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1 METHODOLOGIE 1

Nous décrivons, dans ce rapport, la méthodologie et les théories sous-jacentes
au module de modélisation du logiciel PCA2000 [1]. Aprés avoir décrit l'ap-
proche du probléme faite par ce dernier, nous nous intéresserons aux algorithmes
itératifs puis aux différents modéles utilisés.

1 Meéthodologie

PCA2000 propose d’effectuer la modélisation en 3 phases :
1. modélisation & objectifs fixés,
2. modélisation & moyens fixés,

3. modélisation a géométrie fixée.

1.1 Modélisation a objectifs fixés

Le concepteur se base sur les informations contenues dans le cahier des
charges pour développer un nouvel appareil. Son objectif est de trouver la
meilleure configuration, c’est-a-dire celle qui répond de facon optimale aux exi-
gences du cahier des charges.

Il doit essayer de balayer le plus large possible et envisager toutes les solu-
tions possibles et imaginables (train fixe ou rentrant, moteur 2T, 4T, rotatif ou
turbopropulseur, de configuration classique, tricycle, canard ou tandem,...). Il
doit méme envisager celles qui peuvent lui paraitre exotiques. Il ne peut avoir
aucun préjugé.

Pour ce faire, il travaille sur un nombre limité de variables en ne considérant
que les variables du premier ordre c’est-a-dire celles qui influencent de fagon
significative les résultats. Il ne travaille pas sur base d’'un moteur donné mais
sur base d’'un moteur d’une technologie donnée.

La modélisation de niveau 1 se fait "a moteur flexible" ("rubber engine").
La puissance nécessaire au vol est calculée pour atteindre les objectifs qui ont
été fixés dans le cahier des charges. Ensuite, lors de la phase de modélisation
suivante, le concepteur ira chercher dans un catalogue de moteurs "Le" moteur
dont les caractéristiques se rapprochent le plus de celles du moteur "flexible".

Au terme d’une modélisation de niveau 1, le concepteur a défini un appareil
qui répond aux exigences du cahier des charges. La géomeétrie (surface de l'aile et
des empennages,...) de 'appareil est calculée ainsi que sa propulsion (puissance
du moteur, caractéristiques de 1’hélice). Seule la phase de vol principale (en gé-
néral la croisiére) est explorée, les données d’entrée n’étant pas suffisamment
précises pour explorer les autres phases de vol (montée, décollage, descente).

1.2 Modélisation 4 moyens fixés

Lorsque le concepteur croit étre arrivé a une solution acceptable, il passe a
la seconde phase du processus, la modélisation & moyens fixés.
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Les données d’entrée deviennent plus précises et leur nombre augmente. Cer-
taines informations sont puisées directement dans des catalogues de produits.
Le moteur " flexible " est remplacé par un moteur existant aux caractéristiques
proches de celles du moteur " flexible ". Des algorithmes de calcul élaborés véri-
fient les valeurs statistiques choisies par analyse de 'existant lors de la phase de
modélisation précédente. L’accroissement de portance est calculé en fonction du
type de volets utilisé. La trainée globale est décomposée en trainées spécifiques?.
Un devis de masse détaillé est calculé. Toutes les phases de vol sont explorées.
La stabilité est vérifiée. Finalement, une maquette virtuelle en 3D est générée

de fagon & permettre un controéle visuel rapide du résultat de la modélisation.

1.3 Modélisation a géométrie fixée

L’ultime phase du processus de modélisation se déroule a géométrie fixée.

Elle est réalisée, entre autre, pour visualiser les effets d’un non-respect des
paramétres. Quel peut étre 'effet d’une dérive des masses en cours de fabrica-
tion sur les performances globales de 'appareil 7 Que peut-on tolérer 7 Quelles
sont les limites d’acceptabilité ?

Elle permet également de visualiser les effets d’une modification sur un ap-
pareil existant. Quel est l'effet global de la modification de l'aile sur I'avion ?
Variation de la masse, variation de la trainée,... Les gains réels sont souvent fort
différents de ceux que ’on croyait pouvoir obtenir.

