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INTRODUCTION

Depuis des lurettes, I’étre humain a pensé et pensera toujours au confort de I’humanité, que

ce soit dans sa vie quotidienne ou dans son futur lointain.

De I’age de la pierre a ce jour, le monde évolue a la vitesse de la lumiére dans tous les
domaines et le plus évolué parmi tous : ¢’est celui de I’aérospatial. Celui-ci a connu plusieurs
¢tapes et des années de recherche qui ont permis la réalisation d’une nouvelle technologie

pour concevoir et fabriquer I’avion.

L’avion est considéré comme le moyen du transport le plus prisé et le plus sécuritaire mais
qui présente aussi un danger potentiel (par exemple faute des calculs, problémes de pilotage
ou de maintenance) qui peut se traduire par un disfonctionnement des composantes de la
structure mécanique ou aéronautique. Ainsi, des recherches sont poursuivies dans le domaine
de I’aéronautique pour qu’il garde toujours le label et I’embléme du moyen de transport le

plus sécuritaire.

De I’avion-cargo a 1’avion militaire, 1’essor de 1’aviation a connu plusieurs avancements
technologiques sous toutes ses formes; plus précisément les ingénieurs, les techniciens, les

mécaniciens collaborent pour contribuer au maximum a cet avancement.

Dans de nombreux domaines y compris dans le secteur aé¢ronautique, la modélisation et la
simulation des aéronefs sont des étapes obligatoires. Elles permettent 1’illustration des
aspects théoriques. L'aide apportée par ces procédés, permet de réduire les cycles de
conception et de validation des aéronefs, par leur simulation dans leur environnement. Ainsi
on peut rester compétitif face a la concurrence. Cependant, la modélisation et la simulation
d’un avion nécessite la connaissance de plusieurs parametres aérodynamiques tels que les
coefficients aérodynamiques, les dérivés de stabilités, ainsi que des données géométriques
comme les masses, les centres de gravité et les moments d’inerties. Ces derniers parametres
sont d’une trés grande importance dans I’étude de la stabilité et du bon fonctionnement de
I’avion. Malheureusement ces données ne sont pas toujours accessibles vu la confidentialité
du domaine de I’aéronautique. Une question vient alors naturellement : comment faire pour

estimer les masses, les positions du centre de gravité ainsi que les moments d’inerties de



I’aéronef en se basant uniquement sur ses données géométriques ? Donc la question
principale dans ce mémoire consiste dans I’obtention d’une méthode adéquate pour

déterminer ces trois parametres pour n’importe quel avion commercial.

Pour mener a bien cet objectif, nous avons scindé notre travail en six chapitres. Dans le
premier chapitre, nous présenterons les procédures utilisés (RAYMER, DATCOM) ainsi que
I’objet de notre recherche qui est I’avion Cessna Citation X. Le second chapitre porte sur la
méthodologie d’estimation de masse par les procédures de Raymer. Le troisiéme chapitre
présente la méthodologie suivie pour la détermination des positions des centres de gravité.
Dans le quatriéme chapitre, la méthodologie d’estimation des moments d’inerties est
détaillée. Elle consiste a déterminer les moments d’inerties de 1’avion Cessna Citation X par
I’application de la procédure DATCOM. Dans le cinquieme chapitre, un mod¢ele englobant
tous les processus a suivre pour I’estimation des masses, des centres de gravité, et des
moments d’inertie pour un avion de groupe général selon la classification donnée par Raymer

(avion commercial), a été représentg.

Nous cloturons notre mémoire par le chapitre 6, dont lequel les résultats obtenues pour les
trois parametres (masse, centre de gravité et moments d’inertie) ont été validé par le

simulateur de vol du niveau D de 1’avion d’affaire Cessna Citation X du LARCASE.



CHAPITRE 1

RECHERCHE BIBLIOGRAPHIQUE

1.1 Procédure Raymer

Daniel P. Raymer, grace a ses connaissances en structures, en aérodynamique, en contrdle, en
propulsion, en statistiques, etc., a mis au point une nouvelle technique pour 1’estimation de la
masse d’un avion a partir des données géométriques de 1’avion (Raymer, 2006).

Pour appliquer cette technique, il faut commencer par déterminer le groupe auquel I’avion
appartient (avions de combat ou avions de transport/ cargo ou avions généraux) ; car les
équations a utiliser différent selon le groupe. Il s’agit ensuite de décomposer 1’avion en sous-
parties (ailes, empennages, fuselage, moteur, etc.) en utilisant des données géométriques
basées sur des statistiques des avions existants. L’erreur relative liée a cette estimation est
bonne pour des configurations des avions standards. Cependant, cette technique n’est plus
applicable pour des configurations en canard, pour des structures composites complexes ou
encore pour des avions pour lesquels la base de données n’est pas suffisamment fournie pour
produire des statistiques (avions au-deld de Mach 3). Il faut alors utiliser un facteur

d’ajustement qui diffeére selon la partie de I’avion étudiée, voir Tableau 1.1.

Tableau 1.1 - Facteurs d’ajustement des poids donnée
par Raymer (Raymer, 2006)

category Weights group Fudge Factor (Multiplier)

Wing 0.85-0.90

Tails 0.83-0.88

Advanced Composites Fuselage/nacelle 0.90-0.95

Landing gear 0.95-1.0

Air induction system 0.85-0.90
Braced wing Wing 0.82
Braced biplane Wing 0.6
Wood fuselage Fuselage 1.60
Steel tube fuselage Fuselage 1.80
Flying boat hull Fuselage 1.25

Carrier-based aircraft Fuselage and landing gear 1.2-13




Cette méthode considére des équations complexes qui sont basées sur de nombreuses
régressions linéaires issues d’échanges d’informations entre les ingénieurs des grandes
compagnies aéronautiques mondiales. Daniel P. Raymer reconnait qu’il n’existe pas la bonne
estimation du modele de 1’avion avant que celui-ci effectue des essais en vol et propose de
moyenner sur des résultats issus de différentes équations d’estimation de la masse d’une
méme partie. Ainsi, la marge d’erreur prévue se trouve entre 5 et 10%. Le principal
inconvénient est qu’il est difficile de produire et de valider de nouvelles équations et
méthodologies lorsqu’on n’a pas I’acces aux données de vol ou de soufflerie pour les avions
produits par des compagnies différentes. Il reste possible cependant d’utiliser ces équations et
d’appliquer des facteurs correctifs en fonction des cas étudiés ainsi de construire sa propre
base de données de ces facteurs. Le principal avantage de la méthode de Raymer est qu’elle
est formulée pour une base de données trés large ce qui nous fournira des résultats précis

pour de nombreux avions, ainsi pour un modele commun des avions (Raymer, 2006).

1.2 Procédure de DATCOM

La procédure DATCOM, de son nom complet USAF Stability and Control DATCOM (Data
Compendium), est I’'un des algorithmes les plus connus pour la prédiction analytique des
coefficients aérodynamiques et des dérivées de stabilit¢ pour un aéronef a voilure fixe.
Rédigée entre septembre 1975 et septembre 1977, par McDonnell Douglas Corporation de
concert avec les ingénieurs de /’Air Force Flight Dynamics Laboratory, Wright-Patterson
Air Force Base, cette procédure donne en effet la corrélation, la codification et
l'enregistrement d’une collection des meilleures connaissances, des opinions et des jugements
pertinents dans le domaine de la stabilité et du controle des aéronefs. Pour n'importe quelle
configuration et des conditions de vol données, une série quasi-compléte des dérivées de
stabilité et de controle peuvent étre évaluées en utilisant uniquement la géométrie de
I’appareil, sans recours a d’autres types d’informations. Des tableaux comparatifs des
résultats calculés et des données de essais en vol fournissent les indications sur 1’exactitude

de chacune des méthodes (Popescu, 2009).



La méthode statistique DATCOM, sur laquelle s’appuie 1’algorithme permet de calculer les
moments d’inertie des avions pilotés manuellement (avions de transport, avions de combat
dont la géométrie est un peu ¢€loignée de la géométrie des avions existants) et de missiles.
Elle requiert la connaissance des masses et des centres de gravité des composants de 1’avion
(Finck, R. D., 1978) ainsi que d’une vue en trois dimensions de ’avion (ou trois vues dans
des plans différents pour les 3 axes d’inertie) et de ses caractéristiques géométriques. Une
fois ces informations rassemblées (grace aux méthodes décrites précédemment notamment),
il est possible de calculer les moments d’inertie en découpant 1’avion en sections majeures
(ailes, fuselage, stabilisateurs horizontaux et verticaux, carburant et moteur
principalement...) et de les estimer en fonction d’avions existants (si les géométries sont
semblables en grandes lignes, car des bases de données statistiques manqueront pour des
avions avec une conception peu conventionnelle). Le principal avantage de cette méthode est
sa bonne précision vis-a-vis de la quantité d’informations nécessaires (notamment
géométriques).

Plus en détails, les équations utilisées dans la méthode DATCOM sont issues de calculs
géométriques et sont pondérées par des facteurs correctifs en fonction de la composante
¢tudiée. Ces facteurs tiennent compte statistiquement de la répartition de la masse
inhomogene et inhérente a chaque piéce de I’avion; i.e. ce seront toujours les ailes qui
contiendront le carburant et jamais les empennages. Ils peuvent étre constants ou obtenus
graphiquement en fonction de la forme géométrique, et donc du centre de gravité, de la picce
étudiée. Cette méthode peut donc s’appliquer a une large fourchette d’avions. Cependant,
meéme si ["auteur précise que la précision est bonne, il ne donne pas de pourcentage d’erreur,
ni les moyens de le calculer. Le fait qu’elle est largement utilisée aujourd’hui justifiera donc
son utilisation ici. La mesure de la matrice de 1’avion final sera donc indispensable pour

vérifier I’étude dans la phase de conception.



1.3 Objet de I’étude et matériel de validation
1.3.1 Avion Cessna Citation X

L’avion d’affaires Cessna Citation X est connu pour étre I’avion civil le plus rapide au
monde. Il est construit par Cessna Aircraft Company au Kansas aux Etats Unis. Il a été congu
pour répondre aux besoins d’une clientele qui souhaite obtenir un rayon d'action important et
il est destiné a des entreprises ou des personnalités dans le monde d’affaires souhaitant
traverser les continents (comme |'Amérique du Nord) et les océans (comme 1'Océan
Atlantique) plus rapidement et plus souplement qu’avec les liaisons assurées par les
compagnies aériennes. Il offre des excellentes qualités de maniabilité et des systémes fiables.
C’est un jet de la méme gamme que le Falcon 200LX de Dassault Aviation ou le Challenger
300 de Bombardier (« Citation X+ — The performance frontrunner and fastest civil

airplane », 2014) (Jackson, 2003).

1.3.1.1 Caractéristiques générales (« Cessna Citation X », 2014a)

= Equipage : 2 (pilote et co-pilote);

= Capacité : 12 passagers;

* Longueur : 72 pi 4 po (22,04 m);

»= Envergure : 63 pi 11 po (19,48 m);

» Hauteur: 19 pi 3 po (5,86 m);

» Surface de référence de ’aile : 527,0 m? (48,96 m?);

= Aspect Ratio : 7,8:1;

* Poids a vide : 21 600 Ib (9798 kg);

= Masse au décollage maximale : 35 700 1b ou 36 100 1b (16 374 kg);

* Moteur : 2 x Rolls-Royce/Allison AE 3007C ou 3007C1 turboréacteur a double
flux, 6 442 Ib ou 6764 Ib (28,66 KN ou 30,09 KN) chacune.



Figure 1.1 - Cessna Citation X en phase d'atterrissage

1.3.1.2  Performance (« Cessna Citation X », 2014a)

= Vitesse maximale : Mach 0,92;

= Vitesse de croisicre : 527 KTAS (604 mph, 972 kmh) a 35 000 pieds (10 700 m);
= Distance franchissable : 3 216 milles marins (3 700 mi; 5 956 km);

= Plafond opérationnel : 51 000 pi (15 545 m);

= Taux de montée : 3 650 pi/ min (18,6 m/s);

= Distance de décollage : 5140 pi (1567 m);

= Distance d'atterrissage : 3400 pi (1036 m);

= (Capacité du réservoir : 1 926 gallons US, 7291 L.

1.3.2 Le simulateur de vol de recherche pour le Cessna Citation X

La simulation est I’outil le plus utilisé par les ingénieurs, les chercheurs, les militaires, etc.
elle nous permet 1’étude des résultats des actions sur un élément sans la réalisation réelle de
I’expérience. Avec I’utilisation des ordinateurs, on est passé d’une simulation analogique a

une simulation numérique. Certes, pour connaitre les résultats d’un essai quelconque il suffit



de réaliser I’expérience. Mais, malheureusement, ce n’est pas toujours facile et faisable vu
que dans de nombreux cas l’expérience est irréalisable, trop chére, dangereuse ou elle
pourrait étre contraire a 1’éthique. Tel que le cas des phénoménes physiques ainsi que le cas

de domaine de I’aéronautique. D’ou le recours a I’outil de simulation.

Le simulateur de vol joue un role vital dans I’essor de domaine de I’aéronautique. Son réle
principal est d’entrainer 1’équipage aux fonctions de bord (pilotage, navigation..). La
formation pratique sur le simulateur procure aux apprentis pilotes les aptitudes de piloter
I’appareil réel, sans aucun risque d’accident ni gaspillage de carburant. Cela assure une
réduction importante de colit de formation. Il permet aussi le développement des nouveaux

avions, et de comprendre les causes des accidents des avions dans le passé.

Figure 1.2 - Simulateur de vol de Cessna Citation X
du LARCASE

Un simulateur de vol est composé de trois parties principales (« Simulateur de vol », 2014;
2012):
» Les dispositifs d’entrée des données : dans un simulateur professionnel, la saisie des
données d’entrées est réalisée a partir des commandes réelles. Ces derniéres sont
identiques a celles de I’aéronef réel voire méme [’utilisation des éléments réels (une

cabine de pilotage découpée pour présenter un prototype ou une maquette);



= Le mode¢le de vol est donné par les équations aérodynamiques et les paramétres de
I’aéronef. Ces données sont réelles et sont souvent protégées par le secret défense ou
le secret industriel. A partir d’un état donné, 1’ordinateur calcule la position de I’avion
dans I’espace, sa direction, son orientation et son déplacement ...;

= Les dispositifs de restitution de 1’environnement: les simulateurs restituent
I’environnement grace a une planche de bord réelle et a des multiples écrans. C’est la
partie la plus difficile a réaliser et qui nécessite une grande capacité¢ de mémoire et
une grande puissance de calcul. C’est une reconstitution la plus fidéle possible de ce
que ressent le pilote : vue du sol, environnement (jour, nuit, intempéries), ainsi que
des conditions de visibilité réduite... Pour des avions a évolutions normales, ces
variables sont calculées avec une période typiquement de 1’ordre du dixiéme de

seconde.

Le simulateur doit étre « certifié » (validé), pour que la formation suivie sur ce simulateur
soit reconnue par les autorités de certification. Les plus grandes institutions de

réglementation de 1’aviation dans le monde sont (2012; « Simulateur de vol », 2014):

= LaF.A.A, Federal Aviation Administration (Réglementation des Etats-Unis);
» LaC.A.R, Canadien Aviation Regulations (Réglementation canadienne);

= L’E.AS.A, European aviation Safety Agency (Réglementation européenne).

Le simulateur de vol du LARCASE est celui de I’avion Cessna Citation X. Il a été congu par
la compagnie CAE Inc. et certifi¢ au plus haut niveau D (dynamique de vol) par ’EASA
(European Aviation Safety Agency) et la FAA (Federal Aviation Administration). 1l
appartient a la série Simfinity pour les jets d’affaires Cessna Citation X. Selon les régles de la
FAA, les simulateurs de niveau D sont hautement fiables et fournissent un environnement le
plus réaliste possible de celui de 1’avion Cessna Citation X (CAE Inc., 2005; CAE, 2005).

Le logiciel du simulateur de 1’aéronef Cessna Citation X fonctionne avec un ensemble de
codes, d’utilitaires et d’invites programmés dans divers langages. Le langage de

programmation le plus utilisé¢ est le CTS-PLUS. C’est a la fois un code de programmation et
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une invite de commande développée par CAE. L’environnement CTS n’est pas un langage de
programmation commun tel que, C++ ou Java. Il demeure la propriété exclusive de CAE Inc.
Nous avons 1’accés seulement au code source de CAE Inc. sur la dynamique de vol de
Cessna Citation X que nous pouvons modifier pour des besoins de recherche (CAE Inc.,
2005; CAE, 2005).

La structure physique du simulateur est modélisée en utilisant 1’entraineur logiciel intégré
IPT manager. Ce dernier permet de configurer une simulation et le pilote peut définir les
conditions dans lesquelles son vol doit se dérouler en choisissant la masse et le centrage de
I’appareil, I’aéroport de départ, les conditions météorologiques et bien d’autres parameétres.
Cependant, comme il ne sert qu’a la recherche, le simulateur ne posséde pas toutes les
fonctionnalités de ceux vendus aux écoles de pilotage et aux compagnies aériennes (CAE

Inc., 2005; CAE, 2005).

Le simulateur du laboratoire du LARCASE est composé de (CAE Inc., 2005; 2012):
1. Un moniteur du pilote;

Des instruments de bord du pilote;

Une commande pour pilote;

Des instruments centraux;

Un moniteur du copilote;

Des instruments de bord du copilote;

Un écran d’ordinateur hoéte;

e

Une armoire hébergeant les unités centrales.



CHAPITRE 2

METHODOLOGIE D’ESTIMATION DES MASSES POUR LE CAS DE L’AVION
CESSNA CITATION X

2.1 Estimation de la masse

2.1.1 Introduction

Avant chaque vol, il faut obligatoirement vérifier que les limites de masses soient respectées
sous peine de dépasser les limites structurales de I'avion. Cette étape de 1’opération appelée
« centrage de ’avion » représente un compromis entre la manceuvrabilité, 1'efficacité¢ du

pilotage et la stabilité de 1'avion.

Dans ce contexte, le but de la présente partie est d’appliquer des méthodes et des principes
d’estimation au cas de 1’avion Cessna Citation X. En effet, nous allons appliquer les mod¢les

de Raymer pour I’estimation de masse de I’avion (Raymer, 2006; Roskam, 2003a).

2.1.2 Les étapes d’estimation de la masse de I’avion Cessna Citation X

L’estimation de masse de I’avion Cessna Citation X s’effectue en trois étapes comme
I’indique 1’organigramme présenté dans la Figure 2.1.

Celui-ci résume les étapes nécessaires pour 1’estimation des masses des sections de I’avion
ainsi que sa masse totale.

La premicre étape consiste dans 1’estimation des masses des composantes constituant I’avion
en appliquant les modeles de Raymer (éléments 1 a 14). Les quatre éléments restants
(¢léments 15 a 18) sont déterminés a partir des données issues de différentes autres
références (« Cessna Citation X », 2014a; Jackson, 2003; FlightSafety international, 2000a;
FlightSafety international, 2000b).

La deuxiéme étape est la distribution de ces composantes entre les sept sections de 1’avion:

ainsi nous obtenons la masse de la section en additionnant les masses de tous les composants
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3 ieme 7

correspondants. Pendant la étape, toutes les masses sont additionnées pour obtenir la

masse totale de 1’avion Cessna Citation X.
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Figure 2.1 - Les étapes d’estimation de la masse de 1’avion Cessna Citation X

2.1.3 Estimation des masses de différentes composantes de ’avion Cessna
Citation X

Selon les classes des avions, Raymer a établi des modeles d’estimation des poids des
composantes constituant 1’avion (Raymer, 2006). Ces méthodes utilisent des équations
empiriques qui relient les poids de ces composants aux caractéristiques géométriques de
conception des avions. Ces équations varient alors en fonction de I’élément dont on veut
estimer la masse et s’expriment en fonction de différents parameétres influencant cet élément.

En conséquence, une connaissance assez complete du design de 1’avion est nécessaire.
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On a trois classes pour les avions. Ces classes sont : avions de chasse, avions de transport, et
aviation générale. Le Cessna Citation X est un avion commercial qui fait partie du groupe de

I’aviation générale selon la classification donnée par Raymer.

Pour cette classe, les éléments sont (Raymer, 2006) :

L’aile;

IS

L’empennage horizontal;

L’empennage vertical;

a o

Le fuselage;
Le train d’atterrissage principal;
Le train d’atterrissage de nez de 1’avion;

L’installation totale du moteur;

5 oo

Le systeme de fuel,

—

Les commandes de vol;

Les systémes hydrauliques;

—.

k. Le systeme d’air conditionné et dégivrage;
. Les systemes électriques;
m. Equipements;

n. Les systémes d’avionique.

2.1.3.1 La masse de ’aile

Les ailes de I’avion Cessna Citation X ont un angle de fleche égal a 40° au niveau du bord
d’attaque, ce qui lui permet d’effectuer le vol en croisi¢re avec 0,92 Mach tout en conservant
un haut niveau d'efficacité aérodynamique. Les ailes, sont constituées par les éléments
suivants: les aérofreins, les becs de bord d’attaque (s/ats) qui modifient les formes de 1’aile
lors de décollage et d’atterrissage, les gouvernes, les spoilers, les ailerons, les réservoirs de
carburant et les volets. Le dégivrage, pour le bord d’attaque et les becs, est assuré a la fois
par un moteur a évacuation d’air chaud et un courant ¢électrique a la manchette de 'aile (wing
cuff). Le réservoir central est rempli a partir de 1’aile droite avec un systéme d’écoulement

par gravité. Un train d'atterrissage a double roues est monté sur la partie inférieure de chaque
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aile et se rétracte vers l'intérieur dans la partie centrale du fuselage. Chaque roue est équipée

d’un frein a commande hydraulique. Le freinage d'urgence est possible en utilisant la

bouteille d'air a haute pression située dans le compartiment gauche d’avionique (FlightSafety

international, 2000a).

