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QUESTION N° 1 - Equation aux dimensions (2 points)

Parmi les trois propositions données ci-dessous, quelle est 'expression de la période propre (To)
d'un dispositif solide-ressort de masse m et de raideur k? La réponse devra étre justifiée uniquement
par analyse dimensionnelle.

a. To=2nJE b. TozzchE c¢. To=2n=
k m k

QUESTION N° 2 - Gaz parfait (2 points)

On donne : R =8,314 SI
1°- Ecrire 1’équation d’état de n moles d’un gaz parfait dans I’état P, V, T . En déduire 1’unité de R.

2°- Calculer numériquement la valeur du volume molaire d’un gaz parfait & une pression de 1 atm et
une température de 0°C. On donne 1 atm = 1,013*10° Pa.

Soit m la masse d’une quantité d’un gaz parfait de masse molaire M.

3°- Trouver une autre expression de 1’équation d’état de ce gaz faisant intervenir m et une constante
r & définir. Préciser 1’unité de r.

4°- On considére que I’air est un gaz parfait. Sa masse molaire est M = 28,964 g.
Calculer la valeur de r pour !’air.

5°- Donner une troisiéme expression de 1’équation des gaz parfaits faisant intervenir la masse
volumique p de ce gaz.

QUESTION N° 3 - Condition de non collision (3 points)

Un avion A vole derriére un avion B dans la méme direction ; leurs vitesses par rapport a I’air sont
respectivement Va et Vg (avec Va > Vp).

A l’instant t = 0, I’avion A est a une distance d derriére B, et le pilote de I’avion A sort les
aérofreins, provoquant une décélération a (en valeur absolue), que 1I’on suppose constante.

1°- Calculer la vitesse relative Vra de I’avion A par rapport a I’avion B a I’instant t.

2°- En déduire 1a distance D(t) de I’avion A derriére I’avion B en fonction du temps.

3°- Démontrer que, pour qu’il y ait collision entre A et B, il est nécessaire que : Va— Vs > +/2ad



QUESTION N° 4 - Le grand saut (4 points)

Le 14 octobre 2012, Félix Baumgartner, parachutiste autrichien de 43 ans est entré dans 1'histoire.
En s'élancant de 39,045km au-dessus de la base américaine de Roswell, il a réalisé l'exploit de
passer le mur du son durant sa chute, pour atteindre la vitesse de 1342,8 km.h™'.

Cette question et la suivante reviennent sur les grandes étapes de ce saut historique. Malgré
tout, ces deux questions sont indépendantes.

Partie A : Ia montée en ballon

Le ballon qui doit permettre la montée dans la haute atmosphére est constitué d'une enveloppe
sphérique fermée a laquelle est attachée une nacelle pressurisée emportant le sauteur avec son
équipement. Ce ballon est gonflé avec de I'hélium. Le jour du saut, les conditions atmosphériques
sont standards et I’on considere que la base d’essai est au niveau de la mer.

Données :

¢ masse totale de l'ensemble {ballon ; nacelle ; sauteur} : m = 1,6 x 10° kg ;
e intensité de la pesanteur au sol : g =9,8 m.s?;
e masse volumique de 1'air au sol : po = 1225 g.m™ ;

e constante des gaz parfaits R =287 J / (kg.K).

On rappelle aussi que la loi d’atmosphére standard reliant pression et altitude découle :

- de conditions standard au niveau de lamer: po= 1013 hPa To=288,15K
- deI’équation de Laplace : dp = - pgdZ
- delaloi de Mariotte p/p =RT

- d’une loi de variation de température :
T=To+aZaveca=-6.5°1000 m (pour Z < 11 000 m)
T=T;=216.65 K (pour 11 000 m < Z < 20 000 m)
T=T:+b(Z-20000) avec b = 1°/1000 m (pour z > 20 000 m)

1°- Ecrire les équations représentant la loi standard p = f (Z) pour les trois tranches d’atmosphére
considérées (on supposera 1’accélération de la pesanteur constante : g =9,8 m.s™2).

2°- En supposant que le volume du ballon est largement supérieur 2 celui de la nacelle et du sauteur,
calculer le volume minimal de I’ensemble {ballon ; nacelle ; sauteur} a 40 km d’altitude.



QUESTION N° 5 - Le grand saut (suite) (3 points)

Partie B : Chute libre dans la haute atmosphére (stratosphere)

1°- Indiquer, brievement et sans faire de calcul, la raison pour laquelle on peut faire I'hypothése
d'une chute libre (sans frottement) pour cette premiere partie du saut.

2°- Dans cette phase de chute, on suppose la vitesse initiale nulle au moment du largage a l'altitude
de 39,045 km.
On considére que 1'accélération de la pesanteur vaut alors g = 9,7 m.s™.

Lorsque la vitesse maximale (1342,8 km.h™!) est atteinte :

a. Calculer la durée de la chute depuis le largage.

b. Calculer la hauteur de chute et 1'altitude atteinte.

QUESTION N° 6 - Mesure de la masse d'un astronaute (2 points)

Comment peser un astronaute dans une navette spatiale ou régne l'impesanteur ? Alors que
l'utilisation d'un pése-personne n'est plus possible, les scientifiques ont imaginé le dispositif
suivant : I'astronaute de masse M se place dans une cabine mobile de masse m = 20 kg le long d'un
rail & coussin d'air. La cabine peut osciller sous 1'action de deux ressorts de raideur k; = 2000 N.m™.
Lorsque la soufflerie d'air fonctionne, les frottements sur le rail sont négligeables.