2 Algorithmes de modélisation

Nous décrivons ici les processus de modélisation des différents niveaux. Les
données d’entrées nécessaires & chaque niveau sont précisées dans [2]. Plus le
niveau de modélisation augmente, plus I'utilisateur doit fournir de données d’en-
trées au logiciel.

Lune trainée pour chaque élément et une trainée d’interaction
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2.1 Deéfinition des variables

Définissons, au préalable, les variables utilisées dans ce paragraphe :

Variables | Signication
BHP | Puissance moteur
Cimaz | Coefficient de portance maximum
C); | Coefficient de portance
CS | Pente de montée
DCipraz ou ACpqr | Augmentation maximale du coeflicient de portance
D | Trainée
L | Portance
M¢yer | Masse de carburant
Mot | Masse moteur
Mprop | Masse hélice
M,; | masse utile
M, | masse maximale au décollage
M, | Masse a vide
RC | Taux de montée
R, ou 1y, | Rendement hélice
S, | surface de laile
T,y | Traction de I’hélice brute
Ton | Traction hélice
V' | Vitesse
WA | Surfaces mouillées
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2.2 Modélisation de niveau 1

Le processus itératif de ce niveau est présenté a la Fig.1. Il débute aprés une
initialisation des constantes liées aux choix des données d’entrées, I'itération se
fait ensuite uniquement sur les masses. Pour terminer, divers paramétres sont
calculés sur la configuration ainsi obtenue.

M,©

S, L, G, D, Ton, R,

a

BHP, M

'mot? Mprop' Mv

M,

0
|Md( )_Md(1)|<<

Fin du calcul

F1G. 1 — Processus itératif de modélisation de niveau 1
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2.3 Modélisation de niveau 2

Le processus itératif de ce deuxiéme niveau est présenté a la Fig.2. Il débute
toujours aprés une initialisation des constantes liées aux données d’entrées. Mais
I'itération se fait maintenant sur les masses et vitesses. Cette fois encore, divers
parameétres sont calculés sur la configuration obtenue ainsi que les trainées spé-
cifiques et d’interférence et la polaire (RC, Cg et des performances de I’hélice
pour V allant de 0 & V},,4,). Les distances de décollage, le taux et la pente de
montée maximaux sont également déterminés.

M, © <

I

CIMa_x’ DClMa;a
géométrie des ailes et
empennages, WA

I S

Vv [ E—

S

L, C,R,, D, Ton, T,

«:11’;// VOLVj<< \

|Md(oLMd(|)|<</;;>

\T/ -
Oui

S B

Fin du calcul

F1G. 2 — Processus itératif de modélisation de niveau 2
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2.4 Modélisation de niveau 3

Le processus n’est, dans ce cas-ci, plus itératif car la géométrie est fixée et il
ne s’agit plus que de calculer les performances pour une configuration donnée.
Voici donc la séquence de calcul réalisée par PCA2000 :

1. initialisation des constantes liées aux choix des données d’entrées,

2. calcul de la géométrie de 'aile, géométrie des empennages, géométrie du
fuselagea WA7 CL]Wa:m AClMaza

3. calcul des masses spécifiques, M,,, V,
4. calcul des trainées spécifiques et d’interférence,

5. calcul de la polaire? (pour V =04 V = V4, calcul de RC, CS, trainées
spécifiques, performances de ’hélice),

6. détermination du taux de montée maximum,
7. détermination de la pente de montée maximale,

8. détermination des distances de décollage.

2Trainée en fonction de la portance
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3 Modéles utilisés

Les différents modéles et théories utilisées pour estimer les différentes gran-
deur sont présentés ci-dessous.

3.1 Aérodynamique
3.1.1 Portance

Source : [3].

La portance de I’aile est déterminée en calculant la répartition en envergure
du coefficient de portance en utilisant la théorie de la circulation du tourbillon
potentiel.

La portance locale calculée est fonction de la forme en plan de aile ainsi
que de ces caractéristiques géométriques tel que le vrillage et I'incidence locale.
L’aile atteint sa portance maximale lorsqu’en une position en envergure le coef-
ficient de portance local atteint le coefficient de portance maximum du profil.

3.1.2 Accroissement de portance (ACyrqz)

Source :[4].