La masse de ’aile varie en fonction des paramétres suivants :

La surface trapézoidale de I’aile (S, en pi’) qui est la surface de référence de ’aile.
Cette surface est obtenue a partir des données géométriques de I’avion Cessna
Citation X (« Cessna Citation X », 2014b; Cessna corporation, 2001);

La masse de fuel dans 1’aile (Wj, en [b) qui est la somme des masses de fuel
emmagasinées dans les deux réservoirs de I’aile de I’avion (Cessna corporation, 2001;
« Cessna Citation X », 2014a; FlightSafety international, 2000a);

L’allongement (4) qui est obtenu a partir des données géométriques de 1’avion
(« Cessna Citation X », 2014b; Cessna corporation, 2001);

L’angle de fleche de ’aile (A= Wing Sweep) et le ratio de conicité (1 = Taper ratio).
Ces deux parameétres sont des constantes obtenues a partir des données géométriques
de I’avion (« Cessna Citation X », 2014b; Cessna corporation, 2001);

La pression dynamique en croisiére (¢ = Dynamic pressure at cruise, Ib/pi’) qui est
exprimée par I’équation (2.1) liant cinq parametres (la densité de 1’air p, le constante

de I’air % la température a la hauteur de croisiére 7, la constante des gaz parfait R, le

nombre de mach M) (Khrif, 2010; Nelson, 1998) :

g=1(0,5)x (0,0311) p YRTM’ 2.1

Le facteur de charge extréme (N, =Ultimate load factor =1.5*limit load factor);

Le rapport d’épaisseur (t/c) qui est le rapport entre 1’épaisseur maximum et la corde
(Oza, 2009);

La masse au décollage (W,, =Flight design cross weight =take off, [b.) est la masse
maximale au décollage et elle est obtenue a partir des données géométriques de
I’avion (« Cessna Citation X », 2014a; FlightSafety international, 2000a; CAE Inc.,
2012);
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Aprés avoir déterminé tous ces paramétres, la masse de I’aile est obtenue par 1’équation

(2.2) (Raymer, 2006) :

w

wing

0,6
— O 036S 0,758WQ,0035 A q0,006 X
’ N M\ cos® A

100¢/c ™
7004 ( t/cj (NZde )

cos A

(2.2)

2.1.3.2 La masse d’empennage horizontal

L’empennage de I’avion Cessna Citation X est concu sous forme de T. Au sein de
I'empennage, on a deux moteurs €lectriques pour actionner le front de I'empennage horizontal
pour assurer 1’équilibre vertical de I’avion. Des gouvernes de profondeurs conventionnelles
sont montées sur la partie arricre d’empennage. La gouverne de direction est divisée en deux
sections : supérieure et inférieure. La gouverne de direction supérieure est actionnée
¢lectriquement et controlée par le systeme d’augmentation de la stabilité en lacet. La
gouverne de direction inférieure est actionnée hydrauliquement et recoit des consignes du
systtme de guidage de vol (FlightSafety international, 2000a; FlightSafety international,
2000b; FlightSafety international, 2000c).
La masse d’empennage horizontal est donnée par 1’équation (2.3) (Raymer, 2006) et elle est
exprimée en fonction des neufs parametres. Six parmi eux ont déja été définis et déterminés
auparavant pour le cas de ’aile. Il nous reste alors a déterminer les trois paramétres suivants :
* A est angle de fléche d’empennage horizontal (A, = Tail Sweep) et Ay, est le ratio
de conicité (Taper ratio of tail). Ces deux parameétres sont des constantes obtenues a
partir des données géométriques de 1’avion (« Cessna Citation X », 2014b; Cessna
corporation, 2001);
» La surface trapézoidale d’empennage horizontal Sj, est mesurée en pi’ (horizontal tail
area). C’est la surface de référence d’empennage horizontal. Elle est obtenue a partir

des données géométriques de 1’avion d’affaires Cessna Citation X (« Cessna Citation

X », 2014b; Cessna corporation, 2001).
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w,

horizontal—tail

100/ Y™ 4

_ 0,414 5168 o 0.896 c ~0,02

=0,016(N, W, ) ¢"'“s, (COSAJ (coszA J A, (2.3)
ht

2.1.3.3 La masse d’empennage vertical

La masse d’empennage vertical est déterminée en fonction de plusieurs parameétres. En plus
des cinq facteurs déja déterminés auparavant, il reste cingq autres paramétres a trouver pour
pouvoir estimer sa masse telle montrée dans I’équation (2.4) (Raymer, 2006) ci-dessous :

= . estleratio de I’effilement de I’empennage vertical (Taper ratio tail);

= A, est I’angle de fleche de I’empennage vertical (« Cessna Citation X », 2014b;
Cessna corporation, 2001);

= S, estla surface trapézoidale de I’empennage vertical (vertical tail area);

= H, est la hauteur de ’empennage horizontal a partir du fuselage (horizontal tail
height above fuselage, ft);

» H, est la hauteur de ’empennage vertical a partir du fuselage (vertical tail height
above fuselage, ft).

H 100 t/ -0,49 y 0,357

0,376 c
w._. . . =0,0731+0,2— (N W 0122 ¢ 0873 1009 (04
vertical—tail ( H )( Z dg) q vt coS AW COSZ AW ot ( )

v

2.1.3.4 La masse du fuselage

Le fuselage de 1’aéronef Cessna Citation X est divisé en quatre sections: le compartiment de
nez de I’avion, le poste de pilotage et la surface pressurisée de la cabine, une soute a bagages

également pressurisée et le compartiment non pressurisé du cone de queue de 1’avion.

Le compartiment de nez contient les ¢léments suivants (FlightSafety international, 2000b)
(FlightSafety international, 2000c) :

* Composants avioniques;

= Réservoirs d'oxygene;

= Bouteilles de diazote (N;) pour les opérations d'urgence du train d’atterrissage et des

freins;
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Accumulateur pour ’orientation du train avant;
Ventilateur et des canaux d’assemblage pour le refroidissement du compartiment et

I’évacuation de I’eau de la pluie.

Les compartiments pressurisés sont congus pour maintenir un différentiel continu de pression

normale de 9,3 psi (Ib/in’) dans la cabine de pilotage. L aéronef a été certifié pour résister a

une différence de pression maximale égale a 9,7 psi.

La masse du fuselage est calculée par I’équation (2.6) (Raymer, 2006) qui est exprimé en

fonction de la pression dynamique en croisicre (q), du facteur de charge extréme (N.), de la

masse au décollage (W), de la surface mouillée du fuselage (Sy ), des parametres

géométriques du fuselage (L, D, L) ainsi que de la masse due a la mise sous pression du

compartiment (W ess),

Ces parameétres sont :

L est la longueur de la structure du fuselage sans les deux extrémités (fuselage
structural length, ft);

Wress €st le poids due a la mise sous pression de compartiment (weight penalty due to
pressurisation). Cette masse est obtenue par I’équation (2.5) ou V). est le volume de la

section sous pression;

W, =11,9(87, )" (2.5)

press

L; est la longueur de la queue de 1’avion (Tail length; wing quarter-MAC to tail
quarter-MAC), ft;

Sr est la surface mouillée du fuselage (fuselage wetted area), ft*;

D est la profondeur de la structure du fuselage (fuselage structural depth), t.

w

fuselage

LN(L/D)™ " " W (2.6)

0,177
) t press

=0,0525 " (N, W,



18

WS ~ SS
\\\ MAC \ mac
A T u 'A

| (I At /1

5 2

| | | | (I

| | | | [

1/ O | L 1/ 0

/‘w 1 | — — — —_— 4 —_

S ( *

i MAC/4 > mac/4
L’aile Stabilisateur horizontal

Figure 2.2 - Schéma explicatif pour la détermination de L,

L, est obtenue par I’équation (2.7) suivante. Le schéma géométrique pour le calcul de Z; est

montré dans la Figure 2.2 dans lequel les variables «;, oy, Fi, F), A, Ay, mac, MAC sont

définies :

2.1.3.5

L =X,+F, +
WS
F =
tan &,
F, = SS
tan «,

mac

—[X,+ﬂ+

MAC)

(2.7)

X est I’abscisse correspondante au point d’intersection entre 1’aile et le fuselage;

X, est I’abscisse correspondante au point d’intersection (projection) entre le

stabilisateur et le fuselage;

WS et SS sont respectivement les coordonnées selon 1’axe ¥ de MAC de I'aile et

de celui du empennage horizontal.

La masse du train d’atterrissage principal

Le systeme du train d'atterrissage se compose de deux trains d’atterrissage principaux et d’un

train d’atterrissage avant installé dans le nez de 1’avion. Chacun d’eux se compose de deux

roues attachées a un axe a l'extrémité inférieure d'un barreau. Les opérations d’extension et
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de rétraction sont accomplies par une pompe hydraulique entrainée par le moteur. Le cycle
d’extension et de rétraction du train d’atterrissage prend approximativement 6 secondes
(FlightSafety international, 2000a; FlightSafety international, 2000b; FlightSafety
international, 2000c¢).

La longueur d’extension du train d’atterrissage principal L, est I’une des trois variables de
I’équation (2.9) utilisée pour le calcul de masse de ce dernier. Les deux autres variables sont
le facteur de charge extréme N; (maximum load) et le poids brut du train d’atterrissage a sa
conception W, (landing design gross weight).

Ces deux variables sont donnés par I’équation (2.8) :

{NIZI’SNgeaV} (2 8)

W, =0,8W,,

Ou Ngeqr est le nombre des trains d’atterrissage.

0,409

=0,095(Nw;)" "™ (L, /12) (2.9)

main—landing—gear

2.1.3.6 La masse du train d’atterrissage avant

La masse du train d’atterrissage avant (au nez de 1’avion) donnée par 1’équation (2.10) varie
en fonction des trois variables qui sont les mémes que pour le train d’atterrissage principal a
I’exception de la longueur d’extension L,, qui est remplacée évidemment par celle du nez de

I’avion L,.

0,845

=0,125(NW,)"* (L, /12) (2.10)

nose—landing—gear

2.1.3.7 La masse totale de moteur

L’avion est propulsé par deux moteurs (turboréacteurs) Rolls-Royce AE3007Cl1 installés a
l'arriere du fuselage. L’AE3007C1 comporte deux bobines avec un compresseur a

écoulement axial a 14 étapes, une turbine haute pression a deux étages et une turbine basse
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pression a trois étages. Un groupe auxiliaire de puissance (APU) est installé pour le
démarrage du moteur et il est certifi¢ pour un vol jusqu’a 31 000 pieds. Ce groupe auxiliaire
est situ¢ dans le cone arriecre de queue de I’avion (FlightSafety international, 2000a;
FlightSafety international, 2000b).

La masse totale de moteur (y compris la nacelle) est donnée par la formule (2.11) qui est en

fonction de la masse de moteur W,, et du nombre N,, de moteurs installés sur I’avion.

=2,575W.

en

092N (2.11)

installed —engine—total

2.1.3.8 La masse du systeme de fuel

Trois réservoirs de carburant distincts sont intégrés qui sont plus précisément deux réservoirs
d'aile (l'aile gauche et l'aile droite) et un réservoir central. Les systemes d'alimentation en
carburant sont deux systémes indépendants situés dans les réservoirs d'aile. Le réservoir
central transfére le carburant dans les réservoirs d'aile. La quantité totale de carburant

utilisable est 12 931 1b (5865 kg) (« Cessna Citation X », 2014a).

Right Wing Tank

Forward Fairing Tank
Canter Tank

Left Wing Tank

Figure 2.3 - Les trois réservoirs de I’avion Cessna Citation X
adapté de (FlightSafety international, 2000a)
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Le réservoir de carénage avant (forward fairing tank) est considéré comme une partie du
réservoir central et ils sont reliés par une ligne ouverte : il n’y a aucune valve. Deux baies
d'alimentation du moteur (trémies) sont entourées par le systeme du réservoir d'aile. Un
réservoir d’évacuation est situé dans l'extrémité de chaque aile pour équilibrer la répartition
du carburant dans le but d’obtenir une trés bonne stabilité de 1’avion.
La masse du systéme de fuel est déterminé par 1’équation (2.13) suivante, cette derniére varie
en fonction de quatre parametres :

=V, estle volume total du carburant (total fuel volume), gal;

= J; estle volume intégral des réservoirs (intégral tanks volume), gal qui est obtenu par

I’équation (2.12) (Raymer, 2006):
V=13V, (2.12)

= N, estle nombre de réservoirs (number of fuel tanks);

= N, estlenombre de moteurs (number of engines).

/4

fuel—system

0,363
— 2, 49[/[0,726 (1 ;/V j Nt0,242N€n0,157 (2' 13)
+ i t

2.1.3.9 La masse des systémes des commandes de vol

Les commandes de vol primaires sont alimentées hydrauliquement avec un double systéme
hydraulique isolé. Toutes les surfaces de controle comme les spoilers, les aérofreins, les
ailerons et volets sont en matériaux composites. Une double série des amortisseurs de lacet
est incorporée. De chaque coté, il y a trois panneaux des volets qui fonctionnent
¢lectriquement par un systéme a courant continu DC.

La masse des contrdles de vol est déterminée par I’équation (2.14).

w

[flight—controls

0,80
=0,053L"B)"" (N, ,,.107) (2.14)
Ou:

= N, estle facteur ultime de charge (Ultimate load factor);
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* Wy, est La masse maximale permise au décollage (Flight design cross weight
=take off) 1b;

= [ estlalongueur de structure du fuselage sans considérer les deux bouts (fuselage
structural length), ft;

= B, représente ’envergure de I’aile (wing span), ft.

2.1.3.10 La masse des systemes hydrauliques

La puissance hydraulique est produite par deux systemes des pompes hydrauliques isolés a
pression compensée maintenant une pression constante d'environ 3000 psi (206,8 bar). Ils
sont indépendants, sans mélange mutuel de fluide hydraulique entre les systémes
hydrauliques de gauche et de droite (A et B). Toutefois, chaque systeme est reli¢ a des fins de
transfert d'énergie a travers une unité de transfert d'alimentation. Ainsi dans le cas ou les
pompes hydrauliques du systéme « A » devenaient inopérantes, alors ce systéme sera
actionné par les pompes hydrauliques du systtme « B ». Une pompe électrique
supplémentaire de secours alimentera le systeme « A » dans le cas d’échec du systeme du
transfert PTU (Power Transfer Unit). Si le systetme « B » est défaillant alors un systeme de
gouvernail de secours fournira de 1'énergie au gouvernail inférieur. Certains systémes sont
alimentés exclusivement soit par le systtme « A » ou « B ». Certains composants sont
alimentés a la fois par les systetmes « A » et « B », assurant ainsi le fonctionnement du
systtme méme dans le cas de défaillance de l'un des systemes hydrauliques. Le train
d'atterrissage et les aérofreins sont normalement alimentés par le systéme « A ». Dans le cas
de défaillance de ce dernier, ils peuvent fonctionner en utilisant de 1'azote a haute pression
(opération pneumatique d'urgence) (FlightSafety international, 2000a; « Cessna Citation X »,
2014a).

La masse des systemes d’hydrauliques est calculée en utilisant I’équation 2.15.

w = KW %M 0 (2.15)

hydrolics

Ou:
=  Westla largeur totale du fuselage (total fuselage structural width), ft,
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= M estle nombre du Mach (Mach number);,
= Kjestégale a 0,12 dans le régime subsonique a haute vitesse en utilisant les contrdles

de vol hydrauliques (for high subsonic with hydraulic flight controls) (Raymer,
20006).

2.1.3.11 La masse du systéme avionique

Le systeme intégré d'avionique Honeywell Primus 2000 comprend cinq unités d'affichage et
de diverses composantes et des controles. Les unités d'affichage fournissent diverses
informations a 1'équipage de vol, telles que de navigation, d'approche et de surveillance des
moteurs. Le systéme Primus 2000 intégre un systeme informatique redondant de guidage de
vol (FGC) et de modes de réversion pour une capacité accrue. Les unités d’affichages
secondaires sont des instruments sous la forme d'un panneau de secours fournissant
I’enregistrement des données (instrumentations).

La masse de systéme avionique est en fonction d’un seul parametre qui est la masse des
instruments d’avionique non installées W,,, (uninstalled avionics weight) tel indiqué dans
I’équation (2.16) suivante. Généralement, la valeur de W,, varie entre 800 et 1400 1b
(Raymer, 2006). Dans ce projet, la valeur moyenne de 1100 Ib a été choisie pour W,,, par

manque de précisions et d’informations.

w =2,117w %% (2.16)

avionics uav

2.1.3.12 La masse du systéme d’air de conditionnement et dégivrage

Le systéme de distribution d'air dirige le flux d'air chauffé, le flux d'air refroidi, et/ou de l'air
frais a la cabine et au cockpit (a la cabine de pilotage) pour avoir un environnement
confortable. Les points des sorties du systeme sont situés au-dessus de la téte, dans les
accoudoirs, au niveau du sol, y compris dans les chauffe-pieds de la cabine de pilotage

(cockpit). Ils sont bien placés pour enlever les buées du pare-brise. Le refroidissement du
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tableau de bord est réalisé en faisant circuler, derriére ce dernier, de 1'air ambiant dans la
cabine de pilotage (FlightSafety international, 2000a).

Les Cessna citation X, équipés d’anti givrage appropri€, sont approuveés pour fonctionner
dans des conditions intermittentes ou continues de dégivrage maximum. L’équipement n'a
pas été congue ou certifi¢ pour fournir une protection contre la pluie verglagante ou contre
des conditions séveres de glace mixte ou claire. Pendant leur exploitation, le pilote est censé
faire preuve de jugement et étre prét a modifier le plan de vol si les conditions
météorologiques dépassent la capacité de I’avion et son équipement.

L’accumulation de glace va modifier sensiblement la forme des profils des surfaces
aé¢rodynamiques des composants d’avions. Les changements résultantes de la forme des
profils et du poids supplémentaire causé¢ par de la glace vont augmenter la vitesse de
décrochage et ainsi modifier les caractéristiques normales des manutentions (entretiens) et
des performances de l'avion.

Dans le but de maintenir un angle d'attaque faible, la vitesse minimum pour un vol soutenu
dans des conditions givrantes (sauf a I’approche et a 1'atterrissage) est de 200 nceuds. Le vol
prolongé dans des conditions givrantes avec les volets et/ou les trains d'atterrissage sortis est
interdit.

Des traces ou des petites quantités de givrage sur l'empennage horizontal modifient les
caractéristiques aérodynamiques qui auront une influence sur la stabilité et le controle de
l'avion.

Selon Raymer (Raymer, 2006), la masse d’air conditionné et d’anti glace est donnée par
I’équation (2.17) qui est en fonction des quatre parametres : la masse au décollage Wy, (take
off), du nombre N, de personnes au bord de 1’avion (number of personnel ontboard), nombre

de Mach M et enfin la masse des systemes avioniques Wayionics-

= 0,265 N ST g 08 (2.17)

air—conditioning—and —anti—ice avionics
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2.1.3.13 La masse du systéme électrique

Chaque moteur dispose de trois unités de production d’électricité connectées a une boite de
vitesse (FlightSafety international, 2000a). Le systéme électrique est alimenté par deux
moteurs, de 400 amperes, et des générateurs CC (courant continu). En outre, un troisiéme
générateur est entrainé par le groupe auxiliaire de bord (APU) pendant son fonctionnement.
Deux batteries, en nickel et cadmium, de 24 volts et 44 amperes heure sont fournies. Un
cablage d'interconnexion pour les composantes électriques est congu pour minimiser la
sensibilité des systémes critiques et essentiels aux champs de rayonnement a haute intensité
(HIRF).

L’éclairage extérieur standard se compose de deux lumiéres stroboscopiques rouges utilisées
pour la reconnaissance de terrain, deux flashs anticollision, deux feux d'inspection de l'aile,
feux de navigation, deux feux d'atterrissage / reconnaissance, lumiéres de détection de glace,
feux de taxi (situé sur le train d'atterrissage de nez de 1’avion).... (« Cessna Citation X »,
2014b).

La masse de la partie €lectrique est en fonction des masses de deux autres parties de I’avion
déja mentionnées plus haut (le systeme de fuel Wyiersyseem €t le systéme d’avionique Wavionics)
tel que présenté¢ dans 1’équation (2.18) suivante :

/4

0,51
electrical = 1 2’ 5 7 (W + Wavi()nics ) (2‘ 1 8)

fuel—system

2.1.3.14 La masse des équipements

La masse des équipements (les sieges, ameublement, etc.) est obtenue a partir de 1’équation
(2.19) qui est en fonction uniquement de la masse au décollage Wy, (Flight design gross

weight), 1b.

w

furnishings

=0,0582W,, — 65 (2.19)
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2.14 Estimation des masses des sept sections majeures de I’avion Cessna
Citation X

Apres avoir déterminé les masses de différentes parties de 1’avion, on passe a 1’étape 2 qui
concerne la détermination des masses des sept sections de I’avion (aile, fuselage,
stabilisateur horizontal, stabilisateur vertical, nacelle et moteur, fuel de 1’aile, fuel central) tel
que montré dans la Figure 2.1. Il s’agit d’associer chaque composant de 1’avion a la section

correspondante.

2.1.4.1 Masse de la section de I’aile

Les réservoirs de gauche et de droite de l'aile font partie de la structure de cette derniere.
Chaque réservoir est scellé a l'intérieur pendant la fabrication. En outre, le systeme de train
d’atterrissage principal fait aussi partie de la section d’aile. Par la suite, la masse de cette
derniere est égale a la somme de la masse de 1’aile proprement dite, de la masse de train

d’atterrissage principal et finalement de systeme de fuel, d’ou la formule (2.20) suivante :

w=w, +W

wing main—landing—gear

+W

fuel—system

(2.20)

2.1.4.2 Masse de la section de fuselage

La section du fuselage représente la section la plus volumineuse. Elle englobe tous les
¢léments qui sont y montés et par conséquents la masse de cette section est obtenue par

I’addition des masses de tous ses éléments tel que représenté par I’équation (2.21) :

W = Wf'uselage + Wnose—landing—gear + VVelectrical
+Wairfcanditioningfandﬂmtifice + Wﬂightf(fomrolx (22 1)
+VV11ydrolics + Wavionics + Wﬁlrnixhing + Wpay/oad—cargo

Les composantes de section du fuselage sont :
» La structure du fuselage;

= Le train d’atterrissage avant (de nez de I’avion);
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= Les systémes hydrauliques;

= Les systémes ¢€lectriques;

= Les systéemes de controles de vol;

= Les systémes de conditionnement d’air et dégivrage;
= Les systémes avioniques;

= Les équipements (ameublements);

= Le cargo et les charges supplémentaires (payload).

2.1.4.3 Masse de la section d’empennage horizontal

La masse de la section d’empennage horizontal est égale a la masse d’empennage horizontal

proprement dit; il n’y a pas de masse supplémentaire a ajouter.

W=W, (2.22)

— "V horizontal—tail

2.1.4.4 Masse de la section d’empennage vertical

De méme, la masse de la section d’empennage vertical est égale seulement a sa propre masse

qui est estimé par Raymer (Raymer, 2006).

W=Ww (2.23)

vertical—tail

2.1.4.5 Masse de la section de nacelle et moteur

En ce qui concerne la section de nacelle et moteur, sa masse est égale seulement a la masse

estimée par Raymer pour le moteur.

w=w

installed —engine—total

(2.24)
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2.1.4.6 Masse de la section de fuel central

Le réservoir central et le réservoir de carénage avant sont reliés entre eux par une ligne
ouverte sans aucune valve. Le réservoir de carénage avant est situé plus haut que le réservoir
central permettant ainsi I’écoulement de fuel par gravité. Des capteurs capacitifs sont
installés dans le réservoir central. La quantité du carburant du réservoir central (y compris le
carénage avant), compensée selon la température et l'attitude de 1'aéronef, est affichée en
permanence sur l'unité d'affichage EICAS. La perte des informations d'attitude entraine une
indication invalide de la quantit¢ de carburant qui peut étre également mesurée
mécaniquement par deux bandelettes déroulantes : une bandelette se trouve en dessous de la
zone interne de l'aile droite et l'autre bandelette se trouve en bas du carénage avant du
fuselage (FlightSafety international, 2000a).

Le fuel du réservoir central et celui du réservoir de carénage avant constituent ensemble la
section de fuel centrale. Ces deux réservoirs ont une capacité combinée de 6000 lbs de
carburant et, par conséquent, cette quantité constitue la masse de la section de fuel centrale
qui est donnée par la somme de la masse de fuel utilisable et de celle non utilisable existant

dans le réservoir central tel que montré dans I’équation (2.25).

(2.25)

central— fuel = Wusablefcenfralffue/ + Wunusab/efcentmlffuel

2.1.4.7 Masse de la section de fuel de I’aile

Les réservoirs d'aile de gauche et de droite font partie de la structure de l'aile. Chaque
réservoir est scellé a l'intérieur de I’aile pendant la fabrication.