Lors des tests du dispositif sur Terre, I'astronaute installé dans sa cabine provoque un déplacement
Xm = 0,5 m du centre d'inertie G en tirant sur un cible. A l'instant to = 0 s, il l1ache le céble avec une
vitesse initiale nulle et laisse osciller I'ensemble S sur le rail a coussin d'air disposé horizontalement.
1°- Etablir I'équation différentielle qui régit le mouvement de G et la résoudre.

2°- Expliquer pourquoi le dispositif peut étre utilisé en impesanteur.

3°- Application numérique : la période des oscillations mesurée est de 1 seconde. Calculer la masse
de I’astronaute.

4°- L’imprécision sur la masse de la cabine est de 50 g, sur la raideur du ressort de 0,1 % et sur la
période du mouvement de 0,001 s. Calculer I’imprécision sur la mesure de 1’astronaute.

QUESTION N° 7 ( 4 points)

Proposée antérieurement
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QUESTION N° 1 : (2 points)

Proposée antérieurement

QUESTION N°2 : Commande en hauteur d’un simulateur de vol articulé (5 points)

Les mouvements d’un simulateur de vol articulé ont pour but de provoquer chez le pilote des
sensations d’accélérations. Dans cet exercice simplifié, on s’intéressera au seul mouvement selon
I’axe Z (vertical).

La fonction commande en hauteur (donc selon 1’axe vertical) de ce simulateur de vol peut étre
représentée par le schéma simplifié suivant :

v

m

N8N N N A

Une masse mobile m de 800 kg est fixée sur un vérin hydraulique assimilable & un ressort de raideur
hydraulique r» = 7,5 10° N/m et 4 un frottement visqueux de coefficient f. L ensemble est soumis &
un effort de perturbation F(t) variable dans le temps, dirigé selon I’axe Z et représentatif des efforts
liés aux mouvements de I’atmospheére et des ordres de pilotage.
1 - Déterminer la fonction de transfert liant la position verticale Z(p) a I’effort de perturbation F(p)
en précisant les conditions de son obtention.
2- On s’intéresse a la seule réponse libre du systéme. On rappelle dans ce cas la forme canonique
d’une équation différentielle du deuxi€éme ordre :

vy’ +2 &0y + woly =0.
Donner I’expression littérale des paramétres canoniques de cette fonction dans le cas du mouvement
selon I’axe Z du simulateur.
3- Résoudre cette équation différentielle et discuter les différents cas possibles en fonction des
valeurs de &.
4- Application numérique : donner les valeurs numériques des paramétres canoniques de la fonction
dans le cas ou le facteur d’amortissement & vaut 0,5. En déduire la valeur de I’amortissement total.



QUESTION N°3 : Thermodynamique ( 4 points)

Pendant un vol de réception sur A400 M, Dédé le mécanicien navigant décide de faire chauffer 4
litres d’eau pour faire cuire des pates.

Il dispose d’une plaque de cuisson d’une puissance utile Pu = 2000 W.

Le volume d’eau passe de la température T a la température T + AT en un temps At.

I - Quelle est I’expression de la quantité de chaleur fournie par la plaque de cuisson pendant ce
temps At ?

2 - Pendant le méme temps At, le volume d’eau en train de chauffer diffuse dans 1’air ambiant une
quantité de chaleur k*(T-Tcab)*At ot Tcab représente la température de 1’air ambiant, supposée
constante et T représente toujours la température de 1’eau. On donne k = 8 W/K.

En appliquant le premier principe de la thermodynamique, identifiez une relation entre la
température de I’eau T, sa variation AT et le temps écoulé At.

Note : La capacité thermique massique de 1’eau liquide est ¢ = 4200 J/kg/K et sa masse volumique
est p = 1kg/L. On a également Tcab = 21°C.

3 - A partir de la relation établie & la question précédente, obtenir une équation différentielle du
premier ordre décrivant I’évolution de la température de 1’eau. Pour cela, on remplacera le rapport
AT/At par la dérivée temporelle de T, dT/dt. De plus, on considérera qu’a I’instant t=0, I’eau
était a température ambiante (T(0) = Tcab).

Au bout de combien de temps 1’eau devrait-elle atteindre 100°C, température a laquelle elle devrait
bouillir si la cabine était pressurisée a 1013 hPa ?

4 - Dédé, en mécanicien consciencieux, a chronométré 1’ébullition en 10 min 55 s. Quelle est la
température correspondant a ce temps de chauffe ?

5 - La température d’ébullition de I’eau diminue quand la pression ambiante diminue, comme
I’indique la table ci-dessous.

Pression ambiante (hPa) Température d’ébullition de I’eau (°C)
473,8 80

701,2 90

833,1 95

1013,2 100

Dans les conditions de vol du moment, le manuel de vol prévoit que la pression cabine ne peut étre
inférieure a 750 hPa. La pressurisation de I’avion de Dédé est-elle conforme au manuel ? Justifiez
votre choix.



QUESTION N° 4 : Amortisseur (4 points)

On doit gonfler a I’azote I’amortisseur d’un train d’atterrissage. Cet amortisseur est constitué
d’une chambre d’azote et d’une chambre d’huile séparées ’une de 1’autre par un piston mobile. La
chambre d’huile comporte un deuxiéme piston sur lequel sont montées les roues. On ne s’intéresse
dans cet exercice qu’au gonflage de la chambre d’azote.