Equations : AC)yrqr = basekikoksks Kgwp
Avec :

— base : [4]p240, fig.8.31

— ky : coefficient correcteur [4]p240, fig.8.32

— ko : coefficient correcteur [4]|p241, fig.8.33

— k3 : coefficient correcteur [4]p241, fig.8.34

— k4 : rapport de la surface de l’aile qui intercepte les volets et la surface
totale de 'aile

— Kgwp : Effet de la fleche sur le coefficient de correction de la portance
maximale due aux volets [4]p263, fig.8.55

AC)paz est calculé pour différents types de volets (Fig.3) :
— Volet simple (plain flap),
— Split (split flap),
— Volet a simple fente (single slotted flap),
— Volet a double fente (double slotted flap),
— Fowler (fowler flap).
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20 SPLIT FLAP
AC
dp
PLAIN FLAP
C:K»
A5}
SINGLE SLOTTED FLAP
O}
05 T-
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COMPLEXITY
0 L ) i L
0 ] 10 15 2.0 256 30
ACl

F1a. 3 — Type de volets et leur effet sur la portance (Cp) et la trainée (Cp) [5]
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3.1.3 Trainée

Dans les modéles, la trainée se divise classiquement en :

— Cpo : trainée a portance nulle (liée essentiellement aux frottements),

— Cpr : composante de la trainée liée & la portance,

— Cpint : composante de la trainée liée aux intéractions entre les différentes

parties de I'appareil.
Le coefficient de trainée vaut donc : Cp = Cpg + Cpr. + Cpint-

La Fig.4 fournit une autre décomposition plus physique de cette derniére.
Total drag est la tainée totale, pressure drag la trainée de pression, friction drag
la trainée de frottement, induced drag la trainée induite par les écoulements de
bout d’ailes, profile drag la trainée liée au profil des ailes, form drag la trainée
de forme, vorter drag la trainée due aux tourbillons, wave drag la trainée due
aux ondes de chocs et finalement, wake drag est la trainée de sillage.

. 0

|  TtotaL orag

|
| 1

PRESSURE DRAG FRICTION DRAG
J
[ [ wetted
span loading fraa
1
volume, |1 PROFILE] |
INDUCED DRAG shope DRAG
I ! | FORM DRAG
vortices
due to  waves due lr
lift to lift  waves due |
to volume boundary layer
flow separation,
[
VORTEX DRAG WAVE DORAG WAKE DRAG
TOTAL DRAG

F1a. 4 — Décomposition physique de la trainée [5]

La trainée totale de I’appareil est calculée en faisant la somme des trainées
spécifiques de tous les composants principaux de ’appareil :

— ailes,

— dispositif aérodynamique de bord de fuite,

— empennage horizontal,

— empennage vertical,



3 MODELES UTILISES 10

— plan canard,
— fuselage,
— groupe motopropulseur,
— hélice,
— nacelle,
— trains d’atterrissage,
— interférence.
Les trainées spécifiques sont calculées suivant les formules reprises ci-dessous.

Ailes, empennage horizontal et canard Source : [4].

Les trainées spécifiques de ces trois éléments se calculent selon la méme mé-
thode : Cp = Cpo + Cpr,

Cpo est déterminé en exploitant les informations contenues dans la base de don-
nées de profils (polaire notamment). Si ces informations ne sont pas disponibles,
il est calculé en utilisant la seconde équation (moins précise que la premiére).
Cpo = Ry RLS Cpoairfoil

Cpo = Ry RLS Cy L3 %A

c? . .
Cpr = —4- +2nCL Twist IDFLT + 472 Twist? \Q/%

Avec :

— Ry : facteur d’intérférence ailes-fuselage,

— RLS : facteur de correction de la surface portante,

— Cpoairfoil : coefficient de trainée du profil,

— L% : paramétre de position de I’épaisseur maximale du profil,

— Twrst : vrillage,

— IDFLT : facteur de trainée induite liée a vrillage linéaire,

— ZLDFLT : facteur de trainée a portance nulle liée a vrillage linéaire,
— MachN : Mach normal.

Dispositif aérodynamique de bord de fuite Source : [4].

Cp =Cpo+Cpr + Cpint

Cpo est déterminé en fonction du type de dispositif de bord de fuite (pp 83-85,
[4]).

