir figure 12

-~ des empennages en V .
La figure 13 permet de situer ces trois formules vis-i-vis de la vrille. 4

: Nous voyons que les empennages en V ont des résultats intermédiaires A ceux des deux autres géométries

mais ils -sont plus proches de ceux des empennages en T . Ainsi, dans le cas pris em considération a la
figure 13, la vrille “empennages en V" peut &tre éqalement qualifiée de satisfaisante (vrille piquée,
récupération facile). Or, i1 faut noter que ce résultat est obtenu avec la géométrie du fuselage le
plus défavorable. ' A//
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Les conclusions sur 1'action favorable des empennages en V ne sont donc pas trés éloignées de .celles
g

relatives aux empennages en T .

7. DIEDRE DE LA VOILURE

Le diédre de la voilure a été €tudié avec voilures basse et haute, pour trois allongements : A\ =6, 9 et
16, avec 3 valeurs de diédre = -5%, 5° et 10°, sur un fuselage de section circulaire, donc 3 caractéristiques

moyennes.

De 1l'ensemble.des essais effectués, - i1 ressort. qu'aucune loi ne peut étre définie. in effet : 1’effet
du digdre, s'il dépend peu de la position en hauteur de 1a voilure, peut varier beaucoup avec 1'allongement.

8. ALLOKGEMENT DE LA YOILURE

Les essais effectués pour 1'étude du diedre donnent, en corollaire, 1'effet de 1'allongement de la

voilure (voir fig. 13},

La figure 15 montre que plus 1'allongement est grand, plus la formule est anti-vrille. Les vrilles sont moins
severes (plus piquées) et le dowaine des gouvernes permettant la sortie est augmenté (vrilles plus rdres).

"L'étude de 1'allonge.ent 3 été reprise avec les fuselages pro-vrille et anti-vrille. Par rapport au cas de

base (fuselage rond - vailure \ 9 ), i) apparait oue }'effet d'une combinaison :

- fuselage anti-vrille + voilure pro-vrille est faiblement anti-vrille vis-d-vis des vrilles (en supprimant
toutefois les possidilités de bonne sortie) ’

- fuselage pro-vrille » voilure anti-virille est faiblement pro-vrille vis-a-vis des vrilles.

En d'autres termes, i'allongement de 1a voilure module 1'effet de la section arriére fuselage. Ce résultat

est présenté a la figure 16.

9. POSITION EN HAUTEGR DE i A VOILURE

D'une facon génerale, la position haute de Ja voilure est anti-vrille, ce que resume la figure 17.

.

Dependant, il ne faut voir dans ce résultat qu'une tendance. Ici encore, la position en hauteur de la
voilure ne fait que rmoduler 1'effet d'autres paramétres plus importants, tels la section arriére du

fuselage ou la forme des empennages.

10. BORD O°ATTAQUE uE 1A VOILURE

Une étuce générale & porté sur l'effet de becs situes au bord d*attague de la voilure, sur toute ou partie
de 1'envergure, avec-différents raccords becs-bords d'attaque. Cette étude fait suite a des essais
-grandeur.réalises. par ¢ N A.S.A. sur divers avions légers. '

Les résultats ont montré que le Sens d'action des becs est peu facile 3 maitriser et qu'il est impossible

de tirer des lois siwples sur ce sujet.

.

11. INERTIES -

a.- le roulis Ix :

Ce paramétre 3 €té étudié¢ pour différents fuselages. 11 a été impossible de tirer une lai générale sur
1'influence d'une variation de chargement de la voilure.

b - le tangage Iy :

Ici aussi, rien de général n'a pu étre tiré.
¢ - le rapport lx / !y
Au contraire, ici des résultats ont pu &tre ordonnés et sont présentés 3 la fig. 18. Des enseignements
.. peuvent .étre tirés pour les trois types de gouvernes :

- _/
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- pour les ailerons : A voilure relativement légére, le gauchissement "contre® est nettement pro-vrille :
puis, & mesure que I /1, croit, cet effet s'amenuise ; il devient faible pour le
fuselage [J et méme s'inverse pour le fuselage (I ; dans ce dernier cas
les aiterons Contre sont devenus anti-vrille S

- pour la direction : Direction "Avec" est (bien entendu) toujours pro-vrille mais son action varie de tras
faible & trés sensible lorsaue le rapport I, /1, passe de la valeur minimale a la

valeur maximale

- pour la profondeur : L'action de cette gouverne varie peu avec les inerties ; elle est souvent nulle H
seule exception, le cas de base ol il apparait un léger effet pro-vrille de la

profondeur mise & cabrer.