A TD’état initial du gonflage de I’amortisseur, la chambre d’azote est vide. Elle atteint son
volume maximum de 1,7 L pour une pression supérieure a 3 bars ; pour des pressions plus fortes, le
piston séparateur est bloqué par des butées mécaniques. La température ambiante est de 21°C. On

considére I’azote comme un gaz parfait diatomique (y = 1,4)

Chambre
é_ d’azote
Manométre
a/ La documentation indique qu’a 15°C, cette chambre doit étre gonflée a 80 bars. A la

température ambiante de 21°C, quelle doit étre la pression dans la chambre pour qu’elle renferme la
quantité d’azote que préconise la documentation ?

b/ Le mécanicien dispose d’une bouteille d’azote de 100 L. A 1 ‘équilibre thermique a la
température ambiante de 21°C, le manométre de la bouteille indique 169 bars.

I connecte la bouteille & la chambre d’azote et ouvre la bouteille. Il la referme quand il lit
sur le manometre de la chambre la pression obtenue a la question précédente.
On fera I’hypothése pour cette question et la suivante que le volume de gaz qui passe de la bouteille
a la chambre d’azote subit une détente adiabatique réversible. Quelle proportion (en %) en masse
d’azote de la bouteille de départ a fini dans I’amortisseur?

c/ Toujours avec I’hypothése adiabatique réversible, calculez la température dans la chambre
d’azote a la fin du gonflage.

d/ Apres un certain temps, 1’équilibre thermique s’installe et 1’azote de I’amortisseur reprend la
température ambiante (21°C). Quelle est alors la pression de la chambre d’azote ? Faudra t ’il
donner un complément de gonflage ou dégonfler I’amortisseur pour rejoindre la pression identifiée
alaquestion1?



QUESTION N°5 : Approche et atterrissage d’un F18 ( 3 points)

Un F-18 a la masse de 32 000 Ib se prépare a I’atterrissage. Pour cela, il se présente sur une
trajectoire d’approche a 3° par rapport a la piste supposée parfaitement plane et horizontale. Sa
vitesse est alors de 125 kt. Sur cet atterrissage, le pilote n’effectuera pas d’arrondi, c’est a dire qu’il
approchera du sol sans modifier sa trajectoire jusqu’a 1’impact.

1 - Calculer I’énergie cinétique de 1’avion sur son plan d’approche, juste avant I’impact avec le sol.
2- Calculer la vitesse verticale d’impact avec le sol et I’exprimer en ft/min.

3- En considérant que, lors de 1’impact, la composante horizontale de sa vitesse n’a pas été
modifiée, calculer I’énergie cinétique de I’appareil juste aprés 1’impact.

4- Ou est passée la majeure partie de la différence d’énergie cinétique entre la question 1 et la
question 3 ?

5- Suite a une panne du systéme de freinage normal, il doit freiner avec le systéme de freinage
secours en adoptant un taux de décélération longitudinale inférieur a 0,2 g. Calculer la distance de
freinage minimale nécessaire a I’arrét complet de 1’appareil. On considérera que sa vitesse en début
de freinage est égale a sa vitesse juste aprés [’impact au sol.

1kt = 1,852 km/h

125kt 1 ft=0,3048 m
1 Ib = 0,454 kg
g= 9,81 m.s?

QUESTION N° 6 : Intégration ( 2 points)
Calculer I’intégrale suivante : j;': e cos 2x dx
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QUESTION N° 1 (2 points)

A Tl'aide de l'analyse dimensionnelle, retrouvez o, 3, y dans la formule donnant la fréquence
de vibration d'une corde, sachant qu'elle est de la forme :

N=KIo TB py
ol : - N = fréquence de la vibration - 1=longueur de la corde
- T = force de tension - = masse linéique de la corde

- K = constante sans dimension

QUESTION N° 2 : (3 points)

Au fond d’un verre d’eau (que I’on assimile a un cylindre de rayon Ro), on pose une bille de rayon
Ri.

On remplit ensuite le verre d’eau jusqu’a ce que 1’eau affleure au ras de la bille. On suppose que la
bille est suffisamment lourde pour demeurer au fond du

—

Ro

verre.
On retire ensuite la bille du verre et on y conserve 1’eau a 1’intérieur.

Existe-il d’autres billes (par exemple de rayons différents) permettant également & 1’eau d’affleurer
avec le méme volume d’eau (celui obtenu précédemment avec la bille de rayon Ry) ?



B ——
RO
QUESTION N° 3 : (4 points)
P(t), V(1)

Q = K*AP

AP =P - Pentree
Pentrée
Plim = 600 hPa

Le réservoir de carburant d’un avion est a moitié vide.

Celui-ci, d’un volume total de 700 L, est rempli de 350 L de carburant.

Le reste est rempli d’air a pression et température atmosphériques (1013 hPa et 25°C).

La mise a I’air libre du réservoir est bouchée (on considére donc que la poche d’air dans le réservoir
est étanche et on assimilera 1’air & un gaz parfait diatomique y = 7/5) et le soutier procéde au
remplissage du réservoir. Il pompe donc du carburant vers le réservoir a une pression max de 9 bars.

Q 1) En supposant que la poche d’air subit une compression adiabatique réversible durant le
remplissage du réservoir, calculer la température du gaz quand la pompe & essence ne permettra
plus de remplir le réservoir, c'est-a-dire lorsque la pression de la poche d'air atteindra 9 bars.
Calculer également le volume de carburant ajouté dans le réservoir.

Q 2) L’avion est entreposé dans le hangar pour la nuit & une température de 13°C et 1’équilibre
thermique finit par se faire (on abandonne ici I’hypothése adiabatique).
L’air dans le réservoir étant supposé &tre un gaz parfait, quelle va étre la pression dans le réservoir ?

Q 3) Le réservoir est connecté au moteur de 1’avion par une tuyauterie de section circulaire de rayon
R. La tuyauterie est connectée d’un coté au réservoir et de I’autre au moteur.