Cpr = (kACL)? Cos(Swp25Prct)

Avec :

— AC] : accroissement de portance,
— Swp25Prct : angle de fleche a 25% de la corde.

Cpint est déterminé en fonction du type de dispositif de bord de fuite (Kyp¢) :
Cpint = Kint Cpo

Empennage vertical Source : [4].
Le calcul est le méme que pour aile mis a part le fait que Cpy = 0.

Fuselage et nacelle Source : [4].

Cp = Cpo + Cpr, qui se décompose en :

Cpo = Ruy Cp (14 5% + 0.0025L¢ngth )
“AD
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_ 9. 2 BasArea 3 _TArea
iDL =2 ArpInc® 2=t + 1 Cpe ArpIne” 250
Vec

— Cy : coeflicient de frottement,

— Length : longueur du fuselage,

— MD : diamétre moyen au maitre couple,
— Arplnc : angle d’incidence de I'avion,

— BasArea : surface de culot,

— T Area : surface projetée en vue de dessus.

Groupe motopropulseur Source : [4].
Cp = Cpcooling + Cbmisc qui se décompose en :
Cbeooling = 0,00000006 - EBH Pavail %L (coefficient de trainée de

T 535 V WngArea
refroidissement)
X _ . EBHPavail a2 : .
Cpumise = 0,000025 HngArea (trainée diverse)
Avec :

— OAT : température de 'air,
— OAD : densité de air,
— EBH Pavail : puissance disponible.

Hélice Source : [4].
CVD = CDwindmilling + CDstop qUi se déCOHlpOSG €1l :

. o — . 1 PropEBHP 21: .
CDwzndmzllzng =33 0.5-OAD PropV?2 PropWngArea * PropV (hehce en rotation
libre)

Dia 2
= . __03038 ___ (hali At
(A?dstop = 0,00125 - BladeNumber 57— (hélice arrétée)
vec :

PropV : Vitesse de rotation en bout de pale,

— PropWngArea : Surface de 'aile dans le souffle de 1'hélice,
— PropEBH P : puissance transmise par 1'hélice,

— PropWngArea : surface des pales,

— BladeNumber : nombre de pales,

— Dia : diamétre de I’hélice.

Trains d’atterrissage Source : Didier Breyne.
Cp =Cpo
Avec :

Pour un train caréné : Cd0 = 1,5-0,14 - Wheel Number %jre“
gArea

iour un train non caréné : C'd0 = 1,5-0,24 - Wheel Number %m
vec :

— Wheel Number : nombre de roue,
— Tirel' Area : surface frontale d’une roue.
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Interférence La trainée d’interférence est difficile voire impossible & détermi-
ner au stade de 'analyse conceptuelle d’un projet. La méthode qui a été adoptée
dans PCA2000 est basée sur celle de I’ (les) avion(s) de référence et est décrite
ci-apres :

1.

3.2

Le concepteur a défini le niveau de qualité aérodynamique de l'appareil
pour le vol au point d’adaptation®. Cette valeur a été déterminée aprés
avoir analysé des appareils de conception similaire. Pour rappel, la qualité
aérodynamique est le coefficient de trainée global de ’appareil.

Lors de la modélisation, les trainées spécifiques des différents composants
de I'appareil sont tout d’abord calculées au point d’adaptation.

La trainée d’interférence est ensuite calculée & ce méme point d’adap-
tation en faisant la différence entre la trainée globale (niveau de qualité

aérodynamique fixé par le concepteur) et la somme des trainées spécifiques
calculées précédemment.

La trainée d’interférence relative est ensuite calculée. Celle-ci est exprimée
en % de la trainée globale.

Le modéle fait ensuite I'’hypothése que la trainée d’interférence relative
sera constante pour toutes les phases de vol.

Masses

La masse a vide de ’appareil est calculée en faisant la somme des masses
spécifiques® de tous les composants principaux de I’appareil :

ailes,

groupe motopropulseur,
hélice,

fuselage,

empennage horizontal,
empennage vertical,

plan canard,

train d’atterrissage principal,
train d’atterrissage auxiliaire,
systéme de carburant,
systéme hydraulique,
systéme de controle,

systéme électrique,
instruments.