Les réservoirs d'aile sont reliés aux baies d’alimentation du moteur situées dans la partie
arriere du réservoir central. Les réservoirs de la trémie sont scellés au réservoir central et font
partie fonctionnellement des réservoirs d'aile. Un réservoir d’expansion est situé¢ dans
l'extrémité de chaque aile. La capacité de chaque réservoir d'aile est de 3500 lbs de carburant.

La masse de section de fuel de ’aile est donc la somme de la masse de fuel utilisable de 1’aile
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et de celui non utilisable qui reste emmagasinée dans les réservoirs de 1’aile tel qu’indiqué

dans 1’équation suivante (2.26) :

174

wing — fuel = VVusable—wmg—/uel

+W

unusable—wing— fuel

(2.26)






CHAPITRE 3

METHODOLOGIE D’ESTIMATION DES CENTRES DE GRAVITE DE
L’AERONEF CESSNA CITATION X

3.1 Les étapes d’estimation du centre de gravité

Le centre de gravité d’un objet est le point culminant pour la stabilité de ce dernier, plusieurs
recherches ont été réalisées, mais quand on a voulu cerner nos recherches, on a réalisé qu’il
n’y a pas de méthodes universelles pour 1’appliquer sur tel ou tel appareil cela nous a amenés
a chercher et a trouver une solution au probléme.
La problématique du calcul du centre de gravité d’un aéroplane doit se résoudre en tenant
compte de plusieurs facteurs, plusieurs combinaisons des composantes et enfin de parties
complexes.
De ce probléme, sont nés des sous problémes que nous avons décortiqués pour aboutir a une
méthode simple et complexe a la fois, que j’ai résumé comme suit : Découpage de 1’avion en
plusieurs parties.
Un aéronef est un corps physique trés complexe pour lequel 1’estimation de son centre de
gravité n’est pas facile a obtenir. D’ou la nécessité de la simplification pour la faisabilité de
I’estimation et de 1’approximation du centre de gravité. En effet, simplifier veut dire adopter
des hypothéses pour pouvoir appliquer des équations et des méthodes déja approuvées et qui
sont issues des méthodes mathématiques de la mécanique d’ingénieurs (Ugural, 2007,
Alexander A., 2004; « Centre de masse d’une plaque homogene », 2014).
En réalité, le calcul se base sur deux hypothéses et suppositions principales :

= Les distributions de masses sont uniformes;

= Les surfaces de I’avion sont planes et régulicres.

L’estimation du centre de gravité de 1’avion Cessna Citation X s’effectue en quatre étapes qui
sont présentées dans 1’organigramme de la Figure 3.1. Cet organigramme résume les étapes a

suivre pour estimer le centre de gravité.
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AERONEF CESSNA
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Figure 3.1 - Etapes d’estimation du centre de gravité

Ainsi la structure de 1’avion Cessna Citation X est divisée en sept sections : ’aile, fuselage,
nacelle et moteur, empennage horizontal, empennage verticale, le fuel central et le fuel de
I"aile.

Pour chacune de ses sections, un découpage en plusieurs polygones simples a été réalisé afin
que le centre de gravité de chacun d’eux puisse €tre déterminé avec des formules précises
exprimant la position de centre de gravité des polygones en fonction des coordonnées de ses
extrémités par les équations (3.1), (3.2) et (3.3) issues des méthodes mathématiques de la
mécanique d’ingénieurs (« Centre de masse d’une plaque homogene », 2014; Ugural, 2007,

Alexander A., 2004).
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Ou:
x; sont les abscisses des extrémités des polygones simples;

v: sont les ordonnées des extrémités des polygones simples;

z; sont les composantes selon I’axe Z des extrémités des polygones simples;
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(3.1)

(3.2)

(3.3)

Xeg Veo Zeg SONt les composantes des positions des centres de gravité des polygones simples.

Le centre de gravité de chaque section a été ensuite calculé en fonction des tous les centres de

gravité de ses polygones trouvés a 1’aide d’un deuxiéme set des équations (3.4), (3.5) et (3.6)

exprimant chaque ordonnée de la position du centre de gravit¢ de chaque section (pour les

sept sections) en fonction de deux parametres qui sont :

e [’ordonnée correspondante aux centres de gravité et;

e [’aire (surface) des différents polygones formant la section.

Z cgt z
X = ZA_

(3.4)

(3.5)
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chgi14i
%a=7S

(3.6)

Avec:
*  Xegii Vegip Zegi SONt les composantes de la position de centre de gravité de chaque
polygones simples;
* A;est’aire des polygones simples constituants les sections;
* X, Y. Z. sontles composantes de la position du centre de gravité de la section

majeure.

Suite a I’estimation des centres de gravité de toutes les sections, nous estimons le centre de
gravité de I’avion. Ce dernier est estimé a I’aide d’un set des équations : (3.7), (3.8), et (3.9);
on peut ainsi voir que les coordonnées de ce centre de gravité sont calculées en fonction de
deux variables :

e L[’ordonnée correspondante du centre de gravité des sections;
e Les masses des sections M;, i dénote le numéro de la section.

Z XcgiMi

=t ZMZ
ZchiMi

Yoo =" (3.8)

Xeo (3.7

/A — (3.9)

Ou:
* X Yeoi, Zegi sont les composantes des positions des centres de gravité des sections
majeures i;
* M, est la masse de la section i,

*  Xco Yco, Zcogsont les composantes des positions du centre de gravité de 1’avion.
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* Une fois que le calcul est fait théoriquement, I’obligation de le réaliser sur un plan
déterminé m’a amené a chercher une solution pour le passage schématique a la

numérisation sectionnelle que j’ai trouvé dans le logiciel Engauge Digitizer.

3.2 Numérisation avec Engauge Digitizer

Le logiciel Engauge Digitizer permet de convertir des images des différents types (bmp, jpg,
gif, ...) en un tableau contenant des valeurs facile a lire et a exploiter. Il nous permet aussi
d’extraire plusieurs courbes simultanément de la méme image.

Ce logiciel est d’une aide indispensable et essentielle pour la réalisation des étapes
d’estimation de centre de gravité et surtout I’étape 2 de notre travail qui exige la
connaissance des coordonnées de tous les points jouant le role des extrémités des divers
polygones. Nous avons presque une centaine des points.

L’approximation de la position de centre de gravit¢ de [’aéronef se traduit par la
connaissance des trois ordonnées de ce point. D’ou on aurait besoin de réaliser la
numérisation de deux coupes de 1’avion dans les plans latéral et longitudinal.

Le procédé de digitalisation de deux plans passe par des différentes étapes qui se résume
comme suit :

1) Scanner I’image a traiter (imprime/écran);

2) Copier I’image dans le logiciel PAINT pour faire les modifications voulues
(nomination des points, tracage du contour de 1’objet) et par la suite sélectionner la
partie voulue de I’image;

3) Enregistrer I’image modifiée dans un format bien déterminé, jpg par exemple

4) Ouvrir ce fichier avec le logiciel Microsoft Office Picture Manager pour améliorer
surtout 1’éclairage et le contraste;

5) Importer avec Engauge DIGITIZER I’image obtenue, comme il est illustré avec la
Figure 3.2. Le graphique récupéré sera converti automatiquement en image noir et

blanc.
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| Engauge Digitizer 3.0 [Ot]

Close

Save

Save as...
Export
Export As...

Frint

Exit

l[!igiﬁzecume point...

[Three axis points, or the scale bar, must be defined.
Figure 3.2 - importation de I’image a numériser

6) Choix de 3 points définissant le repere cartésien

Pour interpréter le graphique récupéré, il faut avant tout lui spécifier trois points
quelconques, mais non alignés, dont on connait leurs positions correspondantes dans un
repere donné.

Un de ces trois points constitue 1'origine du repere et ce point avec chacun des deux autres
points définissent un axe du repere (X et Y). La Figure 3.3, la Figure 3.4, la Figure 3.5 et la

Figure 3.6 montrent les étapes a suivre pour définir notre repére.
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Figure 3.3 - Définition de trois points constituant le repere de numérisation
adapté de (CAE Inc., 2012)
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Figure 3.4 - Définition du premier point du repere adapté de (CAE Inc., 2012)
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Figure 3.5 - Définition du deuxiéme point du repére adapté de (CAE Inc., 2012)
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Figure 3.6 - Définition du troisiéme point du repere adapté de (CAE Inc., 2012)
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7) Sélection et exportation des différents points de la courbe

Pendant cette étape, les points constituant les courbes ou les polygones a numériser et a
récupérer sont sélectionnés manuellement point par point et polygone par polygone. La

Figure 3.7 montre I’exemple de polygone « opqr » dont ces quatre points de contour o,

et r sont sélectionnés : cette étape est trop lente et fastidieuse.
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p; 9,

Une fois que tous les points d’un polygone sont sélectionnés, nous exportons le résultat sous

le format d’extension .CSV afin d’étre exploité tel que montré dans la Figure 3.8. Ce format
peut étre apreés modifié et manipulé selon notre besoin. Par exemple, on peut changer sa mise

en page ou nommer ses colonnes et ses lignes ou méme 1’enregistrer sous un autre format

(.xls) comme dans la Figure 3.9.

Seule la résolution de I’image originale influence la précision et la qualit¢ des résultats

obtenues mais dans ce travail ces résultats sont acceptables et corrects.
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Figure 3.7 - Sélection manuelle des points a récupérer adapté de (CAE Inc., 2012)
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Figure 3.9 - Exemple du fichier exporté sous forme .csv
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33 Coupe latérale

Les sept sections constituant 1’avion Cessna Citation X (aile, fuselage, nacelle et moteur,
stabilisateur vertical et horizontal, fuel central, fuel de 1’aile) sont montrées dans la
Figure 3.10.

L’estimation des coordonnées du centre de gravité dans le plan latéral (X, Y) s’effectue de la
méme fagon, sauf que la complexité de la coupe latérale m’a amenée a la sectionner en
plusieurs polygones simples pour trouver avec une bonne précision les coordonnées de tous
les points formant les extrémités de ces polygones. Le nombre des polygones par section

différe selon la complexité de la coupe de cette section.

V4 , C FS =-866,89
7L BL=153,56

A
FS =-52,00 K
BL=116,47 @/ N i

FS = -447,31} 5 /@

BL=-118,21 N \A\

Figure 3.10 - Plan latéral de Cessna Citation X adapté de (CAE Inc., 2012)

Pour la numérisation des sections avec le logiciel Engauge Digitizer, il faut choisir trois
points aléatoires et non alignées pour former le repere a partir duquel les sections seront

numérisées.
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Pour la coupe latérale, le repére est formé par les trois points A, B et C dont leurs
coordonnées dans le repére de constructeur sont les suivantes et sont mesurées en pouce.

A (-52,00; 16,47)

B (-447,31; -118,21)

C (- 866,89;153,56)

Ce repere de référence est utilisé pour la détermination des coordonnées des points des

extrémités des polygones des sept sections de la coupe latérale de I’avion Cessna Citation X.

3.3.1 L’aile

La partie latérale de la section d’aile peut étre divisée en deux polygones simples, plus
précisément deux trapezes ABCD et BCEF tel que montré dans la Figure 3.11.
Premi¢rement, les coordonnées des six points A, B, C, D, E, F, représentant les extrémités
des deux trapezes constituant la coupe latérale de 1’aile, doivent étre calculées. Pour les
obtenir, il faut effectuer la numérisation polygone par polygone de la section de 1’aile. (Voir
Tableau-A 1-4, en annexe I).

Les positions des centres de gravités de chacun de deux trapézes sont approximées ensuite en
appliquant les équations (3.1) et (3.2).

Ensuite, le centre de gravité de la section d’aile est trouvé suite au jumelage des deux centres
de gravité¢ de ces deux trapézes et de leurs surfaces (les aires) grace a I’application des

équations (3.4) et (3.5).
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D

Figure 3.11 - Décomposition de ’aile en deux polygones

3.3.2 Nacelle-moteur

Le plan latéral de la section nacelle-moteur est divisé en sept polygones simples : cinq
trapézes et deux rectangles. Nous avons alors un total de dix-huit sommets (extrémités) pour
cette section qui sont notés par: 1, 2, 3,4,5,6,7,8,a,b,C,D, E, F, G, H, M, K. Leurs
coordonnées respectives (Voir Tableau-A I-3, en annexe I) sont obtenues par la numérisation
des sept polygones de la section nacelle-moteur qui sont montrés dans la Figure 3.12.

Suite a I’estimation des coordonnées de tous les points des extrémités, les positions des
centres de gravité¢ de sept polygones sont calculées en utilisant les équations (3.1) et (3.2).
Ensuite, le centre de gravité de la section est déterminé par 1’application des équations (3.4)
et (3.5) reliant les surfaces des sept polygones avec les coordonnées de leurs centres de

gravité.
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Figure 3.12 - Décomposition de section Nacelle-moteur en éléments simples

333 Fuselage

Le principe de calcul du centre de gravité pour le fuselage se fera de la méme manicre que
celles présentés pour les autres sections majeures sauf que pour faciliter le calcul a cause de
la grandeur de sa surface, on a opté pour sa découpe en onze polygones (abcd, cdef, efgh,
ghij, ijkl, klmn, opqr, grst, stxy, xyzw, zwu) de 24 points extrémes distincts qui sont notés a,
b,c,d, e, f,g hi,j,k I,mn,o0,p,q,r1,s,t X,y, zZ, w et u tel montré dans la Figure 3.13.
Puis, le centre de gravit¢ de chaque polygone est calculé, avec les équations (3.1) et (3.2),
selon les coordonnées des divers sommets qui ont été numérisés auparavant. (Voir Tableau-A
I-6, en annexe I).

Les équations (3.4) et (3.5) sont ensuite utilisées pour estimer la position (X.es Yeqr) du centre

de gravité du fuselage.
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Figure 3.13 - Décomposition de coupe latérale du fuselage en polygones

3.34 Empennage horizontal

Le plan latéral de la section d’empennage horizontal est le moins compliqué. Nous avions
juste besoin de représenter cet empennage par un seul polygone qui est un trapéze noté par
GHIK et représenté dans la Figure 3.14.

11 faudrait juste déterminer les coordonnées de ces quatre points d’extrémités I, K, G et H.
Dés que ces coordonnées (Voir le Tableau-A 1-2, en annexe I) sont obtenues, le centre de
gravité du polygone GHIK est calculé a I’aide des équations (3.1) et (3.2).

Le centre de gravité du polygone obtenu coincide avec le centre de gravité de la section de

I’empennage horizontal vu que ce dernier est compos¢ d’un seul polygone.
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Figure 3.14 - Simulation de coupe latérale d’empennage horizontal en un trapeze

3.3.5 Empennage vertical

Contrairement a la coupe latérale d’empennage horizontal, la coupe d’empennage vertical a
été devisée en six polygones : deux triangles, trois trapézes et un rectangle qui sont notés abc,
cded, defg, fghi, hijk, jkm tel montré dans la Figure 3.15.

Les coordonnées des douze points d’extrémités (a, b, ¢, d, e, f, g, h, 1, j, k et m) sont ensuite
déterminées par la numérisation de tous les polygones constituant I’empennage vertical.
(Voir Tableau-A I-1).

Puis, les équations (3.1) et (3.2) sont utilisées pour estimer les centres de gravités de tous ces
polygones. Ensuite, I’estimation du centre de gravité de la section d’empennage vertical est

réalisée en utilisant les équations (3.4) et (3.5).
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Figure 3.15 - Décomposition de la coupe latérale d’empennage vertical

3.3.6 Fuel central et fuel de I’aile

L’aéronef Cessna Citation X a trois réservoirs principaux : I’aile droite, I’aile gauche et le
réservoir central.

Les réservoirs de ’aile droite et gauche constituent la section de fuel de 1’aile, tandis que la
section de « fuel central » englobe le fuel du réservoir central et de celui du réservoir de
carénage avant qui sont liés par une ligne ouverte. Le réservoir de carénage avant est situé a

un niveau supérieur que celui du central; permettant ainsi le transfert de fuel par gravité.

La coupe latérale de la section de fuel central est divisée en cing polygones qui sont notés

comme suit : 9101112, 3456, 57810, EFfe, ABCD tel montré¢ dans la Figure 3.16.

Pour déterminer le centre de gravité de la section de « fuel central », il faut effectuer les
étapes suivantes :
1. Numérisation des cinq polygones pour obtenir les coordonnées de tous leurs points
d’extrémités qui sont 18 points distincts : 3,4, 5,6,7,8,9,10, 11,12, ¢, f, E, F, A, B,
C, D;
2. Estimation des centres de gravité des cinq polygones par I’application des équations

(3.1) et (3.2);
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3. Estimation du centre de gravité de la section de fuel central en utilisant les équations

(3.4) et (3.5).

La coupe latérale de la section de fuel de I’aile est divisée en deux trapézes et un rectangle
qui sont dénotés comme suit : 12XY, ztt;z;, et X;Y43. En effet, la section de fuel de ’aile
est composée par deux parties (droite et gauche), mais vu qu’elle est symétrique il suffit de
trouver le centre de gravité d’une seule partie.

Pour estimer le centre de gravité de la coupe latérale de la section de fuel de 1’aile nous
suivons les mémes étapes que celles suivies pour trouver le centre de gravité de la coupe de

section de fuel central (étapes 1, 2 et 3) et on utilise les mémes équations.

FUEL CENTRALE FUEL DE L’AILE
\B i
— L A
3
D A

Figure 3.16 - Décomposition en éléments simples du réservoir du fuel central
et de ’aile
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34 Coupe longitudinale

De méme manicre que pour la coupe latérale de I’avion Cessna Citation X, pour sa coupe
longitudinale on applique les mémes types de calculs déja mentionnés en haut pour
I’estimation du centre de gravité de différentes sections tel que montré dans la Figure 3.17.
Pour la coupe longitudinale, le repére de référence est formé par les trois points suivants :

D (-98,08;-61,26)

E (-442,08;-57,96)

F (-140,02;-144,5)

C’est le méme repere de référence utilisé pour la détermination des coordonnées des toutes
les sections de la coupe longitudinale de 1’avion Cessna Citation X données avec le logiciel

de numérisation Engauge Digitizer.

EHEEX P0IMT AL 1)
\

FS =-140,12 e
WL = -144,50 i W "¢

D

Y st )

. \\ : AN p— |
| _ N ;s—-gs o:“ i \‘F FS = -442,08
@ @ E {WL_: 61,26 @ Wi =-57,36

Figure 3.17 - La coupe longitudinale de I’avion Cessna Citation X
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3.4.1 Aile

La partie longitudinale de section de 1’aile est plus compliquée que sa partie latérale car elle
est composée de treize polygones au lieu de deux seulement dans le plan latéral.

Ces treize polygones sont: ABC, BCDE, DEFG, FGHI, IHKJ, JKLM, MLON, ONQP,
PQRS, RSTU, UTYX, XYZW et WZ& et sont montrés dans la Figure 3.18.

Pour ces polygones, on a vingt-six points d’extrémités : A, B, C, D, E, F, G, H, [, K, J, M, L,
O,NP QR S UT,X, Y, W, Z et & dont leurs coordonnées sont a déterminer. (Voir
Tableau-A 1-4).

Ces treize polygones ont été numérisés pour déterminer les coordonnées des toutes leurs
extrémités, par la suite les positions des centres de gravités de tous les polygones ont été
calculée en appliquant les équations (3.1) et (3.3).

Finalement, a I’aide des équations (3.4) et (3.6), le centre de gravité de I’aéronef a été estimé.

g T

Figure 3.18 - La coupe longitudinale de la section de 1’aile de Cessna Citation X

34.2 Fuselage

La section longitudinale du fuselage est beaucoup plus compliquée que celle de sa section

latérale. Elle constitue la partie la plus grande et la plus complexe de ’avion.
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La section longitudinale du fuselage est divisée en 16 polygones dont tous sont des trapezes
tel que représenté dans la Figure 3.19.

Ces 16 trapezes ont ét¢ numérisés pour déterminer les coordonnées de leurs 34 extrémités
distinctes (voir Tableau-A 1-5, en I’annexe I). Suite a la détermination de ces coordonnées,
les positions des différents centres des gravités des divers polygones formant la section du
fuselage ont été estimées en se servant des équations (3.1) et (3.3) exprimées en fonction des
coordonnées des extrémités des trapezes.

Le centre de gravité (X, Zcg) de la section de fuselage a été estimé a 1’aide des équations
(3.4) et (3.6) donnant le centre de gravité de la section en fonction des centres de gravités de

polygones et de leurs surfaces correspondantes.

C ji kkln00|
1

Figure 3.19 - La division de la coupe longitudinale de section du fuselage
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3.4.3 Nacelle-moteur

La coupe longitudinale de section de nacelle-moteur est composée de six polygones : abcd,

cdef, efgh, ghij, ijkl et kmn tel que montré dans la Figure 3.20.

Par la numérisation de ces six polygones, les coordonnées des quatorze points d’extrémités :

a,b,c,d, e f, g h, 1j,k, 1, metnont été¢ déterminées. (Voir Tableau-A I-3, en annexe I).

Puis, les centres de gravités de tous ces polygones ont €té calculés en appliquant les
équations (3.1) et (3.3). Ensuite, le centre de gravité¢ de la section de nacelle-moteur a été

déduit en se basant sur les équations (3.4) et (3.6).
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Figure 3.20 - La coupe longitudinale de section de nacelle-moteur

344 Empennage horizontal

La coupe longitudinale d’empennage horizontal est plus complexe que sa coupe latérale.

Pour le cas de sa coupe latérale nous avons besoin juste de simuler I’empennage horizontal
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par un seul trapéze. Et par la suite le centre de gravité de polygone devient lui-méme le
centre de gravité de la section d’empennage horizontal.

Dans le cas de ’actuelle coupe (longitudinale), il faudrait diviser la section d’empennage
horizontal en sept polygones (deux triangles, quatre trapezes, un rectangle) qui sont notés
abc, bede, defg, fgih, ihjk, jklm et enfin mln tel que montré dans la Figure 3.21.

Suite a la numérisation des tous ces polygones, toutes les coordonnées de leurs extrémités : a,
b,c,d, e, 1, g h,1,j,k, 1, m et n. ont été obtenues. Les valeurs sont représentées en annexe I
dans le Tableau-A 1-2.

Pour déterminer les centres de gravités de ces sept polygones, les équations (3.1) et (3.3) sont
appliquées. Dans le but de calculer le centre de gravité de la section, les équations (3.4) et

(3.6) ont été utilisées.
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Figure 3.21 - La coupe longitudinale d’empennage horizontal

34.5 Empennage vertical

Nous appliquons le méme principe d’estimation de centre de gravité pour la coupe
longitudinale d’empennage vertical que pour les autres sections.

La section d’empennage vertical est divisée en quatre polygones : A, B, C, et D. Voir Figure
3.22 avec leurs extrémités : 9, 10, 11, 12, 13, 14, 15, 16, 17, 18 et 19 tel que montré en

annexe I dans le Tableau-A I-1.
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Suite a la détermination des coordonnées de ces points, les centres de gravité de ces quatre
polygones simples ont été estimés par application des équations (3.1) et (3.3). Et pour en
déduire le centre de gravité de la section d’empennage vertical, les équations (3.4) et (3.6)

ont été utilisées.