Dans un premier temps, la pompe carburant a I’entrée du moteur n’appelle qu’un débit Q; = 120
L/heure, ce qui fait baisser le niveau du réservoir.

Calculer la loi de pression de I’air dans le réservoir en fonction du temps (on supposera que la
détente de I’air dans le réservoir est cette fois lente et isotherme). On considére encore que 1’air est
a 13°C.

Q 4) On admettra que le débit volumique Q dans la tuyauterie est proportionnel a la différence de
pression AP entre les deux extrémités de la tuyauterie : Q = K*AP avec K = 1,04 . 10 SL
Donner les unités de la constante K dans le systéme international (longueur/temps/masse).

Q 5) La pompe a I’entrée du moteur peut assurer le débit Q; tant que sa pression d’entrée est
supérieure a Pim = 600 hPa. Quand la pression d’entrée atteint ce seuil, la pompe maintient cette
pression a ’entrée du moteur et le débit de carburant dépend de la pression dans le réservoir (Q =
K*AP). Le moteur cale lorsque le débit de carburant est inférieur & Q2= 20 L/h.

Calculer le volume de carburant restant dans le réservoir au moment ot le moteur cale (on
supposera encore que la détente de I’air dans le réservoir est lente et isotherme).

QUESTION N° 4 : (2 points)

Guillaume vient d’acheter un nouveau congélateur pour pouvoir profiter des glaces.

La température dans son cellier est de 35°C et la pression ambiante est de 1024 hPa. Avant de le
brancher, il vérifie que la porte est bien montée. Il peut I’ouvrir et la fermer sans effort.

Aprés I’avoir branché, porte fermée, quand le thermostat monté sur le congélateur lui indique qu’il
a atteint une température de -18°C, il veut ouvrir la porte pour le remplir et se rend compte qu’il
doit fournir un effort conséquent. La porte a une dimension de 60 cm x 40 cm. On considérera que
le congélateur ne contient que de 1’air et que celui-ci est un gaz parfait.

Q1) Expliquez pourquoi Guillaume doit forcer pour ouvrir la porte.
Vous étayerez votre explication avec un rapide calcul.

Q2) Guillaume estime ’effort & 40 daN. Comparez a votre résultat et commentez.

QUESTION N° 5 (3 points)

Un ressort vertical, de masse négligeable et de longueur au repos Lg, est fixé en son extrémité
supérieure.

En son extrémité inférieure, on accroche une masse M considérée comme ponctuelle.
On appellera L la longueur du ressort & un instant donné.
1) Quelle est la dimension, en unités SI, de la raideur k du ressort ?

2) Quelle est la longueur Lg du ressort a I'équilibre ?



Que fait la masse si elle est écartée de sa position d’équilibre ?
3) Depuis cette position d'équilibre, on souléve la masse d'une hauteur telle que la longueur du
ressort devienne Ly, avec Lr < Lo < Lg. A l'instant t = 0, on lache la masse M.
Etablir I'équation différentielle qui régit le mouvement de la masse M.
Calculez la période du mouvement en fonction de m et de k.
4) Pour quelle position de M la vitesse est-elle maximale ?
5) En appliquant le principe de la conservation de 1’énergie, calculez cette vitesse maximale.
Application numérique :
- k =10 unités SI -M=500g - g=10 m/s?
-Lr=15cm -Log=17cm

QUESTION N° 6 (3 points)

Un circuit série comporte un générateur, maintenant entre ses bornes une tension constante E=6 V,
un interrupteur K, une bobine (L, r) et un conducteur ohmique de résistance r’.

OnposeraR=r+r’et 1= %

On ferme K a la date t = 0.

ETi) Lr

M

1) Etablir I’équation différentielle qui définit la tension E en fonction du courant i et des éléments
du circuit.

2) Résoudre cette équation. Comment appelle-t-on T ?
3) A partir de I’enregistrement ci-dessous, déterminer :
a) la valeur de R,

b) la valeur de t,
¢) lavaleurde L.



0 10 20  t(ms)

4) On suppose r1.i << L.%.

Quelle est I’expression de la tension Uap aux bornes de la bobine ?

QUESTION N° 7 : (3 points)

Une masse ponctuelle m est fixée aux deux extrémités d'une tige verticale de longueur h =40 cm
par deux fils inextensibles de longueur 1 = 30 cm.

L'ensemble est animé d'un mouvement de rotation autour de 1'axe de la tige.

La vitesse angulaire de rotation étant égale a w, les deux fils sont tendus et, & 'instant t, le systéme a
l'allure représentée sur la figure ci-dessous:

)fl et sz désignent les tensions des deux fils comme indiqué sur la figure.
1) Exprimer les normes Tiet T2 des tensions des deux fils.

2) A quelle condition les deux fils sont-ils tendus ?
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EXERCICE N°1 (2 points) :

Proposé antérieurement

EXERCICE N°2 (2 points) :

1) Montrer qu’une pression de 1,013 bar « équivaut » & 2116 livres-force/pied carré

1 livre-force = 4,448.10°! daN
1 pied (foot) =3,048.10"' m
1 bar = 1.10° hPa

2) En déduire le facteur de conversion entre, d’une part, la valeur de I’unité de masse (le
« slug ») dans le systéme « British Engineering Units » (slug, ft, s) cohérent (i.e. permettant
de se passer de constantes de conversion dans les équations de la physique) et, d’autre part,
le kg du systéme international.