Les masses spécifiques sont calculées suivant les formules reprises ci-dessous
qui sont pour la plupart des formules empiriques obtenues & partir d’études
réalisées sur grand nombre d’appareils. Le résultat de chaque calcul est multiplié
par un facteur de correction pour tenir compte de différents facteurs dont les
matériaux de construction, 'aptitude du constructeur a construire léger,... Ces
facteurs de correction sont généralement définis aprés une analyse détaillée des
appareils existants et de conception similaire & celle du projet en cours.

3condition de vol pour lequel P’avion a été concu et optimisé
4masse propre & chaque élément
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Ailes Source : [6], éq 15.46.

5 0,0035 100 ¢ —
Maies (lb) = 07 036'52)708Mfuel ailes (c;‘sﬁ)2 q0’006)‘0’004( cos 1<c) O’S(NZ Wd9)0’49
Avec :

— M el aites : masse de carburant dans les ailes (Ibs®),

AR = g—i : allongement (aspect ratio),

— b : envergure,

— g : pression dynamique (%6)7

- A= 7%"*[;/;1 : effilement,

- C: cordIé7

— t/c : épaisseur relative,

— A : fleche a 25% de la corde moyenne aérodynamique,

— N, =1,5- facteur de charge limite : facteur de charge extréme,

— Wy : masse brute de vol pour le design (typiquement avec 50-60% du
carburant).

Groupe motopropulseur Source : [7], Table 14-5.

— Monomoteur 4 Temps, 2 Temps, 2 Temps Diesel :
Mgroupe motopropulseur — 17 3- Mmoteur nu
— Bimoteur 4 Temps, 2 Temps, 2 Temps Diesel :
Mgroupe motopropulseur — 17 4 : Mmoteur nu
4 Temps Diesel : Mgroupe motopropulseur — 1; 3- Mmoteur nu
— Rotatif : Mgroupe motopropulseur — 17 9- Mmoteur nu
- Turbopropulseur : Mgroupe motopropulseur — 17 7 Mmoteur nu

Les coefficients utilisés incluent I’hélice. Il convient par conséquent de sous-
traire la masse de I’hélice pour déterminer la masse du moteur équipé seul.

Hélice Sources : Notes techniques des constructeurs. Analyse réalisée par
D.Breyne.

Les courbes de la Fig.5 fournissent la masse des hélices en fonction de leur
technologie et de la puissance transmise. Les différents types d’hélice sont :

— HVP : hélices a pas variables & commande hydraulique,

— EVP : hélices a pas variables & commande électrique,
— FP : hélices a pas fixe.

Fuselage Source : [6], éq 15.49.

Mfuselage (lb) = 07 052'5}7086(NZde)O’177L1t_07051 ( %)_07072q07241+Mpressurisation
Avec :

51b(s) = livre(s) (1 b = 0,4536 kg)

6.1 _ _ livres (1 1b _ kg
ft2 T pieds carres (1 ft2 — 4, 88247712)
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Masse de I"hélice

45
40 ’
35 e
N __|3f =0,0713x +B8.3627 | A + HWP
2 ' EVP
55 7 0BT + 754l | e FP
§ = = —— Lingaire (HVP)
= 15 /*/é/ — Lingaire (EVP)
; —Lingaire (FP)
10 :/.
ly= ) |
5 s ly = 0.DBBAx - 1,1387|
0 ! [ !
1] 100 200 300 400 500 E00

Puissance (KW)

F1G. 5 — Masse de I’hélice

— Sy : surface mouillée du fuselage (ft27),
— Ly : longueur de la queue®,
— L : longueur de la structure du fuselage (ft°),
D : diameétre moyen du fuselage (ft),

— Mpressurisation = 11,9 + (Vi Paerra) ™ : masse liée a la pressurisation

(Ib),

~ Vpr @ volume pressurisé (ft310),

— Pyeitq : différence de pression (psi'l).

Remarquons que la pressurisation n’est pas encore prise en compte dans la
V2.4 de PCA2000. Elle le sera dans la V2.5.

Empennage horizontal et plan canard Source : [6], éq 15.47.