CAETGE SOIRET B
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Figure 3.22 - La coupe longitudinale d’empennage vertical

3.4.6 Fuel central et fuel de I’aile

Pour estimer I’ordonnée Z des centres de gravité de section de fuel de 1’aile dans le plan (Y,
Z) on a utilisé une coupe de vue de face de ’aile obtenue par une étude de son profil.
L’étude est basée sur deux hypothéses principales :

e L’¢paisseur de I’aile est égale a I’épaisseur de son réservoir;

e Lalongueur du réservoir de ’aile est approximative (au niveau d’EF).

La section de I’aile est divisée en deux polygones nommés ABCD et CDEF tel est montré

dans la Figure 3.23. Dans le but d’estimer le centre de gravité de cette section, les mémes
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¢tapes utilisées pour le cas de la coupe longitudinale des autres sections de 1’avion ont été
réalisées.

Le calcul du centre de gravité de la coupe longitudinale de la section de fuel central est basé¢
sur le calcul des dimensions par la déduction de la profondeur de réservoir des données de
profondeur de fuselage et capacité (volume) totale de réservoir central.

L’ordonnée Z du centre de gravité de réservoir central est simulée a la moiti¢ de la moyenne

de la profondeur du réservoir central.

Figure 3.23 - Vue de face pour le fuel de I’aile






CHAPITRE 4

METHODOLOGIE D’ESTIMATION DES MOMENTS D’INERTIE DE
L’AERONEF CESSNA CITATION X

4.1 Introduction

Les analyses des performances, de la stabilit¢ et du contrdle des aéronefs dépendent non
seulement de leurs masses, mais aussi de leur répartition. Ce concept de la distribution de la
masse se reflete dans le moment d'inertie.
Les pages suivantes présentent une discussion sur les méthodes du calcul des moments
d'inertie avec les hypotheses et conclusions utilisées dans I'évolution de la méthode
DATCOM, et une discussion de la méthode DATCOM en détails avec un résumé montrant la
procédure a suivre étape par étape lors de son utilisation.
Cette méthode s'applique a tous les aéronefs de combat et de transport existants, y compris
ceux avec une conception (design) non-conventionnelle. Dans le cas ou les configurations de
différents avions s’améliorent, cette méthode devrait étre modifiée.
Les outils nécessaires sont :

e Le poids et le contrepoids de 1’aéronef;

e Les trois vues (planes) de 1’aéronef;

e Une certaine connaissance des caractéristiques de conception de 1’avion.

La précision des résultats devrait se trouver entre les limites des tolérances requises pour tout
projet préliminaire de conception.

Dans le présent chapitre, on va présenter la méthode DATCOM pour I’estimation des
moments d’inertie de I’avion Cessna Citation X. certaines parties de ce chapitre seront plus

détaillées que d’autres en fonction de leur importance et de leur complexité.

4.2 Les étapes d’estimation des moments d’inerties de I’avion Cessna Citation X
par la procédure DATCOM

L’inertie d'un corps autour d'un axe dépend de trois facteurs fondamentaux :
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* lamasse de I’objet;
» ]a distance séparant I’objet de son axe de rotation;

» ['inertie de I’objet autour de son propre axe central.

Si 1'un de ces facteurs est ignor¢, le calcul du moment d'inertie ne sera pas précis.

La méthode de DATCOM consiste dans la détermination de la masse et du centre de gravité
pour chaque section de 1’aéronef. Puis, en utilisant les équations portant sur les paramétres de
la taille, de la forme, de la masse et des centres de gravité, on calcule les valeurs d’/, pour
chacune de ces sections. Apres finalisation de ces calculs, les moments d’inertie totaux
autour d’un axe et les moments d’inertie totaux au centre de gravité peuvent étre déduits par
des équations bien déterminées qui vont étre présentés plus tard.

I1 est important a noter que les formules de /, sont basées sur un avion dans une configuration
train rentré avec des articles consommables et variables, tels que le carburant, des
marchandises et des passagers, supprimés, car il est impossible de prédire les configurations
d'aéronef pour lesquelles l'inertie sera nécessaire.

L’estimation du moment d’inertie de I’avion Cessna Citation X s’effectue principalement en
cing étapes. Parfois, on aura besoin d’ajouter une 6™ étape pour tenir compte des charges
variables et supplémentaires. Ces étapes sont présentées clairement dans 1’organigramme de

la Figure 4.1. Cet organigramme résume les étapes a suivre pour estimer les moments

d’inertie selon la procédure de DATCOM.
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Figure 4.1 - Diagramme de procédure DATCOM
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4.2.1 Division de I’avion Cessna Citation X en plusieurs sections majeures

La premiere étape de la procédure DATCOM consiste dans la division de l'avion en
plusieurs sections.

Le temps nécessaire, pour calculer les moments d'inertie, et la précision du calcul sont
directement proportionnels au nombre de sections dans lesquelles I'avion est divisé (Finck, R.
D., 1978).

Par conséquent, le meilleur choix du nombre des sections est celui qui sépare I'avion dans le
plus petit nombre de sections nécessaires pour maintenir une similarité suffisante de
distribution de masse, et par la suite permet une corrélation paramétrique valide. Ce choix est
réalisé de telle sorte que les valeurs /, peuvent étre calculées facilement et précisément.

Le nombre de sections dans lesquelles l'avion est divisé dépend de la quantité d'informations

et des détails disponibles.

L’aéronef a été divisé en cinq grandes sections, comme suit :
= Alle;
= Fuselage;
= Stabilisateur horizontale;
=  Stabilisateur vertical;

= Nacelle et moteur.

4.2.2 Choix de trois axes des mouvements

Dans cette partie, nous allons définir le repere par rapport auquel les coordonnées
géométriques des différents points de I’avion ont été définies.
La Figure 4.2 illustre le repére de référence nommé aussi « repére de constructeur », tel que
défini dans les graphiques des données de 1’avion Cessna Citation X.
L’origine de ce repere est située au point O de sorte que les coordonnées du nez de 1’avion
sont (F'S=-23,20; BL=0; WL =-103,53). Ses axes sont définis comme suit :

» L’axe FS (axe longitudinal = « Fuselage Station ») décrit les coordonnées des

positions des points selon I'axe longitudinal de I'avion. La position de I’axe de

référence FS est généralement spécifiée par le constructeur de I'avion, et se trouve en
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face et en dessous du nez de I'avion. Elle est utilisée pour spécifier la position d'un
point sur l'aéronef en référence a la station de fuselage. Elle se situe dans le plan de
symétrie de I’avion dont son sens positif correspond a 1’orientation vers la direction
de vol : toutes les abscisses de différentes positions de 1’avion sont alors négatives;

= L’axe BL (I’axe latéral = « Butt Line ») illustre les coordonnées des points selon 'axe
latéral de l'aéronef. La position de référence BL est généralement spécifiée par le
constructeur de l'avion, et se trouve en face et en dessous du nez de l'avion. Elle est
utilisée pour spécifier la position d'un point sur I'avion en référence a la ligne de bout,
et a le signe positif de coté de 1’aile droite et négatif de coté de 1’aile gauche;

= L’axe WL (bout de ligne = « Water Line ») indique les coordonnées des positions
des points selon l'axe vertical de l'aéronef. La position de référence WL est
généralement spécifiée par le constructeur de l'avion, et se trouve en face et en
dessous du nez de l'avion. Elle est utilisée pour spécifier la position d'un point sur
l'aéronef en référence au niveau d'eau. Elle est positive vers le bas et négative vers le

haut.

WL Reference

...
L
&

(0.0 FS Reference

BL Reference

Figure 4.2 - Le repere de constructeur (FS, BL, WL) (CAE Inc., 2005)

L’utilisation du repére de constructeur aboutit a des valeurs négatives des coordonnées des

positions (plus précisément les coordonnées selon I’axe FS et I’axe WL).



62

Le repére doit étre choisi de facon que les moments d’inertie (de tangage, de roulis, de lacet)
puissent étre calculés. L’origine de ces trois axes doit étre situé de telle facon que les
distances par rapport aux centres de gravité des sections majeures soient positives et doit étre
situé dans le plan de symétrie de 1’avion. Ce type de localisation facilite et simplifie les
calculs et minimise ainsi les erreurs.

Par conséquent, on doit faire un changement du repére (de base) pour satisfaire ces
conditions. Soit R, (X, Y, Z) le nouveau repere a utiliser. Il suffit ainsi de déterminer la
matrice de passage P du repere du constructeur au nouveau repere R, et ensuite utiliser cette
matrice pour effectuer les changements de coordonnées.

Pour déterminer la matrice P, il suffit d’exprimer les vecteurs de la nouvelle base en fonction

des vecteurs de la base formant le repére du constructeur comme suit :

X =-FS§ -1 0 O
Y=BL —->P=0 1 0
=-WL 0 0 -1

La Figure 4.3 représente le nouveau repere R,(X, Y, Z) a utiliser pour la détermination des
coordonnées des différentes positions des points de 1’aéronef et pour effectuer les mesures
nécessaires a 1’estimation des moments d’inertie.

Il est a noter que ce repére R, a la méme origine que celui de repere du constructeur déja

mentionné plus haut. Mais les axes X et Z sont respectivement les opposés de FS et WL.



63

+
BL , YA
Y +
FS /\
* o)
o) > +
X
WL
+
Repeére du constructeur Nouveau repeére R;

Figure 4.3 - Définition du nouveau repére du calcul

Une fois le repere a utiliser est défini, la précision de I'unit¢ de mesure des données
nécessaires pour satisfaire notre objectif est recommandée.

On a deux types de données qui sont utilisés dans notre projet : le premier type des données
est les paramétres géométriques définissant les divers composants de 1’avion ou plus
précisément ses sections majeures (I’aile, le fuselage, la nacelle et le moteur, etc.). Pendant
que le deuxieme type des données est constitué par les coordonnées des points constituant le

contour des différents éléments de I’aéronef.

4.2.3 Estimation des masses et des centres de gravité des sections majeures

La méthode de DATCOM nécessite une connaissance détaillée des masses et des centres de
gravité des composants de 1'aéronef.

Les masses et les centres de gravit¢é des sections majeures sont deux parametres
fondamentaux pour I’estimation des moments d’inertie.

La détermination de ces deux parameétres, nécessite beaucoup du travail, divers détails et
informations. C’est la raison pour laquelle, deux chapitres complets sont dédiés aux calculs
de ces deux parametres.

Etant donné que dans le chapitre 2, on a défini en détails les conventions établies ainsi que

les procédures poursuivies pour 1’estimation des masses, nous résumons dans ce qui suit la
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méthodologie suivie pour déterminer ce facteur fondamental par I’application de la procédure

décrite par Raymer (Raymer, 2006).

Cette méthode consiste a déterminer séparément les masses des 14 éléments constituant
I’aéronef, qui sont énumérés dans la liste suivante :
1. Aile;
Train d’atterrissage principal (« Main-landing-Gear »);
Train d’atterrissage avant (de nez) (« Nose-Landing-Gear »);
Hydrauliques (« Hydraulics »);
Electriques (« Electrical »);
Avionique (« Avionics »);
Systéme d’air conditionné et dégivrage (« Air-conditionning and anti-ice »);

Installation du moteur entier (« Installed engine total »);

D e R

Fuselage;

—
=)

. Les commandes de vol (« Flight controls »);,

—
—

. Empennage horizontal (« Horizontal Tail »);

—_
[\

. Empennage vertical (« Vertical Tail »);

—_
W

. Le systeme du fuel (« Fuel system »);

14. Equipements (aménagements) (« Furnishings »);

En plus de ces 14 ¢léments, on a déterminé les masses de quatre autres; ce sont les différentes
parties de fuel :

15. Quantité utilisable de fuel central;

16. Quantité inutilisable de fuel central;

17. Quantité utilisable de fuel d’aile;

18. Quantité inutilisable de fuel d’aile.

Les masses, des 14 premiers éléments cités, sont ensuite déterminées en appliquant les
équations données par Raymer. Puis, elles seront réparties entre les cing sections déja
mentionnées plus haut sans oublier les deux sections supplémentaires de fuel (fuel central et

fuel de I’aile) dont leurs masses sont obtenues des performances ou des données générales
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spécifiques de 1’avion. On détermine ainsi les masses de ces sections majeures constituant
I’avion Cessna Citation X.

Concernant, les positions des centres de gravité, elles sont étudiées en détail dans le troisiéme
chapitre. En résumé, 1’estimation de centre de gravité de ’avion Cessna Citation X s’effectue

en quatre étapes principales.

Les sept sections majeures sont :
1. L’aile;
Fuselage;

Nacelle et moteur;

2

3

4. Empennage horizontal;
5. Empennage vertical;
6. Fuel central;

7

Fuel de I’aile.

Chacune des sept sections a été découpée en plusieurs polygones simples. Le nombre de ces
derniers dépend de la complexité de la section. Ce découpage est nécessaire pour pouvoir
appliquer les équations issues des méthodes mathématiques de la mécanique d’ingénieurs

(Ugural, 2007; Alexander A., 2004; « Centre de masse d’une plaque homogene », 2014).

Par I’application des équations (3.1), (3.2) et (3.3), on détermine les positions des centres de
gravité de chaque polygone en fonction des coordonnées des points de contour représentant
ses extrémités. Ensuite, la position du centre de gravité de la section est déduite en fonction
des positions des centres de gravité de tous les polygones qui la constitue ainsi que de leurs
surfaces correspondantes. Cette relation est définie par les équations (3.4), (3.5) et (3.6).
Finalement, le centre de gravité de 1’aéronef est estimé en utilisant les équations (3.7), (3.8)
et (3.9). Ces dernieres équations expriment les coordonnées X, Y et Z du centre de gravité en
fonction des coordonnées des centres de gravité des sections et de leurs masses
correspondantes, divisé par la somme des masses (la masse totale de 1’avion).

Pour le cas d’un aéronef & monomoteur monté dans son plan de symétrie et dont la structure
de nacelle est en partie intégrée avec le fuselage, seul le moteur est considéré comme une

partie distincte, tandis que la nacelle et les autres ¢léments de moteur font partie de la section
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de fuselage. Pour toutes les sections se trouvant dans le plan de symétrie de 1'aéronef, on tient
compte uniquement des coordonnées selon les axes X et Z. Toutefois, pour les stabilisateurs
verticaux ainsi que les nacelles qui ne sont pas montés dans le plan de symétrie de I’aéronef,
on prend en considération, en plus des coordonnées selon les axes X et Z, les ordonnées selon
I’axe 7, car les moments d’inertie I de la section, par rapport a son centre de gravité, sont
calculées aux centres de gravité de chacune de section (Finck, R. D., 1978).

Par contre, pour les aéronefs a quadrimoteur, les sections correspondantes aux groupes
motopropulseurs s'analysent comme suit : Les masses des deux sections des motopropulseurs
intérieures sont additionnées et enregistrées. La distance latérale (y.,) par rapport au plan de
symétrie de I'aéronef du centre de gravité¢ de I'une de deux moteurs intérieurs est enregistrée
ainsi que les distances (X, z.g) par rapport aux deux autres axes. Pour les motopropulseurs
extérieures sont analysés de manicre similaire, sauf que la distance latérale enregistrée est
mesurée entre le plan de symétrie de l'aéronef et le centre de gravité de I’une des sections des
groupes des motopropulseurs (Finck, R. D., 1978).

Il faut prendre soin d'utiliser des unités cohérentes de masse et de distance pour l'ensemble
des calculs. Puisque la masse de la plupart des composants est exprimée en « 1b », cette unité
de masse peut étre utilisée pour tous les calculs. Les moments d’inertie résultant peuvent
ensuite étre convertis en unités impliquant la masse en la divisant par I’accélération due a la
force de la pesanteur a l'altitude désirée. La cohérence du systéme d’unités est trés
importante. Dans notre cas, toutes les données obtenues sont en « pouce » pour les distances
et en « Ib » pour la masse.

A Tl'aide des données de performance, des représentations techniques (vue de face, vue de
coté et vue de dessus), et une connaissance de l'emplacement des éléments de 1’avion, les
masses et les centres de gravité correspondant pour chacune des cing sections ont été
déterminés.

Une fois les valeurs des masses et des centres de gravité sont déterminées, elles sont ensuite
enregistrées sur une forme adéquate et lisible pour s’en servir pour la suite dans des étapes

des calculs des moments d’inertie.
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Tableau 4.1 - Résumé des parametres nécessaires pour
le calcul des moments d’inertie

Coordonnées des centres de gravité
Section MASSE (Ib) | X (pouce) | Y (pouce) [ Z (pouce)
Aile Ww xw yw Zy
Fuselage w, X, Yy Zy
Empennage
! w x z
horizontal sh sh Y sh
Empel:lnage WYV xYV yS'V ZS'V
vertical : ‘ ‘ ‘
Nacelle et w . y .
moteur ! ! ! i
Fuel Wy X g Y Zp
4.2.4 Détermination de 7, pour les sections majeures

Les valeurs de I, pour les sections majeures sont déterminées en considérant d'abord les
formules correspondantes étroitement aux formes des sections. Ces formules sont " idéales"
car elles sont fondées sur des principes mathématiques, et elles supposent une distribution de
masse homogene dans toute la section. Les résultats obtenus par cette formule sont ensuite
multipliés par un facteur K qui tient compte des changements dans la nature homogene de la
masse de la section. Les facteurs K sont basés sur des données statistiques.

On constate qu’un facteur constant K peut €tre utilisé pour certaines sections. Pour les autres
sections, ou la distribution de masse peut varier considérablement, le facteur K varie
principalement en fonction des positions du centre de gravité de la section.

Des graphiques montrant la variation du facteur K sont inclus dans 1’annexe I jusqu’a
I’annexe V.

Dans ce qui suit, on va calculer les moments d’inertie /, de chacune des sections majeures.
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4.2.4.1 L’aile

» Le moment d’inertie de tangage I, de I'aile

L’équation de détermination du moment d’inertie de ’aile est basée sur I'examen de trois
formes de base de l'aile, tel que montré dans la Figure 4.4. Trois formes possibles d’aile
d’aéronefs existent dans la procédure de DATCOM

%cb%

\ ﬁ
'\

Axe de symetrie de
I"avion
1 |
D /
P /
b /
b /
b /
P /
o /
. |
P /
«Cy w—Ca—u

47 G 4v
47(2 4v 47C 4v
Cas 1 Cas 2 Cas 3

G (G (c

Figure 4.4 - Différentes formes d’ailes d’un avion adapté de (Finck, R. D., 1978)

Pour ’avion Cessna Citation X, la forme de son aile correspond au cas 3 montré dans la
Figure 4.4. La Figure 4.5 montre la forme de 1’aile en détail
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I‘.-.c-af.c-r-----"
|
Aw
Cp
\:_' T T T T T TEA
C.

Figure 4.5 - Forme d’aile de I’avion
Cessna Citation X

Pour déterminer le moment d’inertie de tangage de 1’aile, on doit tout d’abord déterminer les
trois parametres de 1’aile C,, C et C. qui sont mesurés parallelement au plan de symétrie.

Ces paramétres doivent respecter I’équation (4.1) suivante :
C (C,(C. 4.1)

A partir de ces parameétres, on en déduit la forme de 1’aile a utiliser. Pour connaitre leurs

valeurs correspondantes, il faut tout d’abord calculer P, et P, tel que :

_ btan(A) btan(A,)

Pl
2 2

et P,=C + ; ensuite comparer P;, P, et C; en tenant compte de

I’équation (4.1) on correspond chacun de ces parametres a son valeur.
Pour le cas de I’aéronef Cessna Citation X, les valeurs des parametres C,, C» et C,

correspondent aux valeurs données par les équations (4.2), (4.3) et (4.4) suivantes :

C, =C, 4.2)
C, = b, tan(A,,) 43)
2
C,=C, +2utanth,) ta;O‘W) 4.4)

Ou:
* b, est I’envergure de I’aéronef qui correspond a la distance entre les deux extrémités
de I’aile;

* Ay est I’angle de fléche au niveau du bord d’attaque de I’aile;
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* (C;estlacorde au saumon (corde a la pointe de 1’aile);

* (,:lacorde a ’emplanture (jonction entre 1’aile et fuselage).

Ainsi, on est en mesure de calculer les facteurs p, W,x et 1,,, exprimés par les équations (4.5),
(4.6) et (4.7) suivantes en fonction des parametres C,, Cp, et C, ; sachant que W, est la masse
de la section de I’aile déja calculé et expliqué en détails auparavant. Elle est déterminée dans

le chapitre 2.

2w
p=——— " —— (4.5)
(_Ca +Cb +Cc)
W, x =%[—cj +C,2+C,C, +C ] (4.6)
I, =%[—cj +C2+CC, +C.C2+C,T 4.7)

Concernant le moment d’inertie de tangage, un facteur K constant (K, = 0,703) est utilisé
pour toutes les conceptions de l'aile, peu importe leurs formes. L’équation (4.8) permet de

déterminer ce moment d’inertie en fonction des valeurs des parameétres ci-dessus :

- (\Y{V]X)z } 4.8)

w

L, =K, {Iyw

La Figure 4.6 représente tous les paramétres nécessaires au calcul des moments d’inertie de

laile.
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Figure 4.6 - Représentation de différents parametres nécessaires pour 1’estimation des
moments d’inerties de 1’aile de I’avion Cessna Citation X

> Le moment d’inertie de roulis de I’aile 7,

En raison de la grande envergure de l'aile par rapport aux autres sections de l'avion, le
moment de roulis de l'aile /) a le plus grand effet sur l'inertie de roulis de I'avion. La valeur
du facteur variable K; représenté dans la Figure 4.7, se base essentiellement sur la valeur du
centre de gravité¢ de la moitié latérale de l'aile. Plus ce barycentre se rapproche du plan de
symétrie de 1'avion, plus de poids doit étre concentré dans la partie intérieure de l'aile, ce qui
diminue ainsi sa valeur d’/y. En plus des parameétres géométriques déja mentionnés plus haut,
il faut calculer le composant y,, (latéral) selon ’axe Y de centre de gravité de la section de
demi-aile (voir la Figure 4.6). Ce composant est déja étudié et déterminé dans le chapitre 3.

Apres avoir déterminé tous les parameétres géométriques nécessaires, le calcul de moment de
roulis de I’aile se résume en deux étapes principales. En premier lieu, selon 1’abaque de la
Figure 4.7, il faut déterminer la variable K; correspondante a la valeur K exprimée par

I’équation (4.9) suivante :
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y
K=—Jw 4.9
biw C, +2C, (4.9)
6 C, +C,
L1
Lo /r/
oy
0,9 Z
- .
pd
K -I----l----l---xf
Loa 1 e
i |
i ' - |
- |
05 I
|
05 l
0.5 0.5 0y L1 [I5) 1.4 1.1 1.2 1.3
N
b (Cr 1 2:1)
& L£p 4+ £y

Figure 4.7 - Facteur K et les corrélations de moment
d’inertie de roulis de I’aile (Finck, R. D., 1978)

En second lieu, on calcule le moment d’inertie de roulis a 1’aide de I’équation (4.10) :

I

W b K (C +3C
— W W 1( T t] (410)

“7 24 | C+C

» Le moment de lacet de Daile I,

Tel que montré par les données statistiques et 1’analyse des inerties des plaques planes, le
moment d’inertie /) de lacet de l'aile est égal a la somme des moments /, de tangage et de

roulis de l'aile.
Ioz = on + on (411)
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4.2.4.2 Le fuselage

» Le moment d’inertie de tangage du fuselage 7,

La formule du calcul du moment d’inertie de tangage I, pour le fuselage est basée sur le
calcul pour la combinaison d’une forme cylindrique et d’une forme conique. Cette formule
prévoit que, lorsque le rapport de la surface mouillée du fuselage a la surface mouillée
théorique du fuselage (dans le cas d’un cone bidirectionnel) augmente, l'inertie se rapproche
de celle d'une coque cylindrique. Pour le moment d’inertie I, du fuselage, la corrélation
paramétrique est probablement la plus difficile, puisque les parameétres ne sont pas
disponibles pour prédire, avec précision, I'emplacement d’un grand nombre d’¢léments tels
que les trains d'atterrissage, les équipements électroniques, etc. Toutefois, les données
statistiques montrent que 1'emplacement longitudinal du centre de gravité a un grand impact
sur l'inertie, et donc le facteur variable K (K>) utilise cet emplacement comme son parameétre
de base (voir Figure 4.9). Il convient également de noter que le moment du tangage /), du
fuselage a le plus grand effet sur l'inertie totale de tangage de 1’avion.
Pour déterminer la constante K, il faut tout d’abord déterminer les parameétres géométriques
suivants (voir Figure 4.8) :

e Lalongueur du fuselage / (length of fuselage);

e [’emplacement longitudinal X; du centre de gravit¢ du fuselage (longitudinal

centroidal distance of fuselage from nose).