EXERCICE N°3 (3 points) :

Déterminer la force constante agissant sur un avion embarqué Super-Etendard de 12,5
tonnes dans les cas suivants :

1. I est accéléré du repos jusqu'a 250 km/h en 2,2 s au catapultage.

2. Il est freiné de 180 km/h jusqu'au repos en 40 m par un brin d’arrét accroché par sa crosse
d’appontage (le mouvement de l'avion est dans la direction positive de 1'axe des x).



EXERCICE N°4 (3 points) :

Note :
a) on se contentera de calculer les pourcentages avec un seul chiffre aprés la virgule (ex : 18,6 %).
b) les questions 3 et 4 sont indépendantes.
L’assemblage de la station spatiale internationale (ISS) a nécessité, hors visites d’équipages et vols
de ravitaillement dédiés, 29 lancements permettant sa pleine exploitation (capacité initiale
opérationnelle - Initial Operationnal Capability), se décomposant ainsi :

- 2 lancements de fusée « Proton-K » russe;

- 2 lancements de fusée « Soyouz » russe;

- 25 lancements de navettes spatiales américaines (« Space Transportation System »),
partiellement réutilisables et toutes pilotées par un équipage.

A la date du premier lancement de la séquence d’assemblage de I’'ISS par une fusée « Proton-K » en
Novembre 1998, la fiabilité de ces différents lanceurs s’établissait comme suit :

- Proton-K : 5 échecs partiels (orbite prévue non atteinte) ou totaux (destruction du lanceur) sur les 76
demiers lancements depuis 1990.

- Soyouz : taux de succes de 97,5 % pour les différentes versions aprés ~1500 lancements.

- STS: 92 lancements depuis 1’origine dont 1 échec partiel (orbite trop basse), et 1 échec total
(destruction de Challenger et perte de 1’équipage au lancement en 1986).

1) Quelle était alors la probabilité de pouvoir acheminer en orbite sans échec au lancement 1’ensemble
de ces 29 éléments en vue de leur assemblage pour espérer atteindre 1'TOC ?

Le premier lancement d’un élément de I’ISS par la navette spatiale eut lieu lors de son 93° vol. La
navette Columbia fut perdue avec son équipage lors du 113° vol STS en 2003, lors de la rentrée
atmosphérique, alors que restaient encore a effectuer pour atteindre 1'IOC :

- 1 lancement de fusée « Soyouz » dédié, et
- 15 vols de navettes spatiales dédiés, sans transfert possible sur un autre lanceur.

2) Quelle était, lors de la reprise des opérations de lancement des éléments de I’ISS en 2006, la
nouvelle probabilité de pouvoir atteindre 1’IOC sans nouvel échec au lancement ?

3) Aucun nouvel incident ou accident n’a été a déplorer jusqu’a la 135° et derniére mission de
la navette spatiale, ni sur la fusée Soyouz, mais une série d’échecs a ramené la fiabilité
démontrée du Proton-K a 86,9%.

Sachant que le premier lancement (cceur de I’ISS) était critique et que lancer un exemplaire
identique de rechange déja construit était possible (toujours sur Proton-K), quelles étaient
rétrospectivement les chances de pouvoir acheminer en orbite le matériel nécessaire a
I'IoC?

4) L’ISS pesait environ 450 tonnes a I'JOC. La fusée Saturn V, capable de satelliser 140 tonnes
dans les mémes conditions, a connu 12 lancements réussis sur 13 (1 échec partiel).
En considérant que toutes les opérations d’assemblage orbital et de mise en ceuvre post-
lancement se soient parfaitement déroulées (comme pour I’ISS), quelle aurait été la
probabilité d’atteindre I’TOC d’une station orbitale équivalente en masse (mais d’une
architecture différente) ?



EXERCICE N°5S (3 points) :

Un avion de masse m effectue un atterrissage de la facon suivante : a I’impact, a vitesse Vo au début
de la piste, le pilote maintient le nez haut pour profiter de la décélération aérodynamique. Les
moteurs sont réduits et la poussée est nulle.

A la vitesse V1, le pilote pose le train avant et freine. La phase transitoire est supposée instantanée.

On fait les hypothéses simplificatrices suivantes :
a) dans la phase nez haut, la force de freinage due au contact train-piste est négligeable ;
b) dans la phase freinée, la trainée aérodynamique devient négligeable devant la force des
freins.

On donne :
- p=1,20kg/m3
- masse de I’avion a I’atterrissage m = 75000 kg
- surface de référence de ’avion S = 250 m?
- g=9.81 m/s?
- ufreinage = 0,255 pour une piste séche
- vitesse a I’'impact Vo =75 m/s
- Cx del’avion nez haut =0,1

1) Calculer la longueur d’arrét dans les deux cas suivants :
- piste séche, train avant posé & V1 = 63,9 m/s
- piste séche, train avant posé a Vi =59 m/s
Dans les deux cas, comparez I’énergie absorbée par les freins

2) Existe-t-il une vitesse Vi optimale pour laquelle la distance d’atterrissage est minimale ?
Quelle est la distance minimale ?

3) Mémes questions si la piste est mouillée et si le coefficient de freinage n’est plus que de
pn=0,102.

EXERCICE N° 6 (2 points):

Un avion, aprés décollage par vent nul, peut monter avec une pente de 18 %, en tenant sur sa trajectoire
une vitesse par rapport a I’air de 150 kt.

11 doit décoller d’une piste dans 1’axe de laquelle se trouve une colline de 500 m de hauteur par rapport
au terrain, située & 3 km du point de décollage.

1 - Sachant qu’il est tenu par le contrdle de poursuivre son décollage dans 1’axe, quelle doit étre
la force du vent de face pour qu’il passe a 150 m au-dessus du relief ?