_ 0,414 0,168 q0,896 / 100t/c\—0,12 AR 0,043  —0,02
A Mempennage horizontal (lb) = 07 016(NZ de) q Sht (cos Ayt ) ( (cos Ayt)? ) )\h
Vvec

— Sp¢ : surface de 'empennage horizontal (ft?),

— Ay : fleche a 25% de la corde moyenne aérodynamique de 1’empennage
horizontal,

— A : effilement de '’empennage horizontal.

7 ft? = pieds carres (1 ft? = 0,0929 m?)
8distance du quart de la corde moyenne aérodynamique de l’aile & celui de ’empennage
horizontal
9 ft = pieds (1 ft = 0,3048m)
10 £43 = pieds cubes (1 ft3 = 0,02832m3)
Hpsi = pouce par pieds carres (1psi = 6894, 757 Pa)
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Empennage vertical Source : [6], éq 15.48.

Mempennage vertical (ID) = 0,073'(Nszg)°’376q0>122SS,;873(16‘1?:/(6)*0’12(ﬁ)0’04%;°’02(1+
0,24:)

Avec :

— S, : surface de 'empennage vertical (ft?),

— Ay : fleche & 25% de la corde moyenne aérodynamique de ’empennage
vertical,

— X : effilement de 'empennage vertical,

H; . :
ik 0 pour un empennage classique, 1 pour un empennage en T.

Train d’atterrissage principal Source : [7], éq. 14-22a.

— Train classique fixe : Masse = 0,8 0,045 - My

— Train classique retractable : Masse =1,5-0,8-0,045 - My
Train tricycle fixe : Masse = 0,7 -0,055My

— Train tricycle rétractable : Masse =1,5-0,7-0,055- My
Train monotrace fixe : Masse = 0,4-0,045My

— Train monotrace rétractable : Masse =1,5-0,4-0,045 - My

Train d’atterrissage auxiliaire Source : [7], éq. 14-22a.

— Train classique fixe : Masse =0,2-0,045 - My

— Train classique retractable : Masse =1,5-0,2-0,045 - My

— Train tricycle fixe : Masse =0,3-0,055M,

— Train tricycle rétractable : Masse =1,5-0,3-0,055 - My

— Train monotrace fixe : Masse =0,1-0,045My

— Train monotrace rétractable : Masse =1,5-0,1-0,045 - My
Avec My : masse au décollage.

Systéme de carburant Source : [6], éq 15.53.

o 0,726 1 0,363 770,242 770,157
Msysteme carburant (lb) - 27 49 - ‘/t ( 1+V1‘/Vt ) Nt Nen

Avec :

— V; : volume total de fuel(gal'?),

— V; : volume intégral des réservoirs(gal),
— N; : nombre de réservoirs,

— N, : nombre de moteurs.

Systéme hydraulique Source : [7], éq. 14-35.
Masse = 0,03My

Systéme de contrdle Source : [6], éq 15.54

12gal = gallon (1 gal = 3, 7854 litre)
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Msysteme controle(lb) =0,053- L1753632]371 (Nszg . 10_4)0’8

Avec :
— By, : envergure (ft).

Systéme électrique Source : [7], éq. 14-36.
Masse = 0,03M4

Instruments Source : 7], éq. 14-38b.
Masse = 0,015My

3.3 Hélice

Les caractéristiques de 'hélice (diamétre, angle de calage, nombre de péles,
profil de pale) sont déterminées en suivant la méthode décrite dans le rapport
[8] et en exploitant les abaques contenus dans ce méme rapport (Fig.6).

.34

wIE

L Bigde angle ot 7R

0 Z 4 6 6 10 2 14 (6 78 B0 Bf 24 26 28 30 2 (¢ It

FiGukE §.—Power-coellicient curves for propelier 54689, Clark Y7 seetion, 2 blades.

F1G. 6 — Abaque d’hélices tirés de [8]
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3.4 Moteur

Les informations relatives aux moteurs sont exploitées de 2 facons différentes
suivant le niveau de modélisation.

3.4.1 Modélisation de niveau 1

Lors d’'une modélisation de niveau 1, le modéle exploite des courbes statis-
tiques générales (Fig.7) afin de déterminer la masse du moteur " idéal " ainsi
que sa consommation spécifique en fonction du type de moteur choisi (2T, 4T,
rotatif, turbopropulseur,...) et de la puissance nécessaire calculée pour obtenir
les performances voulues.