Ces deux paramétres ont ét¢ déterminés dans les autres parties de I’actuel chapitre.
Ensuite, il faut calculer le paramétre F décrit par 1’équation (4.12). Puis, on en déduit la

valeur de K, correspondante selon 1’abaque de la Figure 4.9.
Lo %

2
F=l= |
ly

2

(4.12)
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Figure 4.8 - Vue de coté de I’aéronef Cessna Citation X
et ses parametres du fuselage

10 ,
-.____' i
[ |
08 b-.""'-:— !
Kz - — ——— e | c— |
0 — —— |
I h-h-""'-..._ |
wd— — | e
0.2 i {
|
nﬁ 0l 0.2 o3 | 0.4 0.5 06 0.7
Lo %
F= 2
Ly
2

Figure 4.9 - Abaque représentant le facteur de corrélation K,
de moment de tangage du fuselage (Finck, R. D., 1978)
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% ez

Figure 4.10 - Vue de dessus de 1’avion Cessna Citation X :
surface de dessus de fuselage

La surface mouillée S, de I’aéronef est la superficie totale exposée qui peut étre définie
comme étant les parties externes de l'aéronef qui pourraient étre mouillées en le plongeant
dans l'eau. La surface mouillée qui constitue le principal contributeur a la trainée due aux
frottements doit étre calculée pour estimer des forces de trainée. Les surfaces mouillées des
ailes et des empennages peuvent étre estimées a partir de leurs formes planes et elles
dépendent de 1’épaisseur t/c (thickness) et de leurs surfaces planes réellement exposées (haut

et bas) tel que montré par 1I’équation suivante (Raymer, 2006) :

=2,003S

wet

Lt
Sl;<0,05 - S exp osée (4‘13)

5i1)0,05 5 8, = Sy {1,977 + o,sz(iﬂ

wet
C C

Dans le cas du fuselage, sa surface mouillée Sy peut étre estimée en utilisant la vue de coté et
la vue de dessus de l'appareil comme est représenté par la Figure 4.10 et la Figure 4.11.

Les projections des surfaces des vues du coté et de celui de dessus du fuselage sont mesurées
généralement a partir de sa représentation géométrique (Raymer, 2006).

En général, la surface mouillée est calculée de deux manicres selon la forme de sa coupe

transversale. Dans le cas ou la coupe transversale est :
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e Circulaire, longue et mince : la surface mouillée est égale a la moyenne de deux
surfaces projetées (surface du coté Ayq. et du dessus 4,,,) multipliée par T;

e Rectangulaire : la surface mouillée est égale a quatre fois la moyenne de deux

surfaces projetées.

Dans le cas des avions, on utilise I’équation (4.14) qui donne une approximation raisonnable

de la surface mouillée du fuselage S; (Raymer, 2006) .
s, =3,4(Mj 4.14)
2

Dans le chapitre 3 qui est dédié¢ a I’estimation des centres de gravité, toutes les sections (y
compris la section du fuselage) ont été découpées en plusieurs polygones simples. Ensuite les
surfaces de ces polygones ont été déterminées dans le but d’estimer le centre de gravité de la
section en fonction des centres de gravité des polygones. Pour déterminer alors la projection
plane de la surface latérale (4,,,), 1l suffit d’additionner les surfaces de tous les polygones
simples formant la coupe transversale du fuselage. Pour déterminer la projection plane de la
surface longitudinale (4,4), il suffit d’additionner les surfaces de tous les polygones simples
formant la coupe longitudinale du fuselage. Enfin, on obtient la surface mouillée du fuselage

par I’application de I’équation (4.14).

[ = t n| z 17 'm:_ > 1
m P
e s BOAIE | eevil 5 .| [ L/ ;
U - o | I . L O € IO ) T ) A ) ul| [ 1] ™— ] ]
e s s T 1- L0 T - [
g » prr| 1 i |3 ST S — T
b 1 ’ == i
e F FLE& so :‘@_ | 3 oS BN e roin . nrs
5—=a D e (L -
— — e ALY e ap g - o g

Figure 4.11 - Vue de coté de I’avion Cessna Citation X :
surface de coté du fuselage
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Figure 4.12 - Vue de face de I’avion Cessna Citation X
adapté de (CAE Inc., 2012)

Avant de calculer le moment d’inertie de tangage du fuselage par le biais de 1’équation
(4.16), il faut déterminer le paramétre d définissant le diaméetre moyen maximal du fuselage
(average maximum diameter of fuselage). Ce dernier est obtenu par 1’équation (4.15) et il est

défini en étant la moyenne entre le diamétre maximum (@) et la largeur maximale (/,4) du

fuselage.
+
d = M (4.15)
2
_ WszKz[ 3d J_BJ (4.16)
> 37,68 |20, d

Ou W, est la masse de la section du fuselage qui a déja été déterminée dans le chapitre 2.
» Moment d’inertie de roulis du fuselage I,
L’équation du moment d’inertie de roulis dans le cas du fuselage, est basée sur celle d'un

corps cylindrique d'un diameétre moyen déterminé en considérant la surface mouillée du

fuselage. Le diamétre du fuselage d ainsi que le rapport entre la masse de structure du
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fuselage W et la masse de la section de fuselage Wy sont les parametres du calcul du facteur
T exprimé par la formule (4.17). Le calcul de 7 permet 1’identification du facteur de

corrélation K; (voir Figure 4.13).

T = arw, (4.17)
Wf

Plus le diameétre de fuselage diminue, plus l'intensité de son moment d’inertie de roulis /j
approche de celle d'un cylindre plein vu la solidité des pieces d'équipement. Par conséquent,
le diametre de fuselage est directement proportionnel a la valeur de moment d’inertie 7, étant
donné que le moment d’inertie de roulis /) d’un cylindre plein est inférieur a celui d’un
contenant cylindrique. Le rapport entre la masse structurelle du fuselage et la masse de la
section du fuselage est également directement proportionnel au moment d’inertie /) résultant.
Cette diminution du rapport de masse induit 1’augmentation de I’effet de solidarité¢ des

¢léments des équipements, ce qui implique la diminution de moment d’inertie de roulis. Ce

moment est donné par 1’équation (4.18) ci-dessous.
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Figure 4.13 - Abaque de facteur de corrélation K3 de
moment de roulis du fuselage (Finck, R. D., 1978)

2
OX:% S (4.18)
4 \(=wly

» Moment d’inertie de lacet du fuselage 7

L’analyse des moments d’inertie des corps cylindriques et les données statistiques montrent
que le moment de lacet [y du fuselage est €égal au moment d’inertie de tangage /) du fuselage

(Finck, R. D., 1978).
I =1 (4.19)
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4.2.4.3 L’empennage horizontal

» Le moment d’inertie de tangage d’empennage horizontal 7,

La procédure appliquée pour déterminer le moment d’inertie /) dans le cas des empennages

est semblable a celle appliquée dans le cas de Iaile.

Figure 4.14 - Représentation des différents parameétres d’empennage
horizontal de 1’avion Cessna Citation X

Pour le calcul du moment d’inertie d’empennage horizontal, il faut, tout d’abord, déterminer
tous les parameétres géométriques montrés sur la Figure 4.14 et ensuite appliquer les

équations (4.20) - (4.26).

Les parametres géométriques sont :
* by est ’envergure d’empennage horizontal qui est mesurée entre les deux extrémités
d’empennage horizontal;
» A, est’angle de fléche au bord d’attaque d’empennage horizontal;
* Cyest lacorde au saumon (corde a la pointe d’empennage horizontal);
* Cyestla corde a I’emplanture, c'est-a-dire a la jonction entre I’empennage horizontal
et vertical;

* W) estla masse de la section d’empennage vertical.
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Cc.=C, (4.20)
c, = 2ntant) @.21)
2
C.=C, + Do tanh) ta;(kh) (4.22)
5o 2W, (4.23)
(-C,+C,+C))
W, x =%[—cj +C,2+C,C, +C. ] (4.24)
I, =%[—C.j +C,.}+C2C, +C.C,2+C (4.25)

Le facteur constant K, a utiliser pour le calcul de /) en tangage pour I’empennage est
différent de celui utilisé pour le cas de 1’aile. Pour I’empennage horizontal ainsi que pour

I’empennage vertical, le facteur K,-0,771.

_Mj (4.26)

I, =K, [th W

» Le moment d’inertie de roulis d’empennage horizontal I,

En plus des parametres géométriques déja mentionnés auparavant, il faut déterminer la
distance latérale y;, séparant le centre de gravité de la moiti¢ d’empennage horizontal du plan
de symétrie de I’avion. Cette distance a été déterminée dans le chapitre 3 qui est dédié a
I’estimation du centre de gravité.

Le calcul du moment de roulis d’empennage horizontal s’effectue principalement en trois
étapes. On commence par le calcul du facteur H exprimé par I’équation (4.27). Ensuite, on
détermine le facteur de corrélation de moment d’inertie K, correspondant a H par
I’intermédiaire de 1’abaque de la Figure 4.15. Enfin, la valeur du moment d’inertie est

obtenue en appliquant 1’équation (4.28).
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Figure 4.15 - Abaque de facteur K, de corrélation de
moment de roulis d’empennage
horizontal (CAE Inc., 2012)

I — thh2K4 Crh +3Cth (4 28)
o 24 c, +C, '

» Le moment d’inertie de lacet d’empennage horizontal I,

Le moment d’inertie de lacet d’empennage horizontal n’est autre que la somme du moment

d’inertie de tangage avec le moment d’inertie de roulis.
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=1 +1 (4.29)

oz ox oy

4.2.44 L’empennage vertical

> Le moment d’inertie de lacet d’empennage vertical I,

Le type de calcul du moment d’inertie de lacet d’empennage vertical est pratiquement le
méme que celui de moment d’inertie de tangage de 1’aile. On commence par déterminer tous
les paramétres géométriques nécessaires (voir Figure 4.16) et ensuite on utilise les équations
(4.30) jusqu’a (4.36) pour calculer les parametres restants.

Malgré la ressemblance de ces types de calculs, il y a une 1égere différence entre les calculs
des parametres Cp, et C.: Il n’y pas de division par deux dans leurs équations pour le cas

d’empennage vertical, contrairement au cas de I’aile.

Les parametres géométriques sont :
* b, est ’envergure d’empennage vertical;
* [, est’angle de fleche au bord d’attaque d’empennage vertical;
* (y, estla corde au saumon (corde a la pointe d’empennage vertical);
* (), estlacorde a I’emplanture (jonction entre I’empennage vertical et fuselage);
* W, est la masse de la section d’empennage vertical ; elle est le calculé dans le

chapitre d’estimation de masse par les procédures de Raymer (Raymer, 2006).
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Figure 4.16 - Représentation des parametres géométriques
d’empennage vertical de I’avion Cessna Citation X

C,=C, (4.30)

C, =b, tan(A,) (4.31)
C.=C, +b, tan(A)) (4.32)
0 ZW, (4.33)

) (-C,+C, +C,)

Wz= %[—cj +C,2+C.C, +C.2] (4.34)

[ = %[—c; +C,.+C2C, +C,.C2+C.] (4.35)
(“IVZ)2

I, =K, [Izv Tw (4.36)
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Le facteur constant K, - 0,771.

> Le moment d’inertie de roulis /, d’empennage vertical

Le calcul du moment de roulis d’empennage vertical ressemble a celui de moment d’inertie
d’empennage horizontal et il s’effectue en trois étapes. On commence par calculer le facteur
K exprimé par 1’équation (4.37). Ensuite, on détermine le facteur de corrélation de moment

d’inertie K5 correspondant a K par I’intermédiaire de 1’abaque de la Figure 4.17.

1.3
T T | ] |
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- b\/‘ Crv + 2CtV )
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Figure 4.17 - Abaque du facteur de corrélation K5 de moment
de roulis d’empennage vertical

Enfin, on déduit la valeur du moment d’inertie en appliquant 1’équation (4.38). En plus des

parametres géométriques déja mentionné auparavant, il faut déterminer la composante Z,
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(verticale) selon 1’axe Z du centre de gravit¢é d’empennage vertical de ’avion. Cette
composante a été déterminée dans le chapitre 3 d’estimation du centre de gravité.

V4

S 4.37
K bivcw +2C,, ( )
3 C,+C,
2
L= bRy, 2CWCu (4.38)
18 (C,+C,)

» Le moment de tangage d’empennage vertical /,

Le moment de tangage d’empennage vertical est la somme des moments de roulis et de lacet
(Finck, R. D., 1978), ce qui est completement différent du moment d’inertie du tangage de
’aile ainsi que d’empennage horizontal.

Io=1_+I (4.39)

oy ox oz

4.2.4.5 Nacelle et moteur

» Le moment d’inertie de tangage de section de moteur et nacelle

Figure 4.18 - Représentation des divers parametres de nacelle et
moteur de 1’avion Cessna Citation X
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Pour le cas de la section de moteur et nacelle, le moment d’inertie de tangage /) est donné par
I’équation (4.40) qui est basée sur celle d’un cylindre plein. Elle est en fonction d’un facteur
constant et de plusieurs parametres géométriques qu’il faut les déterminer a I’avance (voir la

Figure 4.18). Le facteur constant peut étre utilisé pour toutes les conceptions de cette section

(Finck, R. D., 1978).

Les parameétres géométriques nécessaires sont :
= d,:le diamétre maximum moyen du moteur (average maximum diameter of engine);
= [/, :lalongueur du moteur entier (length of engine including propeller (if applicable));
= ], :lalongueur de la structure de nacelle (length of nacelle structure);
= JV,:la masse de moteur ainsi que les hélices (weight of engine and propeller);
= W, : la masse de la section de nacelle et du moteur (weight of power plant section).

Cette masse est calculée dans le chapitre 2 d’estimation de masse.

3
10}' = 0’061(2Wpd62 + Welez + (Wp - We)lpzj (440)

> Le moment d’inertie de roulis 7, de la section de nacelle et moteur

L’équation (4.41) donnant le moment d’inertie de roulis est aussi basée sur celle d’un
cylindre plein. Elle est exprimée en fonction du diametre maximum moyen du moteur d, et
de la masse de la section de nacelle et moteur W,. Le facteur constant de I’équation de

moment d’inertie de roulis est indépendant des types des conceptions (Finck, R. D., 1978).

1, =0,083W,d (4.41)

> Le moment d’inertie de lacet I, de la section de nacelle et moteur

Comme les données statistiques et 'analyse des moments des inerties des corps cylindriques
ont montr¢, le moment d’inertie de lacet /, de la section de nacelle et moteur est égale a son
moment d’inertie de tangage /, (Finck, R. D., 1978) :

I.=1, (4.42)
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4.2.5 Le moment d’inertie I, de variables et des consommables

A. Le moment d’inertie /) du carburant

Les formules du calcul des moments d’inerties /) par la procédure de DATCOM sont basées
sur un avion dans une configuration reposant sur deux principales hypotheses :

= Les trains d’atterrissages sont rentrés;

» Les articles consommables et les articles variables, tels que le carburant, les
marchandises et les passagers, sont supprimeés, car il est impossible de prédire les
configurations d'aéronef pour lequel l'inertie sera nécessaire.

Alors pour tenir compte de ces charges variables et supplémentaires comprenant ces
configurations, leurs moments d’inerties doivent &tre calculés séparément par les biais des
formules (4.44) jusqu’a (4.46) citées ci-dessous. Ensuite, leurs inerties doivent étre ajoutées a
lI'inertie de base dérivée de la méthode. D’ou I’étape 5 nécessaire dans I’estimation de

moments d’inerties de 1’avion Cessna Citation X.

Le systeme de carburant de Cessna Citation X a trois principaux réservoirs (voir la Figure
4.19) :

1. Le réservoir de I’aile gauche (Left wing tank);

2. Leréservoir de I’aile droite (Right wing tank); et

3. Le réservoir central (Central tank).
Le réservoir de carénage avant (Forward fairing tank) est connecté au réservoir central dont
il fait partie. Ils sont reliés entre eux par une ligne ouverte et il n’y a des valves entre eux.
Malgré leur séparation physique, les deux parties fonctionnent ensemble comme un seul
réservoir. La position du réservoir de carénage avant est plus haute que celle du réservoir
central, permettant ainsi le transfert du carburant par gravité. Le carburant est transféré a
partir des réservoirs aux moteurs par le biais de pompes et de soupapes. Les réservoirs
gauche et droite de I’aile font partie de la structure de ’aile. Chaque réservoir est scellé¢ a
l'intérieur de ’aile pendant sa fabrication. Une ligne (vanne) transversale d'écoulement par
gravité est installée et relie les réservoirs gauche et droit de 1'aile. Cette vanne est commandée
par un commutateur situé¢ dans la cabine de pilotage de 1’avion. A ’aide de deux pompes a

¢jecteur situées dans le réservoir central, le carburant de celui-ci est transféré aux réservoirs

Rapport- gratuit.com %}
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gauche et droite de I’aile. Le systéme de carburant est congu pour fournir un flux continu du

carburant aux deux moteurs (FlightSafety international, 2000a).

Right Wing Tank

Forward Fairing Tank
Center Tank

Left Wing Tank

Figure 4.19 - Les trois réservoirs de 1I’aéronef Cessna Citation X

Dans ce qui suit, seuls les moments d’inertie du carburant sont calculés. Toutes les autres

variables sont négligées. Les paramétres géométriques a déterminer et qui sont utilisés pour

les calculs des moments d’inertie sont les suivants :

by : I’envergure de ’aile de I’aéronef qui correspond a la distance entre les deux
extrémités de I’aile (span);

C : la corde aé¢rodynamique moyenne de 1’aile, notée aussi MAC;

t: I’épaisseur moyenne du profil de 1’aile; qui est calculé par 1’équation suivante
(Oza, 2009) :

t=0,099*MAC (4.43)

Wy : la quantité totale du carburant, c’est a dire la capacité totale des trois réservoirs
incluant les quantités de fuel utilisables et inutilisables. La capacité totale du réservoir

de I’aile est 7 000 1b. Le réservoir du carénage avant (Forward fairing tank) et le
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réservoir central ont une capacité combinée du carburant égale a 6 000 1b. Donc la
capacité totale de trois réservoirs est 13 000 Ib. Les moments d’inertie de ces

réservoirs sont calculés par les équations suivantes (4.44) a (4.46) comme suit :

- ﬂ(cz 1) (4.44)
i 12

1= (4.45)
12

1, =20 (e e ) (4.46)
12

Le moment d’inertie I, du cargo

Le compartiment a bagages est sous pression et chauffé. Son volume est égal

approximativement a 72 pi° (2,04 m’) et il est situé¢ dans le cone de la queue. Le

compartiment est accessible par une porte d’une largeur de 27 pouces (0,69 m). Une zone de

chargement supplémentaire, de 10 pi°, est accessible par la porte inférieure du cone de la

queue. Cette zone de chargement est d'environ 83 pouces de longueur, 25 pouces de largeur

et 8 pouces de hauteur. Elle offre un stockage (emmagasinage) pour les marchandises telles

que des skis (« Cessna Citation X », 2014a).

Les parameétres géométriques qui sont nécessaires pour 1’estimation des moments d’inertie et

qui définissent le cargo sont :

V1 : le volume supplémentaire de cargo;,

V5 : le volume principal de cargo;

Xnes - 1’abscisse du nez de 1’aéronef;

Xeockpir - 1’abscisse du début du cockpit de I’aéronef;

h : la longueur du nez de 1’aéronef qui est donnée par I’équation suivante :

x (4.47)

h = xcockpit T ez
Lecabine : 1a longueur de la cabine de pilotage de 1’aéronef;
Iy: la longueur du fuselage et elle est donnée par le maximum de entre la longueur

latérale et la longueur longitudinale;
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* l.urgo - 1a longueur totale du cargo de 1’aéronef;

l = lb - (h + Lcabine) (4'48)

cargo
= [;:lalongueur du petit volume supplémentaire du cargo de 1’aéronef;
= [ :lalongueur du cargo principal;

= }y: la hauteur du cargo supplémentaire de 1’aéronef qui est obtenue par 1’équation

h = \/? (4.49)

* A : la hauteur du cargo principal de ’aéronef qui est obtenue par 1’équation suivante

suivante (cas d’un carr¢) :

si on suppose que le cargo est modélisé par un carrée;

4
H= \/; (4.50)

* d,:ladensité de cargo, qui est donnée par I’équation suivante :

* W, :lamasse totale de cargo;

W
d =—2 (4.51)
VY,

La détermination de la position (x4 ye zg) du centre de gravité de cargo est un peu
compliquée et nécessite beaucoup de patience et de précision. En effet, il faut, tout d’abord,
représenter les distributions de cargo selon ses trois vues (de face, de coté, et de dessus) c'est-
a-dire représenter les variations de la largeur en fonction de la longueur, les variations de
hauteur en fonction de la longueur et enfin de la hauteur versus la largeur. Ensuite, on
détermine les distributions du poids selon les trois axes (X, Y et Z) et on calcule les positions
de centre de gravité en utilisant des intégrales. Le cargo de Cessna Citation X peut étre

considéré comme 1’addition de deux parallélépipedes.
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Figure 4.21 - Représentation de la distribution du cargo
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Figure 4.22 - Représentation de la distribution de la masse du cargo
selon les différentes stations

L 5 L+l
~ J.O d,H xdx+L rhd xdx

X (4.52)
4
Wg
Hn el pton
[,* LHd xdx+ [, 2 (L+1)Hd xdx+[ 2 LHd, xdx
y, = 2 2 (453)
g Wg
Iy H+ny
j d,(L+1)xdx+ j LHd xdx
o & Iy g
z, = (4.54)
W,
On calcule ensuite les seconds moments d’inertie par les équations ci-dessous :
Wx® = IOL dgH2x2dx+J.LLlelhldgx2dx (4.55)
A= r+u H+H_r‘
wy'=[ 7 LHdxdx+ [, (L+11)Hdgx2dx+jrl+H_2rl LHd x*dx (4.56)
2 2
Wz = ["d, (L+1)xde+ | " LHd xd (4.57)
z —JO g( +1)x x+J‘h1 X dx .