2 - Que se passerait-il si, aprés le décollage, le vent était arriére avec une force de 12 kt ?



EXERCICE N° 7 (5 points) :

L’Airbus A310 Zéro-G, exploité par une filiale du Centre National d’Etudes Spatiales, permet de
simuler des conditions d’apesanteur en décrivant des trajectoires paraboliques. Les scientifiques
peuvent ainsi mener des expériences sur de bréves périodes sans avoir recours aux missions
spatiales.

Document 1 : Trajectoire parabolique de I’Airbus Zéro-G

Pour que les passagers et le matériel embarqués dans 1’ Airbus A310 Zéro-G soient en apesanteur
dans le référentiel de I’avion, et qu’ils se mettent a « flotter », il faut que I’avion soit en chute libre.
Dans le référentiel terrestre, un corps est en chute libre lorsque la seule force qui s’exerce sur lui est
le poids. Comment mettre I’avion en condition de « chute libre », peut-on se demander ? Rien de
plus « simple » : il suffit que le pilote de I’avion arrive a suivre la bonne trajectoire parabolique.

Extrait d’un article de presse

Document 2 : caractéristiques du vol parabolique

Pente au début de la parabole 47°
Altitude au départ et a la fin de la parabole 7600 m
Vitesse au début de la parabole 527 km.h’!
Altitude au sommet de la parabole 8200 m
Vitesse au sommet de la parabole 355 km. h!
Durée d’apesanteur (0 g) 22s
Données :

=  Masse de I’ Airbus A310 Zéro-G et de son équipement : m = 1,5x10° kg ;
» Constante de la gravitation universelle : G = 6,67x10!! m® kg!.s

* Intensité du champ de pesanteur a la surface de la Terre : g = 9,81 N. kg
= Masse de la Terre : Mr = 6,02x10** kg

= Rayon de la Terre = 6,38 x10°m

On se place dans le référentiel terrestre considéré comme galiléen sur la durée d’une parabole.



1. Etude du mouvement

Montrer que la trajectoire suivie par ’avion est modélisable par une chute libre.
Note : on considére que les forces dissipatives sont totalement compensées durant cette phase

(poussée des moteurs).

2. Intensité du champ de pesanteur dans un vol Zéro-G

2.1 En détaillant votre raisonnement, montrer que I’intensité de la pesanteur gn, en un point situé
a I’altitude h au-dessus de la surface de la Terre, peut s’écrire :

=G —x_
9 =0R +n)?

2.2 Justifier, a partir du résultat précédent, qu’il est 1égitime de considérer que 1’intensité de la
pesanteur est constante lors d’un vol Zéro-G.

3. Durée des phases d’apesanteur

On étudie le mouvement dans le repére xOy donné ci-dessous, le point O étant le début de la

parabole.
On considére que I’intensité de la pesanteur terrestre est constante lors d’un vol Zéro-G et qu’elle

est égale 2 g = 9,8 N.kg-1
by

0 ¢

3.1 Etablir les équations du systéme en chute libre selon x et y .
3.2 En déduire la durée d’apesanteur. Ce résultat est-il cohérent avec la donnée du document 2 ?

3.3 Quels paramétres faut-il modifier pour augmenter la durée d’apesanteur ? Cela vous
semblerait-il possible pour cet avion ?
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EXERCICE N°1 (1.5 point) :

Dans un gaz a haute température (ou les phénoménes thermiques ne peuvent plus étre négligés), le
nombre de Prandtl est un parameétre de similitude sans dimension qui peut étre vu comme un
indicateur de I’importance relative des phénomenes aérodynamiques par rapport aux phénomenes
thermiques.

Comme les nombres de Mach, Reynolds etc., la similitude des phénoménes physiques observés (par
exemple entre des conditions de vol réelles et en soufflerie) n’est possible que pour des valeurs
proches de Pr caractérisant les deux environnements.

Pr=p. A2.CpP

p=v*p (p est la masse volumique)

v est la viscosité cinématique en m?/s
A est la conductivité thermique en W/(m.K)
C, est la capacité thermique massique (ou « chaleur massique ») du gaz & pression constante

(On rappelle que C, —Cy = R = P/(p.T) conformément aux lois de Mayer et de Boyle-Mariotte)
Déterminer les valeurs respectives des coefficients a et b.

EXERCICE N° 2 (1.5 point) :

La vitesse de propagation des ondes sonores dans un gaz peut se mettre sous la forme :
V =k.P*pP

ou k est un coefficient sans dimension.

P et p sont respectivement la pression et la masse volumique du gaz.

Déterminez, par I’analyse dimensionnelle, I’expression de V.



EXERCICE N°3 (2 point) :

Bonjour les décibels

On représente couramment la réponse d’un systéme (sortie) par rapport a une entrée selon
une échelle logarithmique (gain en décibels Ggs).

Soit un dispositif résistif quelconque a 1’entrée duquel on applique une tension U;
correspondant & un courant d’intensité |1, et aux bornes duquel on mesure la tension U; et le
courant de sortie |, (ce qui implique au minimum, et suivant le type de courant, une
résistance -ou impédance- équivalente R; branchée aux bornes du dispositif).

On fait varier continuellement et de maniére périodique le signal U: et on mesure la réponse
Uz pour différentes fréquences, en commengant par les plus lentes.

a) Sachant par définition que le gain en Puissance s’exprime comme Ggs” = 10.log(P2/P1),
quelle est la relation entre le gain en Amplitude et celui en Puissance ?

b) Quelle pourrait étre sa définition ?
Justifier votre affirmation.