Nous noterons surtout de ces descriptions 1'influence trés marquée des inerties sur les actions respectives
des ailerons et de la direction. £t nous retiendrons en conclusion, que pour un avion déterminé, il est
possible que les consignes puissent .varier avec le chargement ; cela s'est déji produit en soufflerie sur
des maquettes d'avion léger qui comportaient des réservoirs (internes) en bout de voilure.

12. EFFET MOTEUR

Pour une hélice tournant & droite, vue du pilote, 1'effet est souvent nul sur 1a vrille & droite. Par contre,
un effet visible peut apparaitre sur 1a vrille 3 gauche : il est dans le sens pro-vrille, c'est-a-dire

qu’il aplatit 1a vrille.

Cependant, cet effet n'est visible que si le régime moteur est 3 fond, ce qui est inconcevable en vrille
grandeur (protection-de 1'hélice, du moteur, étouffement de celui-ci ...).

La vrille est avant tout une affaire de moments et non de forces.

Un avion doit donc étre sain en confiourction planeur, ce qui est unicuement testé sur maquette d'une facon

qaénérale.

13. AUTRES MOYENS DE PREVENTION CONTRE |~ VRILLE PLATE ET RAPIDE

Sous le vocable de moyens de secours,sont regroupés divers dispositifs :

- fusée

- parachute
mais également des modifications géométriques telles que :

- quille

.~ arétes ventrales
puisque certaines d'entre-elles (les arétes) peuvent ne pas étre fixes, mais manoeuvrables en vol} auquel
cas elles sont un dispositif de secours. La différence (ron négligeable d'ailleurs) entre un dispbsitif de

- secours et une modification, est que le premier a pour but de sortir d'une ‘vrille incontrdlable par les

Eouvernes alors que la deuxiéme doit interdire 1'obtention de toute vrille critique.

Par ailleurs, dans le présent chapitre , par modification géométrique, nous entendqps des modifications
simples et consistant en faiten 1'implantation de nouvelles surfaces sur 1'appareil ; sont exclues toutes
modifications de certains éléments.de 1'avion (fuselage, empennages) qui pourraient &tre envisagées,

compte-tenu des résultats de 1'étude paramétrigue présentés auparavant.

La vrille présentement concernée est toujours la vrille plate et rapide ; il est utile de rappeler que
.cette vrille est avant tout un problame de lacet et non pas un probléme de tangage aérodynamique b\en
qu'il s'agisse de phénoménes & incidencestrds élevées, généralement supérieures i 60°.

Les résuitats et conclusions qui vont &tre donnés concernent donc essentiellement la vrille plate et rapide ;
il est tras probable que, parmi les moyens de secours et modifications qui seront traités, certains d'entr’
eux jugés trés efficaces contre la vrille plate et rapide, risquent fort d'atre peu utiles pour résoudre
d'autres types de probleémes : vrille piquée ou du genre deep-stall (bien qu’'inexistant A notre connaissance
pour les avions légers). A 1'inverse, des dispositifs jugés inefficaces pour 1a vrille plate et rapide
serajent certainement retenus pour résoudre un probléme d'un autre genre.

Ces explications sont nécessaires dans la mesure ol nous serions tentés d'utiliser ces résultats pour
d'autres types de problémes obtenus sur d'autres types d'avions. ) <‘//
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13.1. LES FUSEES

Au cours d'une étude consacrée uniquement & ce moyen de secours et effectuée avec plusieurs maquettes,
nous avons essayé des fusdes agissant surtout en moment et cela, successivement autour de chacun des

trois axes (voir figure 19),

I1 est évident qu'une fusée tangage serait préférable 3 toute autre car une seule fusée serait A installer
sur 1'avion et pourrait étre utilisée quel que soit le sens de la vrille.

Or i1 se trouve que la fusée tangage est, de trés loin, la moins efficace pour contrer une vrille plate
et rapide ; nos essais ont d'ailleurs donné le classement suivant :
- fusée la plus efficace : lacet
. puis : roulis
=~ fusée la moins efficace : tangage
avec les rapports d'efficacité suivants :

lTacet , g lacet . ¢
-roulis tangage

ces rapports importants ne laissent aucune hésitation quant au choix de la direction 3 donner a la fusée.