Finalement, on détermine les moments d’inertie de tangage, de roulis et de lacet de cargo a

I’aide des équations ci-dessous :

I =Wz - Wgzg2 +Wy? — Wgyg2 (4.58)
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1, = Wx* — ngg2 +Wz* - Wgzg2 (4.59)
I, =Wy’ - Wgyg2 +Wx* — ngg2 (4.60)
4.2.6 Le moment d’inertie total de 1’avion

Afin d’approuver la méthode ainsi que le choix des sections majeures, dix aéronefs ont été

analysés en détail. Ces aéronefs ont été choisis selon les critéres suivants (Finck, R. D.,

1978):

= La disponibilité et de la richesse de leurs bases des données;

= La possibilité d’étre analysés en détails et;

» Une large configuration, qui comprend,

a.

=

S I

ceux ayant un poids a vide de 7,000 a 125, 000 livres;

des différentes conceptions d'aile (swept and nonswept);

des divers types d’avions : militaires, transport, commerciales et générales;
des conceptions a multiple moteur et/ou monomoteur;

des localisations des moteurs sur l'aile et sur le fuselage;

des localisations du train d'atterrissage principal sur l'aile et sur fuselage;
des réservoirs du carburant dans le fuselage ou non et;

tous les types de configurations des empennages.

Apres la finalisation du calcul des moments d’inertie de toutes les sections majeures et ceux

des charges variables ou consommables, les moments d’inertie totaux de I'avion en tangage,

de roulis et de lacet peuvent étre alors déduits.

Le moment d’inertie, autour d’un axe quelconque, d’un corps composé des plusieurs

¢léments est donné par 1’équation suivante (4.61) ou my,..., m, sont les masses respectives de

ses composants (éléments) et L,y est le moment d’inertie du composant i autour de son axe

central (passant par son centre de gravité). Le moment d’inertie total du corps composé, a son

propre centre de gravité, est obtenu par I’équation (4.62) ou r est la distance moyenne entre

I’axe Y et le centre de gravité de la masse totale (voir figure 4.23).
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Figure 4.23 - Croquis représentatif d’un corps
dans un repere quelconque

L= (mri 1) (4.61)
1, =1 —mr (4.62)

(4.63)

En effet, I’avion est considéré comme un corps composé de différentes masses. Ces dernieres
sont les différentes sections majeures ainsi que les variables consommables (les carburants)
constituant ’aéronef. Ces moments d’inertie totaux par rapport aux axes X, Y et Z (de
tangage, de roulis, et de lacet) sont obtenus a partir des €équations (4.64), (4.65), et (4.66).
Dans le but d’obtenir les moments d’inertie totaux de I’aéronef par rapport a son centre de

gravité, il suffit d’appliquer les équations (4.67), (4.68), et (4.69) :

=Y W +1,)=> W+ > W+ 1, (4.64)
L=y Wr+1,)=Y Wy +Y W +y 1, (4.65)
L= Wr+1,)=>W+> Wy’ +y 1, (4.66)
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I,=1, —_Z(Wx);%(%)z | (4.67)
I,=1, | Zom )g%(WZ)Z | (4.68)
1.=1. ——Z(Wx);%(Wy | (4.69)

Le Tableau 4.2 illustre toutes les variables et parameétres nécessaires pour I’estimation des
moments d’inerties totaux. Il faut faire attention aux unités utilisées : toutes les valeurs de
mesures des distances sont en pouces (inch) alors que les masses sont en livres (Ib). Ceci
conduit & I’obtention des moments d’inertie totaux en (Ib.in®). Pour convertir ces moments
d’inertie en (slug.ft?), il suffit de multiplier ce moment par [(1/144) * (1/32,17)] (Finck, R.
D., 1978).
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Tableau 4.2 - Synthése des paramétres a déterminer pour

I’estimation des moments d’inertie
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CHAPITRE 5

MODELE D’ESTIMATION DE MOMENT D’INERTIE D’UN AKERONEF PAR LA
PROCEDURE DATCOM

5.1 Introduction

L’estimation des moments d’inertie de I’avion Cessna Citation X par la procédure DATCOM
a exigé la détermination de deux autres parameétres qui sont les masses et les centres de
gravité. Or ces deux parametres ne sont pas donnés; il a fallu effectuer beaucoup des
recherches et trouver des différentes méthodes et procédures pour les obtenir. Deux chapitres
entiers ont été dédiés a I’estimation de ces deux paramétres ainsi qu’un chapitre complet a été
destiné pour I’estimation du moment d’inertie. Dans ces chapitres, une description détaillée
des méthodes et des procédures appliquées a ét¢ montrée. Il y a tellement des informations,
des données et des instructions a suivre qu’il est difficile de retenir les multiples détails.
D’ou I’objectif du chapitre actuel qui consiste a proposer un modele d’estimation de moment
d’inertie des avions appartenant au groupe de l’aviation générale selon la classification
donnée par Raymer. Ce modele englobe toutes les étapes nécessaires a 1’obtention de cette
grandeur physique. Les principales instructions a suivre sont mises en évidence en les
énumérant une par une et sans aucune explication ni détails.

En plus des étapes d’estimation des moments d’inertie, ce modele inclut aussi une
récapitulation des procédures d’estimation de la masse et du centre de gravité de I’avion.

Ce modele a été validé grace au simulateur de vol du niveau D de 1’avion Cessna Citation X,
qui est un des équipements de recherche, de notre laboratoire.

Pour les lecteurs désirant plus de détails sur les étapes d’estimations, ils pourront consulter

les chapitres antérieurs 2, 3 et 4.

5.2 Bilan des hypotheses

1. Distribution uniforme de la masse (sans considérer les matériaux composites);

2. Les surfaces sont planes;
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S

Les conditions de I’environnement sont stables;

Les différentes variables sont indépendantes les unes des autres;

Le cargo est considérée une partie du fuselage ;

Les formules 7, sont basées sur avion dans une configuration avec le train
d’atterrissage rentré et avec des articles consommables et variables, tels que le
carburant, des marchandises et des passagers, supprimés, car il est impossible de

prédire les configurations d'aéronef pour lesquels I'inertie sera nécessaire.
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L’organigramme

5.3

ésentant le modéle d’estimation
du moment d’inertie

Figure 5.1 - Organigramme repr
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5.4 Le choix des axes

Le repére doit étre choisi de facon a ce que les moments d’inertie (de tangage, de roulis, de
lacet) peuvent étre calculés. L’origine de ces trois axes doit étre située de telle facon que les
distances par rapport aux centres de gravité des sections majeures soient positives et doit étre
situ¢ dans le plan de symétrie de 1’avion. Ce type de localisation facilite et simplifie les
calculs des moments d’inertie et minimise les erreurs.

Les étapes des calculs sont présentées ici d’une maniére tres simple et fiable.

5.5 Division de I’avion Cessna Citation X en plusieurs sections majeures

Le nombre optimal des sections majeures d’un avion est cing, en plus de deux sections du
carburant (fuel central et fuel de I’aile). Finalement, on a les sept sections majeures suivantes:

= Alle;

= Fuselage;

* Empennage horizontal;

= Empennage vertical;

= Nacelle et moteur;

= Fuel central;

= Fuel de laile.

Les sections correspondantes au stockage du fuel sont séparés des autres sections dans le but
de faciliter I’étude de variation des masses résultantes de la consommation du fuel et par la

suite la variation de centre de gravité et des moments d’inertie.

5.6 Calcul des masses des éléments

En appliquant la méthode de Raymer (Raymer, 2006), toutes les masses des parties formant
les sections majeures de 1’avion, sont calculées.
Cette méthode consiste a déterminer séparément les masses des diverses parties constituant

I’aéronef, qui sont en total 14 parties tels énumérés dans la liste suivante:
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Alle;

Train d’atterrissage principal (Main-landing-gear);

Train d’atterrissage secondaire (Nose-landing-gear);

Partie hydraulique (Hydrolics);

Partie électrique (Electricals);

Avioniques (Avionics);

Air conditionné et dégivrage (4ir-conditionning and anti-ice);
Installation totale du moteur (/nstalled total engine);

Fuselage;

. Les contrdles de vol (Flight controls);
. Empennage horizontal;

. Empennage vertical,

. Le systeme du fuel (Fuel system);

14.

équipements (Furnishings);

En plus de ces 14 parties, on doit déterminer les masses de quatre autres correspondantes aux

différentes parties de fuel :

5.6.1

15. Quantité utilisable de fuel central;
16. Quantité inutilisable de fuel central;
17. Quantité utilisable de fuel d’aile;
18. Quantité inutilisable de fuel d’aile.
Les paramétres a déterminer pour les calculs des masses des éléments
Tableau 5.1 - Les variables a déterminer par ¢lément pour le calcul
] de sa masse.
N° | Eléments Parameétres a déterminer
1 | Aile Sw, Wao, 4, R, T, q, N N, Wy, tc,
A, My, p
2 | Fuselage St Woress, Lo L, D, ¢, Noy Wag, V.
3 | Empennage horizontal S, A, g, Apy Nz, Wag, t/e, A, Ap
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N° | Eléments Paramétres a déterminer
4 | Empennage vertical H, H,, S, A, q, A, Nz, Wy, t/c, Ay,
5 | Train d’atterrissage principal | N, W, Ly, Ngear, Wag
6 | Train d’atterrissage avant (de | N;, W, L, Ngear, Wag

nez)
7 | Installation totale du moteur | N,,, W,
8 | Systéme de fuel New Ny Vi, Vs
9 | Contrdles de vol N, L, B,, Wy
10 | Systeémes hydrauliques W, M, K},
11 | L air conditionné et | M, Wag, Ny, Wavionics

dégivrage
12 | Systémes électriques W avionics, Wiel-system
13 | Equipements (ameublement) Waq
14 | Systemes avioniques Wav

5.6.2 Les équations a calculer (Raymer, 2006)
1. Aile;
0.6 03

Woine = 0.036SW°'758W;3;°°35 (ms—2Aj A [%J (N Zde)

2. Train d’atterrissage principal (Main-landing-gear);

main—landing—gear

=0.095( N )™ (L,/12)

0.409

Train d’atterrissage secondaire (Nose-landing-gear);

nose—landing—gear

Partie hydraulique (Hydrolics);

w,

Partie ¢électrique (Electrical);

=0.125(N W)™ (L, /12)

hydrolics

0.845

— KhWO.SM 0.5

(5.1)

(5.2)

(5.3)

(5.4)



0.51
Welectrical = 1257 (quel—system + Wavionics )
6. Avionique (Avionics);,
Wavionics = 2 1 1 7Wu?1€33

7. Systéme d’air conditionné et dégivrage (Air-conditionning and anti-ice);

— 0'265Wd(;52N‘(;68W0.17 MOAOS

air—conditioning—and —anti—ice avionics

8. Installation total du moteur (/nstalled total engine);

=2.575W, 2N,

installed —engine—total

9. Fuselage;
0177 _ _ —0.072
Wﬁlsglage — 0.052Sf1.086 (NZVV'dg) Lt 0.051 (L/D) q0.241 + Wpress

10. Les commandes de vol (Flight control);

w

flight—controls

= 00531 B (N, ,,.107)"

11. Empennage horizontal;

100 t/ -0.12 0.043

0414 C

VVhorizontal—tail = 0016<NZVVdg ) qo.l()gShtO.s% ( cos A j (COSZ A ] 27'_0-02
ht

12. Empennage vertical;

rer 100¢ o A 0357

11 0.376

W, et =0.073| 1+02—- (Nsz ) qo‘mSw0873 e . /7“0.039
H y COSA, cos” A,

v

13. Le systeme du fuel (Fuel system);
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(5.5)

(5.6)

(5.7)

(5.8)

(5.9)

(5.10)

(5.11)

(5.12)



106

w

fuel—system t en

0.363
— 2.491/;04726 1 N 0.242N 0.157 (513)
1+V, /7,
14. Equipements (Furnishings).

w =0.0582W, —65 (5.14)

Sfurnishings dg
Pour les ¢léments constituant les sections de fuel (central et de 1’aile), il n’y a pas des
équations a appliquer mais il faut chercher les valeurs de leurs quantités dans les

parametres ou les performances de 1’avion correspondant.

5.7 Calcul des masses des diverses sections majeures

Les masses des sections majeures sont obtenues en additionnant les masses correspondantes

aux éléments constituants ces sections.

Tableau 5.2 - Répartition des éléments par section

N° Sections majeures Eléments constituants (Composantes)

1 | Aile o Alile;

e Train d’atterrissage principal.

2 | Fuselage e Fuselage;

e Train d’atterrissage avant;

e Equipements; systémes de fuel;
e Systéme avioniques;

e Systeme €électriques;

e Systéme hydrauliques;

e Systeme de contrdles de vol;

e Systémes d’air-conditionné et dégivrage.

3 | Empennage horizontal e Empennage horizontal.

4 | Empennage vertical e Empennage vertical.

5 | Nacelle et Moteur e Installation totale de moteur.
6 | Fuel central e Fuel central utilisable;

e Fuel central inutilisable.
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N° | Sections majeures

Eléments constituants (Composantes)

7 | Fuel de l’aile

e Fuel de I’aile utilisable;

e Fuel de I’aile inutilisable.

5.8

Estimation des centres de gravité

Tel que représenté dans 1’organigramme de la Figure 5.1, on commence par la division de

chacune de sections majeures en polygones simples. Puis on détermine les centres de gravités

de ces derniers a I’aide des équations (5.15), (5.16) et (5.17). Ensuite on déduit les centres de

gravité des sections en appliquant les équations (5.18), (5.19) et (5.20). Et finalement, la

position du centre de gravité global de 1’avion est déterminée grace aux équations (5.21),

(5.22) et (5.23).
5.8.1

Les paramétres a déterminer

Tableau 5.3 - Les variables a déterminer pour 1’estimation des centres de gravité

Nombre des
Sections polygones Polygones Sections Centre de gravité
majeures (latéral, simples majeures global de I'avion
longitudinal)
1| Aile (2,13) (Xegir Yegiy Zegi) des
2 | Fuselage (11,16) (i, Vi z) des | (Xegir Vegir Zegi) centres de gravité des
3 Empennage w7 extrémités des | des centres de | sections majeures et de
horizontal polygones gravité des leurs masses M, ainsi
Empennage simples polygones que la masse globale M
) vertical ©4) composants simples et leurs
Nacelle et chacune de surfaces
: Moteur (7.9) sections correspondantes
6 | Fuel central (5, x) majeures 4;
7 | Fuel de l’aile (8,2)
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5.8.2 Les équations a utiliser pour la détermination des centres de gravité

» Les équations de détermination des centres de gravité des polygones simples
(Alexander A., 2004) :

n—1
Z x +xz+1 xyi+1_yixi+1)
_ =0

n—1
32 xyHl z l+l
i=0

Xcg

(5.15)

Z(yi T Vin ) (yixi+l _xiyi+1)
i=0

Veg = — (5.16)

3Z(yixi+l —XVin )

(z,+z) (20 —x.2,,,)

i+l i<+l

Zg = C — 1 (5.17)

» Les équations de détermination des centres de gravité des sections majeures

(Alexander A., 2004) :
X, =" 5.18
g § A ( )

< :ﬁ (5.19)

Zy =" (5.20)
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» Calcul de position du centre de gravité global de I’avion (Alexander A., 2004) :

5.9

Z XcgiMi

cG — ZM;'

X (5.21)
) A (5.22)

(5.23)

Estimation des moments d’inerties /, des sections majeures

On va représenter dans la section actuelle les paramétres nécessaires et les équations a utiliser

pour déterminer les moments d’inertie de tangage, de roulis et de lacet des sections majeures.

59.1 Les paramétres a déterminer
Tableau 5.4 — Les variables du calcul des moments d’inertie
des sections majeures

N° Sections majeures Paramétres a déterminer

1 | Aile b, e, Cy, C,, p, Ko Wy, v, K;

2 | Fuselage Is, Sy, Aiop Asider Imaxs Pmax, d, Wy Ko X; K3,
Wi

3 | Empennage horizontal Co Aps br, Wi, Con, P, yi Ko, Ky,

4 | Empennage vertical Cn, Av, by, Wy, Ch, p, Z,, Ky, K,

5 | Nacelle et moteur We, de, Wy, 1, L.

6 | Fuel central et de ’aile C t by, Wy

7 | Cargo Vi, Va, Leabines b B, Leargor Xecockpiv Xnez 11, H,
We dg, 11, Xg Vg Zg
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5.9.2 Les équations a utiliser

Une fois que toutes les variables citées dans le Tableau 5.4 sont déterminées, les moments
d’inertie de tangage, de roulis et de lacet des sections majeures ainsi que le moment d’inertie

global de I’avion sont obtenus grace aux équations suivantes.

5.9.2.1 Aile (Finck, R. D., 1978)

» Le moment de tangage :

C, =C (5.24)
c, = b tanh,) (5.25)
2
C.=C, +bwta#n(7‘w) (5.26)

Les parametres C,, Cy, et C, sont associés a ces variables tout en vérifiant 1’équation (5.27)

suivante (de méme pour le cas de I’empennage horizontal et vertical).

C.(C,(C. (5.27)
2W,
= _ “VWw 5.28
p (_Ca +Cb +Cc) ( )
WWX - %[_Caz + Cb2 + Cch + Ccz] (529)
IYW - %[_Ca3 + Cb3 + Cczcb + Cch2 + Cc3] (530)
(W, x)*
I, =K, [Iyw W (5.31)

» Le moment de roulis :

y
= Jw 5.32
K blcr +2C, ( )

6 C, +C,



> Le moment de lacet :

5.9.2.2

» Le moment de tangage :

> Le moment de roulis :

> Le moment de lacet :

0oxX

_ W,b K, C, +3C,

24

I =

0oz

Fuselage (Finck, R. D., 1978)

I

ox

(

+

C. +C,

I

oy

)
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(5.33)

(5.34)

(5.35)

(5.36)

(5.37)

(5.38)

(5.39)

(5.40)

(5.41)
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5.9.2.3 Empennage horizontal (Finck, R. D., 1978)

» Le moment de tangage :

Ca = Crh
C, = b, tan(A,)
2
C.=C, + b, tan(},)
2
2W,
p h

T (-C.+C,+C.)

W x =%[—ca2 +C,2+C.C, +C ]
I, :%[—cj +C}+C2C, +C.C,2+C

_ (W, X)2
on =K, [th _—Vl\}w
> Le moment de roulis :

Y
H=-———"
b7h C, +2C,

6 C,+C,

| = Wib/K,(C,+3C,
” 24 C,+C,

> Le moment de lacet :

L, =1,+1,

0z

5.9.2.4 Empennage vertical (Finck, R. D., 1978)

» Le moment de lacet :
C,=C,
C, =b, tan(L))
C,=C, +b, tan(A))

(5.42)

(5.43)

(5.44)

(5.45)

(5.46)

(5.47)

(5.48)

(5.49)

(5.50)

(5.51)

(5.52)

(5.53)

(5.54)



— 2\K/v
(_Ca + Cb + Cc)

P

Wz =%[—ca2 +C,2+C,C, +C.2]

zv

I =%[—cj +C2+C2C, +C,.C2+C.

Le facteur constant K est tel que Ky -0.771.
» Le moment de roulis :
k= b, CWZ 12C,
3 C,+C,

W.b K 2C_C,
o = I+ >
18 (Crv +Ctv)

» Le moment de tangage:

I, =1, +1

oy 0x oz

5.9.2.5 Nacelle et moteur (Finck, R. D., 1978)

» Le moment de tangage :
3 2 2 2
1, = 0.061[2Wpde Wi+ W, =W, )
» Le moment de roulis :

1, =0.083,d?

» Le moment de lacet :
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(5.55)

(5.56)

(5.57)

(5.58)

(5.59)

(5.60)

(5.61)

(5.62)

(5.63)

(5.64)
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5.10

5.10.1

5.10.2

On calcule ensuite les seconds moments donnés par les formules ci-dessous :

Estimation de moments d’inertie Iy des variables et des consommables (Finck,

R. D., 1978)
Moment d’inertie de carburant

t=0.099* MAC
w
Iay 1; (c +1t )

I b+t)

12(

w
1, = lzﬂ(c +b, )

Moment d’inertie de cargo

h=x X

cockpit nez

l = lb - (h + Lcabine)

cargo

h= |0
ll

I
L

w
d, =—=
Vi+h,

L ) L+
~ IO d.H xdx+jL rhd, xdx

£ W

g

H-

joz LHd xdx+jﬁ, 2 (L+Z)Hd xdx+j

Ve = W

g

j d(L+l)xdx+J. 'LHd  xdx

¢ w

g

(5.65)

(5.66)

(5.67)

(5.68)

(5.69)

(5.70)

(5.71)

(5.72)

(5.73)

(5.74)

(5.75)

(5.76)
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Wx* = IOL dgH2x2dx+J‘LLlelhldgx2dx (5.77)

H-n P} JHAon
Wy =[* LH P ds+ [P (Lrl)Hd Pds+ [ LHA Y ds (5.78)
2 2
W =["d (L+1)xdx+ [ LHA xdx (5.79)
“Jo Ve ! Iy g ’

Finalement, on détermine les moments d’inerties de tangage, de roulis et de lacet de cargo a

I’aide des équations ci-dessous :

1, =W22—Wgzg2+Wy2—Wgyg2 (5.80)
1, =Wx*—Wx > +Wz* =W,z (5.81)
I, =Wy* =W,y +Wx*-W,x (5.82)

5.11 Estimation de moments d’inertie I, total de I’avion (Finck, R. D., 1978)

Une fois le calcul des moments d’inertie des toutes les sections majeures et des charges
variables ou consommables est effectué¢ et enregistré dans le Tableau 5.5, les moments
d’inertie totale de tangage, de roulis et de lacet de I'avion peuvent étre alors déterminés.

Pour la détermination des moments d’inertie totaux de I’avion autour des axes x, y et z, il

suffit d’appliquer les équations suivantes :

L=%Wr+1,)= W +y W' +y I, (5.83)
L= Wr+1,)=2 W+ W2 +y I, (5.84)
L= Wr+1,)=YW+Y Wy’ +y I, (5.85)

Pour déterminer les moments d’inertie totaux (de tangage, de roulis et de lacet) de 1’avion en

son centre de gravité, on utilise les équations simplifiées suivantes :
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=1, —_Z(Wx)g%(Wz)z (5.86)
I :IX__Z(W)’)ZJFZ(WZ)Z_ (5.87)
D LA
[o=1 - )+ Y ()| (5.88)
2 W,
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d’inertie
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Tableau 5.5 - Synthéese de tous les paramétres a déterminer pour I’estimation de moments







CHAPITRE 6

RESULTATS ET INTERPRETATIONS

6.1 Introduction

Ce chapitre s’attarde, tout d’abord, sur I’évaluation et D’interprétation des résultats obtenus
de I’estimation de la masse, du centre de gravité et du moment d’inertie.

Dans un premier temps, nous présenterons les résultats obtenus lors du calcul, par les
méthodes de Raymer, de la masse de I’aéronef Cessna Citation X ainsi que celles de ses
composants.

Ensuite, nous démontrons les résultats concernant le calcul du centre de gravité de cet avion
et sa variation en fonction de la variation de sa masse globale, résultant de la consommation
de fuel pendant le vol de I’avion, tout en gardant les autres paramétres constants. Ces
résultats sont comparés avec des valeurs de référence obtenus du simulateur de vol et qui
sont utilisées pour valider les résultats de calcul.

En dernier lieu, on présentera les résultats obtenus lors de I’estimation des moments d’inertie
par I’application des méthodes de DATCOM. Nous allons comparer les résultats obtenus
avec leurs valeurs réelles obtenues aussi en utilisant le simulateur de vol du Cessna Citation

X existant au LARCASE.