EXERCICE N°4 (5 points) :

Le retour du Trident

SNCASO S0-9050
Trident Il

Contexte :

Devant la prolifération de menaces aériennes et balistiques imposant des temps de réaction trés
courts et des distances importantes & parcourir, I’Etat-Major des armées et la DGA ont décidé de
revisiter le concept issu de la fin des années 1950 d’intercepteur « Trident » a propulsion mixte
(deux réacteurs aux extrémités d’ailes et un moteur fusée en propulsion centrale).

On démontre que la meilleure pente de montée d’un aéronef & réaction s’effectue a 1’incidence de
finesse maximale de I’avion fmax= (Cz/Cx)max, qui est aussi I’incidence & laquelle la trainée est
minimale. C’est I’option retenue pour permettre & 1’appareil de prendre une trajectoire globalement
orientée selon son cap d’interception, et passer le mur du son sans empreinte perceptible au sol,
lorsque la poussée vient a excéder le poids et la trainée de la machine selon une trajectoire de plus
en plus verticale (aprés consommation d’une certaine quantité de carburant/comburant).

Le Trident V est congu de telle maniére (profil et calage/incidence de 1’aile principalement) que
lorsque la pente maximale réalisable au décollage & Mrom est réalisée, 1’incidence de [’avion soit
nulle (pas nécessairement celle de I’aile). Dans ces conditions, le vecteur vitesse, la ligne de foi du
fuselage et les poussées des 3 moteurs sont coplanaires et 1’assiette géométrique de 1’avion est donc
considérée comme égale a la pente.



Note : les deux parties (A et B) de I’exercice sont indépendantes
A) Lancement (on considére les poussées et la masse du Trident Mtom constantes)
1) Donner I’expression et calculer la pente maximale atteignable par I’avion au décollage.

On fera I’hypothese des « petits angles » pour le cosinus dans cette seule question et il est
demandé de faire un schéma.

Pour minimiser la masse de cet avion-fusée, son train d’atterrissage est dimensionné pour la fin de
sa mission, avec peu de carburant restant. Il est donc accéléré sur une rampe en sortie de laquelle il
atteint les conditions calculées précédemment.

2) Quelle doit étre la portance développée en sortie de rampe ?
Que vaut alors la trainée ?

3) Calculer le facteur de charge n (rapport portance/poids) — sans dimension — en sortie de
rampe.

4) Sachant que la trainée d’un aéronef peut étre vue comme la somme de la trainée de profil
(de coefficient Cxo, considéré ici comme constant) et de la trainée induite par la portance (de
coefficient K*Cz2 on K<<1 est constant), justifiez I’approximation Cz = fmax*Cxo pour des
calculs initiaux.

5) Considérant un lancement au niveau de la mer en conditions standards, calculer la vitesse
nécessaire et minimale en sortie de rampe de I’intercepteur.

N

On accélére I'intercepteur sur la rampe grice a une catapulte électromagnétique qui fournit
constamment un surcroit d’accélération longitudinal de 2go sur une premiére partie horizontale
jusqu’a obtenir la vitesse précédemment calculée puis, selon un tremplin assimilé a un arc de cercle,
assure le maintien de cette vitesse jusqu’a la sortie de la rampe a la pente calculée précédemment.

6) Considérant la poussée fournie comme constante en module, proposer un bilan des forces et
estimer la longueur minimale de la rampe horizontale.

7) Calculer le rayon de courbure constant* de la rampe pour maintenir une accélération
centripéte ne dépassant pas 3go.

8) Faire le bilan des distances et temps de parcours de ces deux segments ainsi que la longueur
totale d’envol.

9) Calculer la hauteur totale de 1a rampe (1a ou le Trident est 1ibéré) et commenter briévement
le résultat.

* dans les faits, on aurait un rayon de courbure progressif pour limiter le « jolt » (dérivée de
I’accélération centripéte, qui passant ici instantanément de nulle a 3go est en théorie infinie)



B) Montée et gestion de 1’énergie et de la propulsion mixte

On suppose une détente parfaite des gaz, la poussée du M-88 se réduisant alors au débit massique
multiplié par la différence des vitesses (Vi et V) oll V est assimilée a la vitesse de I’aéronef.

1) Connaissant les caractéristiques du moteur, estimer la vitesse V correspondant aux données
« nominales » publiées dans des conditions standard au niveau de la mer.

2) En déduire la vitesse d’éjection des gaz Vje du M-88 (on la considérera comme constante)

Le Trident ayant pris son cap d’interception, il poursuit sa montée selon une pression dynamique
constante estimée a 30kPa, afin de permettre aux moteurs M-88 de fonctionner dans les meilleures
conditions possibles, tout en se rapprochant de la menace.

3) A quelle altitude la poussée combinée des réacteurs ne sera plus que la moitié de celle du
moteur fusée (cette derniére étant considérée comme constante) ?
On utilisera la relation p/po = (20-H(km))/(20+H(km))

4) En déduire la vitesse de vol et le Mach a cette altitude (pour le calcul de la vitesse du son, on
prendra y = 1.4 et R = 287 Unités S.1.). On considérera I’atmosphére comme standard (15°C
au niveau de la mer, décroissance de 2°C par 1000 ft et constante a partir de 11 km
d’altitude)

5) En termes énergétiques, quelles sont les parts respectives d’énergie potentielle et cinétique a
ce point de la montée dans le bilan total ?

6) L’objectif étant a ce stade de maximiser la prise d’énergie (énergie totale), pour permettre un
tir d’engin dans les meilleures conditions (les autres parameétres de la mission n’étant pas
limitatifs), est-il physiquement préférable d’accélérer davantage ou de monter plus
haut (argumentez bri¢vement) ?