La récupération a partir d'une vrille extrémement sévére et avec la seule aide d'une fusée lacet est
obtenue avec les caractérisations suivantes de la fusée : '
- placée A 1'extréme arriéere~fuselage '

- poussée =~ 5 % du poids de 1'avion

- durge d'action =~ 5 secondes.
Les caractéristiques de cette fusée ne sont donc absolument pas prohibitives ; c'est loin d'étre le cas
pour une fusée tangage qui, pour étre suffisamment efficace, devrait avoir une poussée supérieure 2 la
moitié du poids de 1'avion.
Si en conclusion, nous rappelons que la vrille plate et rapide est en premier lieu un praobléme de lacet,
i1 apparait alors tout a fait logiaue qu'une fusée agissant en lacet soit le mieux adaptée pour contrer ce
type de phénoméne.
Remarque : précédemment, nous avons évoqué le probléme de deep-stall ; i1 est alors évident que pour ce
ik genre de difficulté, c'est la fusée tangage qui devrait &tre choisie. Des études 2 caractére
spécifique ont d'ailleurs montré que 1'action de la fusée doit se faire selon la direction
correspondant au sens d'action de la gouverne prépondérante pour stopper une vrille non plate

et rapide.

13.2. PARACHUTE

Au cours d'une vrille plate bien installée, la coupole du parachute tend 3 venir se placer au-dessus de
1'avion ; pour avoir une suffisante alimentation de la coupole, i1 faut alors un cible assez long, sinon
- le parachute risque de devenir dangereux en retombant sur 1'avion (voir figure 20). ;

Par ailleurs, nous pouvons envisager & priori qu'un parachute tend en premier lieu 3 agir en taﬁgage, en
faisant piguer i'avion comne pourrait le faire une fusée tangage ; or nous vehons de voir qu'une telle
fusée est peu utile,du moins-si nous restons dans une gamme de poussée raisonnable.

Les résultats d'essais avec parachute confirment dans un sens les résultats obtenus avec une fusée tangage
puisque, au bout d'un long cdble, il faut une large coupole pour obtenir le résultat souhaité.;

. B ¥
Cependant certains renseignements U.S. reYatifs au parachute anti-vrille semblent en désaccord avec nos
conclusions du moins sur un point, 3 savoir la longueur du cible. Airsi de bons résultats ont été obtenus

avec le cdble court.

Dans ce cas, la suffisante action du parachute.peut s'expliquer par la longueur méme du cdble : alors qu’un
paractute accroché 2 un long cible agit surtout en tangage (et est donc peu efficace), avec un cdble court,
i1 agit aussi en lacet (voir figure 21).
Le document U.S. précise la longueur du cible :

~ au-deld de laquelle le parachute perd de son efficacité

~ en-decad de laquelle i1 devient dangereux.
Cette longueur optimale est de 1'ordre de 3 m & 6 m, soit en moyenne 75 X d‘'une longueur de fuselage {alors

que nous préconisons au moins 1 longueur de fuselage). 44/)
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Un parachute présente 1'avantage, par rapport & une fusée lacet, de pouvoir #tre utilisé pour les deux

sens de vrille, conme une fusée de tangage. Un de ses inconvénients réside dans les risques d'accrochage

du céble & un élément de 1'arriére de 1'avion, risques d'importance plus ou moins grande selon la

qéométr1e de cet arriére (parfois il est nécessaire de fixer le paquet parachute au bout d'une potence).

De plus, ne devons-nous pas craindre une marge de sécurité vraiment faible entre un cible court de longueur
optimale (type U.S.) et un cdble trop court.

13.3. QUILLE

la quille fut (et est encore) le moyen le plus souvent retenu pour supprimer les risques d'cbtention d‘une
vrille plate et rapide.

Une quille a pour-but de remédier 3 1'insuffisance de surface efficace en amortissement de lacet. On

congoit aisément que son action sera d'autant plus marquée que sa surface sera'plus arande et qu'elle sera

plus loin du centre d'inertie de 1'avion. Pour les avions légers, 1a quille est donc placée & 1'extréme-
-arriére du fuselage (voir figure 22).

13.4. ARETES VENTRALES.

Par-arétes ventrales nous entendons des surfaces verticales, rectangulaires, assez discrites ( ~ 1 m x 0,1 m)
placées sous le fuselage en arriere de la voilure et de part et d'autre du plan de symétrie (voir planche 23).

Pour un sens de vrille déterminé, une seule aréte est utile : celle placée du cGté de 1'aile qui recule

pendant la vrille.