6.2 Validation du calcul de 1a masse de ’avion

Comme d¢ja précisé au chapitre 2 du mémoire, les masses de différentes sections de 1’avion
sont déterminées par les méthodes de calcul de Raymer.

Dans le Tableau 6.1, les masses en Ib sont estimées pour les sept sections de 1’avion Cessna
Citation X (aile, fuselage, nacelle et moteur, stabilisateur horizontal, stabilisateur vertical,
fuel central, et fuel de I’aile).

Le maximum de poids estimé au moment de décollage est égal a 33291,9 Ib alors que le

maximum du poids au décollage donnée par CAE .Inc est €gal a 35700 1b d’ou on obtient une
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erreur de 6,75 % qui est un excellent résultat vu que la marge d’erreur donnée par RAYMER

(Raymer, 2006; Roskam, 2003b) était de £10%.

Tableau 6.1 - Estimation du poids pour les sections
majeures

Poids au Poids au
décollage décollage %

Sections Poids (Ib) (TO) estimé (TO) | ERREUR

(Ib) CAE (1b)
Aile 4199,5
Fuselage 10539,174
Empennage | 334 763
horizontal
Empennage 623,97 | 33291,93 | 35700 | 6,75
vertical
Nacelle& 4594.5
moteur
Fuel Central 6000

Fuel de l’aile 7000

6.3 Validation d’estimation du centre de gravité

Grace aux méthodes mentionnées plus haut dans la chapitre 3, on a estimé, tout d’abord, les
centres de gravité¢ de tous les polygones constituants chacune des sections majeures. Ces
centres de gravité sont les points présentés par un « * » dans la Figure 6.1 et la Figure 6.2.
Les centres des gravité des différentes sections de 1’avion (sept sections : aile, fuselage,
nacelle et moteur, stabilisateur vertical, stabilisateur horizontal, fuel de 1’aile et fuel central)
sont estimés : ce sont les points présentés par « ° » dans la Figure 6.1 et la Figure 6.2.
Ensuite, en fonction des coordonnées des centres de gravités des sections majeures, le centre
de gravité global de I’avion Cessna Citation X a été déduit en appliquant les équations (3.7),
(3.8) et (3.9). Les valeurs trouvées sont montrées dans Tableau 6.2.

Dans ce tableau, on y trouve les coordonnées dans les trois plans du repére X, Y, et Z des

centres de gravités de sept sections ainsi que celui de 1’aéroplane.
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Figure 6.1 - Les diverses sections de 1’avion Cessna Citation X : les positions de ses
centres de gravité ainsi que celles de ses polygones : vue de dessus

Tel est montré dans le Tableau 6.2, le centre de gravité de I’avion se trouve presque dans son
plan de symétrie: Y., =-0,024 in.

C’est une valeur négligeable, elle est 1égerement décalé de 1’axe Y. Ce décalage est dii aux
deux hypothéses adoptées, aux erreurs du calcul ainsi qu’aux manques d’informations. Donc
le centre de gravité peut étre considéré dans le plan de symétrie. Ce qui donne un résultat
fiable vu que notre aéroplane est symétrique.

Drailleurs c’est la raison pour laquelle on avait juste besoin de travailler sur la moiti¢ de

I’avion (symétrique) pour le cas de la coupe latérale (vue de dessus) dans la Figure 6.1.
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Tableau 6.2 - Résultats obtenus pour I’estimation des centres de gravité de 1’aéronef
Cessna Citation X

Nacelle
. Empennage | Empennage Fuel Fuel .
Aile horizontal Vertical et Fuselage aile central Avion
moteur
Poids 3
(Ib) 4199,5 334,783 623,967 45945 | 10539,17 | 7000 6000 33,29 10
X(in) | 412,72 | “701223 | -66TT82 |55 031 | 333000 | 450 | 352,56 | - 412,454
Y (in) 0 0 0 0 0 0 -0,135 -0,024
. ) . . ) ) - 111,036
Z(in) | 91,494 | - 242,299 - 206,557 150,392 | 118,959 | 96,23 | 80,679

Pour le cas de la vue de c6té (vue longitudinal), I’avion entier a été¢ considéré tel que

présenté dans la Figure 6.2 ou les centres de gravité ont été estimés dans le plan (X, Z2).

WL

=300

El=an)

=200

=120

=100

=20
0
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|
Ry
=100 =200 =300

Figure 6.2 - Les diverses sections de ’avion [Cessna Citation| X
incluant les positions de ses centres de gravité ainsi que
celles de ses polygones : vue de coté
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6.4 Validation d’estimation de la composante X (=FS) du centre de gravité

L’aéronef Cessna Citation X a trois réservoirs principaux situés dans I’aile droite, 1’aile
gauche et dans le fuselage.

Le réservoir situ¢ dans le fuselage est constitué¢ par le réservoir de carénage avant et le
réservoir central qui sont liés par une ligne ouverte sans aucun clapet (vanne). Le réservoir
de carénage avant est situé¢ a un niveau supérieur que celui du central ; permettant ainsi le
transfert de fuel par gravité (FlightSafety international, 2000a).

Le réservoir du fuselage (de carénage avant et central) nommé aussi réservoir central a une
capacité totale de 6 000 1b du carburant, alors que la capacité de chaque aile est de 3 500 Ib.
Donc la capacité totale de trois réservoirs est 13 000 1b (FlightSafety international, 2000a).
Le systeme de transfert de fuel est utilisé pour transférer le fuel du réservoir central vers le
réservoir de 1’aile gauche et droite. Ce systéme de transfert fonctionne automatiquement en
assurant une alimentation continue du carburant au moteur (FlightSafety international,
2000a).

Apres la consommation d’environ 100 1b de fuel dans chaque réservoir d’aile, le fuel est
transféré du réservoir central vers les deux réservoirs externes (droite et gauche) pour
remplacer la quantité manquante de fagon a maintenir les réservoirs d’aile a une quantité
compléte jusqu'a I’épuisement total du réservoir central (FlightSafety international, 2000a).
Pour valider la composante X du centre de gravit¢ de I’aéronef Cessna Citation X estimé
théoriquement, on a étudié la variation de la position X du centre de gravité en fonction de la
variation de la masse totale de I’avion suite a la consommation de fuel. Les positions
obtenues sont ensuite placées dans I’enveloppe du vol, donnée par le simulateur de vol. La
Figure 6.3 représente I’enveloppe des centres de gravité dans lequel I’avion est stable ou
stabilisable. A I’extérieur de cette enveloppe le comportement de I’avion est inconnu ou

présente des risques et probablement des instabilités.
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Figure 6.3 - Représentation des différentes positions du centre de gravité global
Dans I’enveloppe de vol de I’aéronef Cessna Citation X
adapté de (FlightSafety international, 2000a)

D’apres la Figure 6.3, la courbe de variation de position de centre de gravité global de 1’avion
Cessna Citation X en fonction de la consommation de fuel (variation de la masse totale de
I’avion) présente trois différentes pentes : une pente pour la partie AB de la courbe, une pente
pour la partie BC et une derniére pente pour la partie CD.

En effet, la partie AB est le résultat de 1’échange de fuel entre les réservoirs de 1’aile et celui
de carénage avant: le centre de gravité global se déplace en une trajectoire sous forme de
zigzag avec une pente décroissante et il s’¢éloigne de plus en plus du nez de I’avion. La
consommation de fuel de réservoir de carénage avant cause 1’éloignement de centre de
gravit¢ du nez de I’aéronef alors que la diminution de fuel de 1’aile rapproche le centre de
gravité du nez de I’avion; déplacement dans le sens inverse. Cette réaction persiste jusqu’a
I’épuisement total de fuel dans le réservoir de carénage avant (voir Tableau-A VII-1 et

Tableau-A VIII-1).
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La partie BC est aussi une droite de pente décroissante, mais sa pente est encore plus aigué
que la partie AB. Le centre de gravité se déplace de plus en plus vers la queue de I’avion de
manicre zigzaguez. Cette partie est due au transfert de fuel du réservoir central vers celui de
I’aile jusqu’a ce que le réservoir central soit vidé complétement de son fuel utilisable (voir
Tableau-A VII-1 et Tableau-A VIII-1).

Puis la variation des positions du centre de gravité en fonction de la masse change
brusquement de trajectoire. Il devient une droite lin€aire de pente décroissante. Le centre de
gravité de I’avion se déplace de plus en plus vers le nez de I’aéronef. Cela est le résultat de la
consommation du carburant de réservoir de 1’aile (voir Tableau-A VII-1 et Tableau-A

VIII-1).

6.5 Validation des composantes Y et Z du centre de gravité : Y., Z,

Pour des différentes valeurs des masses obtenues par la variation de quantités de fuel dans les
trois réservoirs (I’aile gauche, I’aile droite et le réservoir central), on calcule les coordonnées
Y et Z du centre de gravité de I’aéronef Cessna Citation X correspondants a la composante X
du centre de gravité qui a été déja estimée et validée.

La courbe représentative de la composante selon Y du centre de gravité est une droite presque
horizontale et qui passe par la valeur zéro, origine du repere, voir la Figure 6.4. Les petites
perturbations sont dues au centre de gravité élémentaire du cylindre reliant le réservoir
central et le réservoir de carénage avant dont la position est un peu décalée du plan de
symétrie de I’avion (Y =-17,27). Dés qu’ils se vident complétement du carburant (le cylindre
et le réservoir de carénage) le centre de gravité¢ global de I’avion devient dans le plan de
symétrie. Certainement dans le cas réel, cet ¢lément (cylindre = ligne ouverte) est équilibré
par d’autres éléments de I’avion alors que pour arriver a estimer les positions de centre de
gravité on a été obligé de négliger quelques parameétres en adoptant des hypothéses qui sont
déja mentionnés auparavant (uniformité de distribution des masses et les régularités des

surfaces). (voir Tableau-A VII-1, Tableau-A VIII-1, Tableau-A VIII-2)
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Le centre de gravité est alors dans le plan de symétrie et par la suite le résultat est adéquat
avec notre type d’avion qui est un avion symétrique : résultat validé avec le simulateur de

vol.
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Figure 6.4 - Courbes représentatives des variations des composantes Y et Z des positions
du centre de gravité global du Cessna Citation X pour le cas du calcul
théorique et le cas du simulateur de vol

L’¢tude de la composante Z du centre de gravité nous montre la présence d’un léger décalage
entre les valeurs de I’ordonnée Z du centre de gravité donnée par DATCOM et celle du
simulateur de vol.

Ce décalage diminue de plus en plus que le carburant est consommé, et de plus en plus les
courbes représentatives de Z (simulateur et DATCOM) se rapprochent I’une de I’autre. La
différence entre les deux valeurs diminue et varie de 4,26 % jusqu’a 1,63 % ; sa valeur
moyenne est seulement 2,83 %, voir Tableau-A VIII-1 et Tableau-A VIII-2.

La valeur la plus importante du décalage apparait essentiellement au début lorsque le

réservoir central n’est pas complétement vidé.
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Cette 1égere différence entre les valeurs de Z est peut-étre due a la négligence de beaucoup
des parametres et aux multiples simplifications qui nous ont amené a adopter des hypothéses
dont on cite quelques-unes :

e La hauteur (I’épaisseur) du réservoir : par manque des données et d’informations nous
avons considéré que le réservoir de droite et de gauche ont les mémes épaisseurs que
I’épaisseur de I’aile;

e La position et I’épaisseur du réservoir central et de celui de carénage avant sont
approximatives, car nous n’avons aucune donnée ou information;

e Ignorance de la forme exacte du réservoir (on a supposé qu’il est rectangulaire).

Sans oublier les deux principales hypothéses qu’on a adoptées pour estimer le centre de
gravité de 1’avion Cessna Citation X (uniformité de distribution des masses et les régularités

des surfaces).

6.6 Validation d’estimation des moments d’inertie

Pour une masse et un centre de gravité (X4, Z,) donnés, nous avons estimé les moments
d’inerties correspondants a 1’aide de méthode de DATCOM. Ensuite, on a déterminé les
moments d’inertie donnés par le simulateur de vol pour valider ceux calculés par le procédé
de DATCOM.

Dans I’état initial (ou les réservoirs sont pleins : au décollage), on a un décalage considérable
entre les moments d’inertie donnés par le simulateur de vol et par DATCOM; mais il differe
selon les moments d’inertie /., 1y, et I. (voir Tableau-A I1X-1, Tableau-A IX-2 et Tableau-A
IX-3 en annexe I[X).

Le décalage le plus grand pour chacune de trois moments d’inerties est de 45,8 % pour I, de
7,68% pour 1, et de seulement 1.18% pour L. (voir Tableau-A IX-1, Tableau-A IX-2 et
Tableau-A 1X-3).

Au fur et a mesure que la quantité du carburant diminue, les valeurs des moments d’inerties
données par DATCOM se rapprochent des valeurs données par le simulateur (voir Figure
6.5). Le taux d’erreur moyenne pour les calculs DATCOM versus simulateur pour les trois

moments d’inerties est de -28% pour /., 5,91% pour /,, et seulement 1,45% pour L..
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Ce léger décalage est di a plusieurs parametres; parmi lesquels on cite:
= Manque des données (informations) et par la suite manque des précisions;
= Adoption des deux hypothéses déja mentionnés plus haut;
= Cumul des incertitudes résultantes des étapes d’estimations précédentes (1’estimation

de masse et I’estimation de centre de gravité).

Malgré ces différences, les moments d’inerties résultant restent fiables.

x10° Comparairon de IXX, IYY, IZZ de Simulateur et DATCOM
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Figure 6.5 - Courbes représentatives des variations des moments d’inertie
du Cessna Citation X par la méthode de DATCOM
et en utilisant le simulateur



CONCLUSION

La conclusion générale est le dernier chapitre de notre mémoire. Elle constitue une occasion
pour revenir sur les principales étapes de recherche qui nous avons présentées, d’en discuter
quelques perspectives et quelques points importants ainsi que de décrire le développement en
cours.
L’objectif global de ce projet de mémoire a été de trouver des méthodes et des procédures, en
se basant uniquement sur la géométrie de I’avion, pour I’estimation :

1. Des masses de 1’aéronef Cessna Citation X;

2. De ses centres de gravité;

3. De ses moments d’inertie (moment d’inertie de roulis, de tangage et de lacet).
En premier lieu, nous nous sommes donc intéressés a 1’estimation des masses des sections
majeures constituant I’aéronef en utilisant les méthodes de Raymer tout en débutant par
I’estimation des masses de leurs composants. Les résultats obtenus par 1’estimation de la
masse de ’avion Cessna Citation X ont été validés par ses données réelles de performance.
Les résultats obtenus sont trés bons vu que leur taux d’erreur, qui est de + 6.75%, se trouve
dans la marge de + 10% prévue par Raymer.
Par la suite, nous avons abordé 1’estimation des positions des centres de gravité des sections
majeures ainsi que du centre de gravité de 1’avion. Cette estimation a été réalisée par le biais
des méthodes mathématiques de la mécanique des ingénieurs. Une étude de la variation de la
position du centre de gravité global en fonction de la variation de la masse totale de 1’avion,
elle-méme due a la consommation de fuel, a été effectuée. Des excellents résultats sont
obtenus. Puisque la majorité des positions des centres de gravité sont a D’intérieur de
I’enveloppe réelle de vol de 1’avion donnée par le simulateur de vols; sauf pour quelques
points qui sont a ’extérieur de cette enveloppe. Cette différence provient des hypothéses
¢tablies au départ dans ce projet. En effet, on a supposé¢ que les surfaces de 1’avion sont
planes et que les distributions des masses sont homogenes, sans oublier toutes les erreurs de
mesure, les incertitudes de calcul et de la variété des informations requises qui diffeére selon

les sources consultées.
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Pour les différentes masses et centres de gravité de 1’aéronef Cessna Citation X, les moments
d’inertie correspondants sont déterminés par le biais des procédures de DATCOM.

Ensuite, ces résultats exprimés en termes des moments d’inertie ont été validés par les
moments d’inertie donnés par le simulateur de vol. Dans 1’état initial (ou les réservoirs sont
pleins : au décollage), un décalage considérable, entre les moments d’inertie donnés par le
simulateur de vol et ceux donnés par DATCOM, a été¢ remarqué; mais ce décalage differe
selon les types des moments d’inertie (/y, I, ou I..) et diminue progressivement avec la
consommation de fuel : Au fur et 2 mesure que la quantité du carburant diminue, les valeurs
des moments d’inertie données par DATCOM se rapprochent des valeurs données par le
simulateur de vol. Ce décalage est di a plusieurs facteurs. Citons, par exemple, le manque
des données ou des informations induisant des imprécisions, les hypothéses déja mentionnés
plus haut et ’accumulation des incertitudes résultants des étapes précédentes d’estimation de
la masse et de position du centre de gravité. Malgré ces différences, les moments d’inertie
résultants restent fiables vu que leur marge d’erreurs est en moyenne 11,8%.

Finalement, nous avons proposé¢ un modele d’estimation des masses, des centres de gravité et
des moments d’inertie d’un aéronef du groupe de 1’ Aviation Générale. Ce modéle résume et
récapitule toutes les étapes a suivre, les parametres a déterminer ainsi que les équations a
utiliser.

Il est possible d’utiliser ce modele au laboratoire LARCASE, disposant du simulateur de vol
du niveau D pour I’avion d’affaire Cessna Citation X, pour d’autres avions commerciaux tel
que le Hawker 800 XP, ainsi que pour le S-4 de Hydra Technologies.

La détermination mathématique (théorique) du taux d’incertitude est trés importante afin de
le comparer avec le taux d’erreur obtenu entre les résultats de modele d’estimation et ceux de

simulateur de vol.



ANNEXE I

LES COORDONNEES DES POINTS D’EXTREMITES DES POLYGONES

FORMANT LES SECTIONS MAJEURES

Tableau-A I-1 Les coupes longitudinale et latérale d’empennage vertical

Coupe longitudinale : STABILIZATEUR-VERTICAL

Polygone A Polygone B Polygone C Polygone D
FS WL N°pts FS WL N°pts FS WL N°pts FS WL N°pts
-624,278 | -185,963 11 -796,701 -227,3 13 -783,736 | -270,626 17 -861,975 | -250,712 18
-585,085 -157,06 9 -723,767 | -146,799 12 -783,654 | -226,607 14 -861,951 | -237,644 19
-538,395 | -157,729 10 -585,085 -157,06 9 -681,346 | -227,254 15 -783,654 | -226,607 14
-681,346 | -227,254 15 -739,789 | -269,921 16 -783,736 | -270,626 17
Coupe latérale : STABILIZATEUR-VERTICAL
Polygone 1 Polygone 2 Polygone 3 Polygone 4
FS BL PTS FS BL PTS FS BL PTS FS BL PTS
-489,206 | 4,2405 c -527,356 | -6,18755 e -607,195 | 6,82692 g -622,81 6,8244 h
-489,188 | -4,44441 b -526,512 | 5,10297 d -607,164 | -7,93743 f -622,778 | -8,80844 i
-469,242 0 a -489,206 4,2405 c -527,356 | -6,18755 e -607,164 | -7,93743 f
-489,188 | -4,44441 b -526,512 | 5,10297 d -607,195 | 6,82692 g
Polygone 5 Polygone 6
FS BL PTS FS BL PTS
-805,827 | -7,96952 j -862,232 0 M
-804,99 6,79497 k -805,827 | -7,96952 j
-622,81 6,8244 h -804,99 6,79497 k
-622,778 | -8,80844 i
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Tableau-A I-2 Les coupes longitudinale et latérale d’empennage horizontal

Coupe longitudinale : STABILIZATEUR-HORIZONTAL

Coupe latérale : STABILIZATEUR-HORIZONTAL

Polygone 1
FS BL N°pts
-889,438 | 155,29 I
-859,942 | 155,29 K
717,471 0 G
-801,621 0 H

Polygone 1 Polygone 2 Polygone 3 Polygone 4
FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS
-721,888 | -243,747 b -730,818 | -245,466 e -742,492 | -246,146 f -781,629 | -245,479 i
721,879 | -239,005 c 730,806 | -239,376 | d | -742,478 | -238,702 | g | -781,616 | -238,712 | h
-718,45 | -241,043 a -722,568 | -240,051 c -730,806 | -239,376 d -742,478 | -238,702 g
722,575 | 244,111 | b | -730,818 | -245,466 | e | -742,492 | -246,146 | f
Polygone 5 Polygone 6 Polygone 7
FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS
-833,812 | -244,814 j -866,083 | -244,146 | m | -892,172 | -242,122 n
-833,303 | -240,078 k -866,077 | -240,762 | | | -866,083 | -244,146 | m
-781,616 | -238,712 h -833,803 | -240,078 k -866,077 | -240,762 |
-781,629 | -245,479 i -833,812 | -244,814 j




Tableau-A I-3 Les coupes longitudinale et latérale de la section nacelle-moteur
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Coupe longitudinale

: NACELLE-MOTEUR

Polygone 1 Polygone 2 Polygone 3 Polygone 4
FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS
-464,277 | -178,412 d -492,432 | -179,772 e -522,642 | -179,103 h 578,94 | -175,733 i
-464,187 | -130,369 c -491,642 | -124,285 f -521,851 | -122,939 g -578,156 | -122,953 j
-454,586 | -136,456 b -464,187 | -130,369 c -491,642 | -124,285 f -521,851 | -122,939 g
-456,03 | -174,35 a -464,277 | -178,412 d -492,432 | -179,772 e 522,642 | -179,103 | h
Polygone 5 Polygone 6
FS WL PTS FS WL PTS
-640,027 | -162,891 | -688,721 | -131,776 n
-639,284 | -132,441 k -639,284 | -132,441
-578,156 | -122,953 j -636,556 | -142,59 m
-578,94 -175,733 i
Coupe latérale : NACELLE-MOTEUR
Polygone | Polygone I Polygone Il1 Polygone IV
FS BL N°pts FS BL N°pts FS BL N°pts FS BL PTS
-483,417 | 41,0774 3 -598,883 40,271 6 -638,799 | 48,9962 7 -465,535 | 19,2881 A
-483,309 | 89,8149 4 -598,775 | 89,0085 5 -638,735 77,7165 8 -465,532 | 41,9191 B
-454,667 | 86,3178 1 -483,309 | 89,8149 4 -598,775 | 89,0085 5 -488,989 | 40,1406 C
-454,757 | 46,2834 2 -483,417 | 41,0774 3 -598,883 40,271 6 -489,861 18,3786 D
Polygone V Polygone VI Polygone VII
FS BL PTS FS BL PTS FS BL PTS
-602,802 17,3269 E -638,421 17,2698 H -688,811 9,35506 K
-601,93 39,9594 F -638,417 | 46,8643 G -651,449 | 45,9729 M
-488,989 | 40,1406 C -601,93 39,9594 F -638,417 | 46,8643 G
-489,861 | 18,3786 D -602,802 | 17,3269 E -638,421 | 17,2698 H
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Tableau-A 1-4 Les coupes longitudinale et latérale de 1’aile