2000

Masses bnéciﬁgues [moteﬁr nuj

y = 7 (634505900
Ronaxt

Attention
1800 41 .25 kgmnrn Si des d sont modifiées, il y a ||
i lieu de recalculer I'équation de |a
.
& = 05607 nowvelle courbe de tendance car
160 \ \ ' .”T],,f,;fj’;m 1 celle-ci n'est pas recalculée
\ & 0278 kahh automatiguernent
§ y = 36301 0H0
27, & [+
B 1400 1 0,552 kgdW¥h =
= sl o o
o o +
s &
£ 1200 \\* =L e
g CEERNY - - : = ¥ = 3,171
g R4 A ° H : 4T. alt, iection
2 C '\\ \r " 0,000 kglk\.h
é 1000 ° 1 -

A 5 H - T e
a8 AR \
o R N
y = 96671262 \r

2T, fquide (Rotax)
0600 0,483 kgl h = 02702 =y = 5 2194003 fet
al¥ ';‘:Ei?:‘zs” Diiesel Air
| 0527 kghhh DA
0400 } T
0g 500 1000 Puissance (kW) 1500 200 2500

a2T, air = 2T, liquide (Rotax) o 4T, liquide + Rotatif

« Digsel, air AT, air (Lycoming) + 4T, air (Limbach, Sauer, ...) =4T air, injection

= 2T liguide {280y AT, air (Jabin) 2T, air (nouvelle génération) 4T, air, injection. tutbo

F1a. 7 — Masse spécifique des moteurs (M/P) en fonction de leur puissance

Turbopropulseurs La version V2.4 n’intégrait pas les turbopropulseurs dans
la modélisation de niveau 1. Une étude de modélisation est donc apparue comme
nécessaire [9]. Retenons simplement que :

La puissance maximale de la turbine joue un réle important non seulement
sur la masse de cette derniére mais aussi sur sa consommation spécifique. Qui
plus est, I’évolution de la masse peut étre considérée comme linéaire.

Par contre, nous ne pouvons tirer aucune conclusion sur le role de la techno-
logie de la turbine ni sur 'influence du choix d’un motoriste plutét qu’un autre.
Si ces paramétres ont un impact sur la masse et la consommation spécifique, ce
dernier est donc réduit.

Les courbes obtenues en ne tenant compte que de la puissance maximale de
décollage ou de croisiére sont donc amplement suffisantes pour une utilisation
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dans le cadre d’une modélisation d’avant-projet.

Au final, les équations retenues sont les suivantes :

M Kg

= 2 11
Pooe 2700 )
M Kg
= 0,351666(——
Pmazcruise ’ ( KW )
Kg —0,1682
(CS)P’"”(k‘wh) = 1,0072P, ;- °°“(PrmazenKW)
Ky —0,2028
(CS)Pmaxcruise (m) = 1’ 2569Pma7zcruise (PmawCTUiseenKW)

Elles sont extrapolées d’un échantillon se limitant a des turbines d’une P,
inférieure a 2520 CV (1879 kW). Il faut cependant remarquer que les différences
ne se font sentir qu’a la 3e décimale pour les C; et de I'ordre d’1 a 2 % pour les
M/P si lon garde les turbines jusqu’a 5000CV (3728 kW) ou si I'on se limite
a 1000Kw (résultats obtenus pour une turbine d’une Pmax de 500kw et d’une
Pmax cruise de 400kw).

3.4.2 Modélisation de niveau 2 et 3

Lors d’une modélisation de niveau 2 ou 3, I'utilisateur a arrété son choix
sur un nombre limité de moteurs qui ont des caractéristiques proches de celles
du moteur " idéal " pour remplir la mission donnée. A ce stade-ci, le modéle
exploite les informations fournies par les constructeurs et contenues dans la base
de données de moteurs.

Ces informations concernent :

— les dimensions,

— les masses,

— les performances générales (vitesse de rotation, puissance et consommation

spécifique),

— les courbes de puissance et de consommation.
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