Quand 1'avion est vu de coté, les arétes ventrales font penser a une quille ; mais pour bien comprendre que
la facon d*agir d'une aréte ventrale est totalement différente de celle d'une quille, prenons au départ une
quille tres efficace, c'est-d-dire arande, le plus éloigné possible du centre d'inertie et, bien entendu,
placée dans le plan de symétrie (voir figure 24).

81, -simultanément, nous diminuons surface et bras de levier de la quille, son efficacité décroit ; elle
devient pratiquement nulle lorsque la quille se trouve juste en arriére de la voilure . Transformons la
quille en aréte simplement en déplacant lateralement (et du bon cdté) cette surface ; lorsque le déplacement
maximal est réalisé, 1'efficacité de 1'aréte atteint le méne degré que celui de la duille de départ.

Essayédes en soufflerie verticale sur 17 maquettes d'avions légers de géométries trés diverses, les arétes
ventrales ont eu un effet favorable, plus ou moins marqué, dans 80 % des cas. Elles n'ont Jamais eu
d'effet nuisible ; les arétes paraissent inopérantes lorsque la section de 1'arridre fuselage est un
cercle ou en est proche (nous pouvons remarquer qu'il s'agit en fait d'une ‘géométrie peu courante).

Les arétes ventrales présentent donc 1'avantage, pour une méme efficacité, d'dtre nettement plus discrétes
qu'une quille. D'ailleurs nous pouvons trés bien envisager des arétes en tant que dispositif de secours
{et donc manoeuvrables en vol) étant donne leurs dimensions et positions sur 1'avion ; cela parait
difficile pour une quille.

- Précisons enfin que pour les cas oi les arétes n’ ont pas amélioré la vrille, la quille, pour ces cas, a
apporté 1'amélioration recherchée ; ceci reste un avantage de ‘la qux]le par rapport aux arétes ventrales.

v

14. LA VRILLE SUR LE DOS

Les résultats présentés jusqu'ici concernaient la vrille ventre.

Av cours de 1'étude paramétrique faite avec divers fuselages et divers empennages, la vrille dos a été
également étudiée. Par cette étude,nous avons surtout voulu vérifier si des géométries parfaitement saines
pour 1a vrille ventre ne devenaient pas particuli2rement malsaines pour la vrille dos. Partant de cette
considération, nous avons étudié en vrille dos plusieurs géométries et notamment la géométrie “invrillable
ventre* (voir figure 25),

Les essais ont effectivement montré un effet “pro-vrille dos" de cette géométrie. par rapport aux autres
essayées, puisque c'est avec cette combinaison fuselage-empennages que nous avons obtenu le domaine de

. vrille le plus étendu . Cependant méme pour cette géométrie, les résultats sont encore satisfaisants

, puisque, comme le montre la figure 26, environ 2/3 du domaine des gouvernes reste favorable 2 la sortie ;
cette dernidre ne présente donc pas de difficultés particulidres. 41/)
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Ces résulrats confirment 1'ensemble des conclusions qui ont pu &tre tirées des études de vrille dos avions
légers & savoir que, du point de vue aérodynamique, cette vrille Pour ces avions ne présente pratiquement
Jamais de difficultés particulidres.

15. CONCLUSION

L'ensemble des essais tant en soufflerie que sur avion léger fournissent des renseignements trés précieux
sur 1'influence de la géométrie de ]’'avion vis-a-vis de 1a vrille et sur 1'action de certaines modifications
simples ou moyens de secours.

En ce qui concerne la géométrie et dans les limites de ce qui fut étudié jusqu'ici, si nous classons les
paramétres selon leur degré d'influence,nous avons :
- 1a position en hauteur des empennages -
- la forme de la section de 1'arricre fuselage.

' L'effet des autres parametres est souvent secondaire en regard de ceux ci-dessus, du moins lorsque ceux-ci
conduisent -3 des phénoménes francs.

Pour ce qui est des moyens de secours ou modifications, chacun d'eux traités jci présente des avantages
-et des inconvénients par rapport aux autres : les réserves émises pour chacun de ces dispositifs sont :

- quille dimensions parfois prohibitives

arétes ventrales semblent ne pas couvrir toutes les géométries
e (par rapport & la quille)

- parachute risques d'accrachage ; difficultés possibles d'implantation

- fusée (lacet) nécessite 1'installation d'une fusde par sens de vrille
(rar rapport au parachute) + codt prohibitif.
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