Coupe longitudinale : AILE

Polygone 1 Polygone 2 Polygone 3 Polygone 4
FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS
-289,714 | -94,463 B | -301,393 | -97,8492 E -317,153 | -80,2597 G -342,595 | -99,8891 [
-289,702 | -87,6964 | C -300,68 | -83,639 D -316,502 | -99,2062 F -342,55 | -75,5292 | H
-286,273 | -90,4022 | A | -289,703 | -88,373 C -301,393 | -97,8492 E -317,153 | -80,2597 | G
-289,027 | -94,4628 B -300,68 -83,639 D -316,502 | -99,2062 F
Polygone 5 Polygone 6 Polygone 7 Polygone 8
FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS
-380,366 | -102,605 J -411,266 | -103,289 M -440,794 | -104,65 N -468,261 | -105,333 | Q
-379,624 | -72,8315 K -410,522 | -72,839 L -440,742 | -76,9063 0 -467,523 | -78,2661 P
-342,55 | -75,5292 H -379,624 | -72,8315 K -410,522 | -72,839 L -440,742 | -76,9063 (0]
-342,595 | -99,8891 | -380,366 | -102,605 J -411,266 | -103,289 M -440,794 | -104,65 N
Polygone 9 Polygone 10 Polygone 11 Polygone 12
FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS
-487,488 | -106,014 | R | -521,137 | -108,052 U -550,664 | -108,736 X -580,877 | -109,42 W
-487,466 | -94,5109 S -521,123 | -100,609 T -550,653 | -103,323 Y -580,869 | -105,36 YA
-467,523 | -78,2661 P -487,466 | -94,5109 S -521,123 | -100,609 T -550,653 | -103,323 Y
-468,261 | -105,333 Q -487,488 | -106,014 R -521,137 | -108,052 U -550,664 | -108,736 X
Polygone 13 Coupe latérale : AILE
FS WL PTS Polygone 2 Polygone 1
-624,134 | -108,754 & FS BL N°pts FS BL N°pts
-580,877 | -109,42 W -487,57 125.5 C -623,297 | 382,3 E
-580,869 | -105,36 YA -460,936 0 D -588,571 | 382,3 F
-267,337 0 A -372,105 | 125,5 B
-372,105 | 125.5 B -487,57 | 125,5 C




Tableau-A I-5 La coupe longitudinale du fuselage

Coupe longitudinale : FUSELAGE

Polygone 1 Polygone 2 Polygone 3 Polygone 4
FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS
-39,8177 | -116,056 | d | -61,1174 | -123,504 | e | -90,6618 | -133,661 | h | -101,658 | -139,077 | i
-38,4041 | -94,4021 | ¢ | -61,0582 | -91,701 f | -90,5824 | -91,0315 | g -101,57 | -91,7108 | j
-22,6228 | -100,488 | b | -39,0908 | -94,4023 | ¢ | -61,0582 | -91,701 f | -90,5824 | -91,0315 | g
-23,3207 | -106,578 | a | -39,8177 | -116,056 | d | -61,1174 | -123,504 | e | -90,6618 | -133,661 | h
Polygone 5 Polygone 6 Polygone 7 Polygone 8
FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS
-125,029 | -152,616 | | | -136,709 | -156,679 | m | -151,135 | -160,066 | p | -174,485 | -162,102 | q
-124,913 | -90,3631 | k | -136,586 | -90,3659 | n | -150,316 | -89,0159 | o | -173,654 | -84,9616 | r
-101,57 | -91,7108 | j | -124,913 | 90,3631 | k | -136,586 | -90,3659 | n | -150,316 | -89,0159 | o
-101,658 | -139,077 i -125,029 | -152,616 | -136,709 | -156,679 | m | -151,135 | -160,066 p
Polygone 9 Polygone 10 Polygone 11 Polygone 12
FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS
-262,894 | -72,1266 | s | -321,427 | -162,814 | u | -342,711 | -162,142 | z | -419,616 | -162,838 | 1
-261,688 | -162,123 | t -321,25 | -68,0807 | x | -342,526 | -62,6725 | y | -418,752 | -67,4277 | 2
-174,485 | -162,102 | q | -262,894 | -72,1266 | s -321,25 | -68,0807 | x | -342,526 | 62,6725 | y
-173,654 | -84,9616 r -261,688 | -162,123 t -321,427 | -162,814 u -342,711 | -162,142 z
Polygone 13 Polygone 14 Polygone 15 Polygone 16
FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS FS WL PTS
-469,738 | -161,496 4 -589,772 | -92,5057 6 -693,56 | -149,371 8 -727,178 | -134,492 | 10
-468,888 | -73,5298 3 -589,202 | -155,435 5 -692,821 | -120,951 7 -726,51 | -144,642 9
-418,752 | -67,4277 2 -469,738 | -161,496 4 -589,772 | -92,5057 6 -693,56 | -149,371 8
-419,616 | -162,838 1 -468,888 | -73,5298 3 -589,202 | -155,435 5 -692,821 | -120,951 7
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Tableau-A 1-6 La coupe latérale du fuselage

Coupe latérale : FUSELAGE

Polygone 1 Polygone 2 Polygone 3 Polygone 4
FS BL PTS FS BL PTS FS BL PTS FS BL PTS
-52,0047 | -18,1926 C -90,232 | -27,6761 F -136,91 | -34,7847 G -420,741 | 37,2542 |
-52 16,47 D -90,2246 | 26,9175 E -136,188 | 34,6947 H -420,589 | -35,699 J
-22,4636 | 2,56729 A -52 16,47 D -91,0621 | 27,7541 E -136,043 | -34,7846 G
-22,4646 | -4,36523 B -52.0047 | -18,1926 C -90,9481 | -26,9609 F -136,188 | 34,6947 H
Polygone 5 Polygone 6 Polygone 7 Polygone 8
FS BL PTS FS BL PTS FS BL PTS FS BL PTS
-446,757 | 32,9076 L | -465,843 | 32,9045 | M | -490,103 | 18,1362 P | -638,447 | 17,2438 | Q
-446,622 | -32,2293 K -465,709 | -31,3638 N -489,161 | -17,4718 (0] -638,373 | -18,3644 R
-420,589 | -35,699 J -446,622 | -32,2293 K -465,734 | -19,205 n -489,159 | -18,3403 [0)
-420,741 | 37,2542 | -446,757 | 32,9076 L -466,683 19,877 m -489,233 | 17,2679 P
Polygone 9 Polygone 10 Polygone 11
FS BL PTS FS BL PTS FS BL PTS
-656,662 | 15,5038 T -688,747 | 9,41922 Y] -736,441 0 W

-656,595 | -16,6303 S -688,704 | -11,4246 X -688,747 | 9,41922 Y

-638,373 | -18,3644 R -656,595 | -16,6303 S -688,704 | -11,4246 X

-638,447 | 17,2438 Q -656,662 | 15,5038 T




ANNEXE II

CORRELATION DU MOMENT D’INERTIE DE ROULIS DE L’AILE ET LE
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Figure-A 1I-1 Corrélation du moment d’inertie de roulis de I’aile
et le facteur K tiré de (Finck, R. D., 1978)






ANNEXE III

CORRELATION DU MOMENT D’INERTIE DE TANGAGE DU FUSELAGE ET LE
FACTEUR K

—
wa
-

10 S I —

9 S E— — — S N i

[T — . — <)

INERTIA CHLCL'I.-\IF.DI
BY 7 N - —
DETATLED METHODS
0

4 1
L 1 O Theint % 1007

o | B lbin® ¥ 107

|
I
|

u 2 4 6 9 1o 11 12 13 14
INERTIA ESTIMATED BY PROPOSED METHOD

10

[ —]

0. S
-.h_‘-

0.4 - SR S -

0.2

L] 0.1 0.z 0.3 0.4 0.5 06 0z

£
2

£
z

Figure-A III-1 Corrélation du moment d’inertie de tangage du
fuselage et le facteur K tiré de (Finck, R. D., 1978)






ANNEXE IV

CORRELATION DU MOMENT D’INERTIE DE ROULIS DU FUSELAGE ET LE
FACTEUR K
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Figure-A 1V-1 Corrélation du moment d’inertie de roulis
du fuselage et le facteur k tiré de (Finck, R. D., 1978)






ANNEXE V

LE FACTEUR K DU MOMENT D’INERTIE DE ROULIS DU STABILISATEUR
HORIZONTAL
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Figure-A V-1 Le facteur K du moment d’inertie de roulis
d’empennage horizontal tiré de (Finck, R. D., 1978)







ANNEXE VI

LE FACTEUR K DE MOMENT D’INERTIE DE ROULIS DU STABILISATEUR
VERTICAL
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Figure-A VI-1 Le facteur K du moment d’inertie de roulis
D’empennage vertical tiré de (Finck, R. D., 1978)






ANNEXE VII

LES VARIATIONS DES POSITIONS DU CENTRE DE GRAVITE DE L’AVION
CESSNA CITATION X EN FONCTION DE LA VARIATION DE MASSE DUE A LA
CONSOMMATION DU CARBURANT

Tableau-A VII-1 Les variations des positions du centre de gravité
vs la variation de masse

N° Weight CG X (in) * Y (in) Z (in) * N° Weight CcG X (in) * .Y Z (in) *
(1b)*1000 (%MAC) (-1) (-1) (Ib)*1000 | (%MAC) (-1) (in) (-1)

1 33.29 21 412,454 | -0,024 111,036 | 22 28.89 29.7 422,969 0 115,549
2 32.89 22,4 414,086 -0,025 111,333 23 28.49 29.4 422,589 0 115,82
3 32.49 22 413,644 | -0,025 111,519 | 24 28.49 30.3 423,604 0 116,067
4 32.49 23,8 415,758 -0,025 111,637 25 28.09 30 423,228 0 116,349
5 32.09 23,4 415,331 | -0,025 111,829 | 26 28.09 30.8 424,258 0 116,599
6 32.09 25,2 417,471 | -0,025 111,949 | 27 27.69 30.5 423,886 0 116,893
7 31.69 249 417,061 -0,026 112,147 28 27.69 314 424,93 0 117,147
8 31.69 26,4 418,969 0 112,292 | 29 27.29 31.1 424,563 0 117,453
9 31.29 26,1 418,572 0 112,497 | 30 27.29 31.9 425,574 0 117,7

10 31.29 26,9 419,497 0 112,721 31 26.89 31.6 425,211 0 118,019
11 30.89 26,5 419,102 0 112,935 | 32 26.49 313 424,837 0 118,348
12 30.89 27,3 420,038 0 113,162 33 26.09 31 424,451 0 118,687
13 30.49 27 419,645 0 113,384 | 34 25.69 30.6 424,053 0 119,037
14 30.49 27,8 420,593 0 113,615 | 35 25.29 30.3 423,643 0 119,397
15 30.09 27,5 420,202 0 113,846 36 24.89 29.9 423,219 0 119,77
16 30.09 28,2 421,163 0 114,079 | 37 24.49 29.6 422,782 0 120,154
17 29.69 27,9 420,775 0 114,319 | 38 24.09 29.2 422,33 0 120,551
18 29.69 28,7 421,749 0 114,556 | 39 23.69 28.8 421,863 0 120,962
19 29.29 28,4 421,363 0 114,806 | 40 23.29 28.4 421,38 0 121,387
20 29.29 29,2 422,35 0 115,046 41 22.89 28 420,879 0 121,826
21 28.89 28,9 421,968 0 115,306







ANNEXE VIII

VALIDATION PAR LE SIMULATEUR DES DIFFERENTES POSITIONS YET Z
DU CENTRE DE GRAVITE DE L’AVION CESSNA CITATION X

Tableau-A VIII-1 Validation des différentes positions Y et Z du centre
de gravité de I’avion par le simulateur de vol

. p .ch . ; Yc

N° ch(iSr:;NUI ch(i':"l)leo z:m-;-::o E2(%) ch(iSnl;nuI ch(i':"l)\eo Simufch
g(in) Théo (in)

1 115 111 4 3,45 0 0,02 -0,02
2 115 111 4 3,19 0 0,03 -0,03
3 115 112 3 3,03 0 0,03 -0,03
4 115 112 3 2,92 0 0,03 -0,03
5 115 112 3 2,76 0 0,03 -0,03
6 115 112 3 2,65 0 0,03 -0,03
7 117 112 5 4,15 0 0,03 -0,03
8 117 112 5 4,02 0 0 0
9 118 112 6 4,66 0 0 0
10 118 113 5 4,47 0 0 0
11 118 113 5 4,29 0 0 0
12 118 113 5 4,10 0 0 0
13 118 113 5 3,91 0 0 0
14 118 114 4 3,72 0 0 0
15 118 114 4 3,52 0 0 0
16 118 114 4 3,32 0 0 0
17 118 114 4 3,12 0 0 0
18 118 115 3 2,92 0 0 0
19 119 115 4 3,52 0 0 0
20 119 115 4 3,32 0 0 0
21 119 115 4 3,10 0 0 0
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Tableau-A VIII-2 Validation des différentes positions Y et Z du centre

de gravité de I’avion par le simulateur de vol (suite)

. z .ch . p Yc

N° ch(isr:;nul ch(;‘l)\eo Z:"?r::g-o Ez (%) ch(isr:;nul ch(ir‘f)\eo Simufch
g(in) Théo (in)

22 119 116 3,451 2,90 0 0 0
23 119 116 3,18 2,67 0 0 0
24 119 116 2,933 2,46 0 0 0
25 119 116 2,651 2,23 0 0 0
26 119 117 2,401 2,02 0 0 0
27 120 117 3,107 2,59 0 0 0
28 120 117 2,853 2,38 0 0 0
29 120 117 2,547 2,12 0 0 0
30 120 118 2,3 1,92 0 0 0
31 120 118 1,981 1,65 0 0 0
32 121 118 2,652 2,19 0 0 0
33 121 119 2,313 1,91 0 0 0
34 122 119 2,963 2,43 0 0 0
35 122 119 2,603 2,13 0 0 0
36 123 120 3,23 2,63 0 0 0
37 123 120 2,846 2,31 0 0 0
38 123 121 2,449 1,99 0 0 0
39 123 121 2,038 1,66 0 0 0
40 123 121 1,613 1,31 0 0 0
41 123,9 122 2,074 1,67 0 0 0




MOMENTS D’INERTIES CALCULES PAR DATCOM ET LEURS VALIDATIONS

ANNEXE IX

AVEC LE SIMULATEUR DU LARCASE

Tableau-A IX-1 Calcul des moments d’inerties par DATCOM et leurs validations
avec le simulateur du LARCASE

1 2 3 4 5 6 7
Weight (Ib)*1000 33.29 32.89 32.49 3249 32.09 32.09 31.69
X CG (in)*(1) 412,454 414,086 413,644 415,758 415,331 417471 417,061
ZCG (-WL) 115,1 115,1 15,1 115,1 15,1 15,1 117
Ixx Simul (Ib.in2) | 763394728 | 758327177 | 751536127 | 751536127 | 745208383 | 745208383 | 752855612
Iyy Simul (b.in2) | 7132382752 | 7055046714 | 6968259300 | 6967710996 | 6881316733 | 6881474415 | 6806337336
Tzz Simul (Ib.n2) | 6925015730 | 6853025227 | 6772357069 | 6771808764 | 6691529125 | 6691686807 | 6608694011
Ixxl DAT (tbin2) | L1IE+09 | 1.09E+09 |  1.07E+09 |  1.07E+09 |  1.0SE+09 | 1.0SE+09 |  1.02E+09
Iyy IDAT (Ib.n2) | 6-58E+09 |  653E+09 |  64SE+09 |  648E+09 |  639E+09 |  643E+09 |  6.34E+09
Izz1 DAT (Ibin2) | 684E+09 | 677E+09 |  667E+09 |  670E+09 |  6.60E+09 |  6.63E+09 |  6.53E+09
dx1 (%) -45.,82 43,87 -42,07 -42,22 -40,30 -40,44 -3591
dy1 (%) 7,68 7,42 7,49 7,01 7,08 6,62 6,84
dzl (%) 1,18 1,16 147 1,00 132 0,86 1,14
8 9 10 11 12 13 14

Weight (Ib)*1000 31.69 31.29 3129 30.89 30.89 30.49 30.49
X CG (in)*(-1) 418,969 418,572 419,497 419,102 420,038 419,645 420,593
Z.CG (WL) 117 117,5 17,5 1176 117,6 17,8 1178
Ixx Simul (bin2) | 752855612 | 750015592 | 750015592 | 744190776 | 744190776 | 739334519 | 739334519
Iyy Simul (b.in2) | 6809769245 | 6724476480 | 6723862642 | 6638739581 | 6638418641 | 6595269611 | 6595260509
Tzz Simul (Ib.in2) | 6612125920 | 6529460054 | 6528846216 | 6449334850 | 6449013910 | 6410063243 | 6410049507
IxxI DAT (b.in2) | 103E+09 |  1.00E+09 | 1.00E+09 | 9.79E+08 | 9.80E+08 | 9.5TE+08 | 9.S8E+08
Iyyl DAT (b.in2) | 643E+09 |  620E+09 |  632E+09 | 624E+09 | 6.27E+09 | 6.I8E+09 |  6.22E+09
1221 DAT (Ibin2) | 661E09 |  646E+09 |  649E+09 |  639E+09 | 642E+09 | 632E+09 |  6.36E+09
dx1 (%) -36,40 -33.46 33,61 31,53 31,68 -29,39 -29,54
dy1 (%) 5,64 6,49 6,00 6,08 5,58 6,26 5,77

-0,03 1,01 0,52 0.86 0,37 1,35 0.86

dzl (%)
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Tableau-A IX-2 Calcul des moments d’inerties par DATCOM et leurs validations
avec le simulateur du LARCASE (suite)

15 16 17 18 19 20 21
Weight (1b)*1000 30.09 30.09 29.69 29.69 29.29 29.29 28.89
X CG (in)*(-1) 420,202 421,163 420,775 421,749 421,363 42235 421,968
ZCG (- WL) 118 118 1183 1183 18,5 18,5 18,8
Ixx Simul (Ib.in2) 675820868 | 675820868 | 672119706 | 672119706 | 666875751 | 666875751 | 662282357
lyy Simul (Ib.in2) 6588697306 | 6592020325 | 6516406919 | 6517054433 | 6427812144 | 6430627066 | 6343992600
T2z Simul (1b.in2) 6344436926 | 6347755311 | 6275657745 | 6276305258 | 6193951662 | 6194908726 | 6112663799
Ixx1 DAT (ib.in2) 9.34E+08 | 936E+08 | 9.12E+08 | O.13E+08 | 8.90E+08 | 89IE+08 | 8.68E+08
Iyl DAT (lb.in2) 6.13E+09 | 6.16E+09 | 6.08E+09 | 6.11E+09 | 6.02E+09 | 6.06E+09 | 5.97E+09
1221 DAT (1b.in2) 6.25E+09 | 6.29E+09 | 6.I8E+09 | 622E+09 | 6.11E+09 | 6.15E+09 | 6.04E+09
dx1 (%) -38.26 -38.43 -35.72 -35.89 -33.46 -33.62 -31.03
dy1 (%) 6,96 6,52 6,74 6,26 6,28 5,82 5,87
dzl (%) 143 0,98 1,46 0,97 1,28 0,79 L1

22 23 24 25 26 27 28
Weight (1b)*1000 28.89 28.49 28.49 28.08 28.08 27.69 27.69
X CG (in)*(-1) 422,969 422,589 423,604 423,228 424,258 423,886 424,93
Z.CG (-WL) 18,8 119 119 1193 1193 119,7 119,7
Ixx Simul (Ib.in2) 662282357 | 656958793 | 656958793 | 652103884 | 652103884 | 648190369 | 648190369
Iyy Simul (Ib.in2) 6345285094 | 6257967515 | 6256719045 | 6167967387 | 6169911070 | 6086252318 | 6110790196
12z Simul (Ib.in2) 6113951660 | 6031749157 | 6030500687 | 5946390818 | 5948334500 | 5868380775 | 5892918653
Ixx1 DAT (b.in2) 8.69E+08 | 846E+08 | 8.47E+08 | 823E+08 | 8.24E+08 | 8.0IE+08 | 8.02E+08
Iyyl DAT (lb.in2) 6.00E+09 | S5.92E+09 | S5.95E+09 | S587E+09 | S5.90E+09 | S5.8IE+09 | 5.85E+09
1221 DAT (Ib.in2) 6.08E+09 | S597E+09 | 6.01E+09 | S591E+09 | 5.94E+09 | 5.84E+09 | 587E+09
dx1 (%) -31,20 -28,71 -28.,88 -26,27 -26,43 -23,60 -23,77
dyl (%) 5,38 542 4,89 4,90 4,40 4,49 434
dzl (%) 0,62 0,94 0,40 0,69 0,20 0,56 0,45
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Tableau-A IX-3 Calcul des moments d’inerties par DATCOM et leurs validations
avec le simulateur du LARCASE (suite)

29 30 31 32 33 34 35
Weight (1b)*1000 27.29 2729 26.89 26.49 26.09 25.69 25.29
X CG (in)*(-1) 424,563 425,574 425211 424,837 424,451 424,053 423,643
Z.CG (-WL) 120 120 1204 120,8 1212 121,7 1222
Ixx Simul (Ib.in2) 608584820 | 608584820 | 604372757 | 600092242 | 595747525 | 579440092 | 575557413
Iyy Simul (Ib.in2) 6038365538 | 6039823200 | 5954036587 | 5867942431 | 5781529742 | 5737225999 | 5650772040
12z Simul (Ib.in2) 5783640117 | 5785097779 | 5703314742 | 5621292612 | 5539011519 | 5482174396 | 5399385364
Ixx1 DAT (Ib.in2) 7.79E+08 | 7.80E+08 | 7.57E+08 | 733E+08 | 7.10E+08 | 6.87E+08 | 6.63E+08
Iyy1 DAT (lb.in2) 576E+09 | S5.79E+09 | S.71E+09 | 5.62E+09 | 5.54E+09 | S545E+09 | 5.37E+09
1221 DAT (lb.in2) 577E+09 | S5.80E+09 | S.69E+09 | S.59E+09 | S5.49E+09 | 5.39E+09 | 5.29E+09
dx1 (%) -28.00 -28.16 -25.20 2221 -19.19 -18.52 -15.27
dyl (%) 4,61 4,12 4,17 421 4,25 5,00 5,05
dzl (%) 0,31 -0,18 0,16 0,50 0,85 1,66 2,03

36 37 38 39 40 a1
Weight (1b)*1000 24.89 24.49 24.09 23.69 23.29 22.89
X CG (in)*(-1) 423219 422,782 42233 421,863 421,38 420,879
Z.CG (- WL) 122,8 123 123.1 1232 1234 123,9
Ixx Simul (Ib.in2) 572205301 | 555312799 | 548806982 | 540025649 | 532341711 | 527964467
Iyy Simul (Ib.in2) 5567082510 | 5553770303 | 5466332830 | 5407301531 | 5348883385 | 5272736778
Izz Simul (Ib.in2) 5318844090 | 5295446063 | 5214305920 | 5158060771 | 5102735199 | 5030488630
Ixx1 DAT (lb.in2) 6.40E+08 | G6.17E+08 | S.94E+08 | S.70E+08 | 5.47E+08 | 5.24E+08
Iyyl DAT (Ib.in2) 528E+09 | S5.19E+09 | S.I1E+09 | S5.02E+09 | 4.94E+09 | 4.85E+09
1zz1 DAT (lb.in2) 5.19E+09 | S5.09E+09 | 4.99E+09 | 4.89E+09 | 4.78E+09 | 4.68E+09 E('T;;y

(]

dx1 (%) -11,87 -11,08 8,15 -5,59 2,74 0,83 27,97
dyl (%) 5,16 6,46 6,52 7,08 7,66 7,94 5,91
dzl (%) 2,44 3,92 437 5,28 6,23 6,90 1,45
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