Accélération de la pesanteur : go =9.81 my/s?
Masse volumique de I’air au niveau de la mer (décollage) po =1.225 kg/m?
Trident V (cellule)

Longueur : L =327 m

Envergure totale (hors nacelles moteur, non portantes) :
Surface Alaire (référence des coeffs aérodynamiques) :

Corde moyenne :
Allongement :

Masse maximale au décollage :

Masse a vide (avec armement et carburant résiduel) :

Coefficient de trainée a portance nulle (subsonique) :

Finesse maximale (subsonique) :

baile =11.43m
SREF =62.25 m?
C =544 m
A =2.10

Mrom =33240kg
Mzrm = 16395 kg
Cxosub = 0.038 (référence Srer)

frax  =5.8

Moteur M-88

Poussée unitaire pleins gaz avec post-combustion : Fivss-pc 75000 N
Poussée unitaire pleins gaz « secs » : Fivss-sec 50000 N
Consommation spécifique pleins gaz avec post-

combustion : SFCpc 4.72E-05 kg/(N.s)
Consommation spécifique pleins gaz « sec » : SFCe: 2.22E 05 kg/(N.s)
Débit d'air nominal (@ 100% RPM) : Qumss 65 kg/s
Diamétre du Fan Dfan 0.696 m

Taux de compression Tc 245 :1

Taux de dilution L 03 :1
Température d'entrée turbine T 1850 K
Moteur-fusée Vinci

Poussée unitaire Fuina 150000 N
Stoechiométrie LOX/LH2 (en masse) TLOX/LH2 5.8:1
Pression de chambre Pchambre 6.08E+06 Pa
Impulsion spécifique Isp 465 s
Vitesse d'éjection des gaz Vevinc 4562 m/s
Ratio d’expansion de tuyére Tnozzle 240:1
Puissance de la turbopompe LOX Pwiox-tp 3.50E+05 W
Puissance de la turbopompe LH2 Pwina-tp 2.40E+06 W

EXERCICE N°5 (5 points) :

Proposé antérieurement



EXERCICE N°6 (5 points) :

Carrier Command

Un batiment de projection et de commandement, assisté d’un groupe de soutien (en haut & gauche
sur le dessin) fait route a la vitesse de 20 nceuds et & 200 milles marins au large, parallélement a la
coOte sensiblement Nord-Sud d’un pays & problémes. Et c’est 14 que vous intervenez en tant que
planificateur de mission.

Son groupe aéromobile embarqué doit exfiltrer des prisonniers dans un camp situé a 500 milles
marins a 'intérieur des terres (représenté par 1’étoile a cinq branches sur le dessin). 11 disposera de
30 minutes maximum sur zone pour mener & bien l’opération, avant que d’éventuels renforts
appelés par les gardes du camp ne viennent compliquer la situation. Cette durée ne peut étre étendue
pour conserver des marges en autonomie carburant compatibles d’alea divers (météo, menaces etc.).
On la considérera comme nominale (i.e exactement 30 minutes seront passées sur zone), pour la
planification de la mission.

Le groupe aéromobile est constitué, entre autres, de drones et d’hélicoptéres hybrides a grande
vitesse, fixant la vitesse d’avancement du dispositif autour de 240 nceuds.

Au moment ou le dispositif arrivera sur zone (camp de prisonniers), le groupe naval sera
exactement a I’ouest du camp (relévement 270°) et gardera le méme cap jusqu’a la récupération des
aéronefs.

L’arrivée sur zone est prévue a 03h00 du matin (heure locale).
Déterminez les grandes lignes et la timeline de 1’opération (en heures locales, sans vent):
a) I’heure de décollage du dispositif
b) Laroute a prendre a I’aller
¢) L’heure de franchissement de la cdte a 1’aller ET au retour
d) La route de retour
e) L’heure de la récupération (entrée dans la zone de contrdle du bateau)
f) Le temps total de navigation aérienne du dispositif (temps sur zone compris) .
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EXERCICE N° 1) {2 points)

Consommation impulsive...

On applique le qualificatif « spécifique » a une grandeur pour signifier qu’elle se comprend « par
unité de » (masse, volume, force etc.)

. . > . . — = tr—
L'impulsion d’une force I est une quantité vectorielle définie telle I = ft.f F.dt
t

On peut comparer lefficience d’un générateur de poussée a un autre (typiquement un
turboréacteur ou un moteur fusée) soit en considérant Csp, Sa consommation (massique) spécifique
(i.e. par unité de poussée), soit son impulsion spécifique Is, (i.e. par unité de poids consommée, avec
g =go=9.81m/s).

1) En considérant une force moyenne constante en module et en direction Fmoy, écrivez la
relation liant la consommation spécifique a I'impulsion spécifique.

2) On peut dés lors établir au premier ordre une relation simple entre la vitesse d’éjection des
gaz Ve d’une part et Isp ou Csp d’autre part. Considérant un générateur de poussée a simple
flux (turboréacteur « pur»), toute chose étant égales par ailleurs, améliore-t-on
respectivement lsp, Csp en augmentant ou en diminuant Ve ?



EXERCICE N° 2) (1 points)

Le nombre de Reech (Rec) est un nombre sans dimension utilisé en mécanique des fluides. Il est
utilisé pour caractériser le rapport entre les forces de pesanteur (liées a la gravité) et les forces
d’inertie (liées a la vitesse de I'écoulement) du fluide. Ce nombre est notamment utilisé dans le
domaine de I'architecture navale.

1)

2)

Re. = go™.1%.u®

ou u est la vitesse moyenne de I'écoulement, go I'accélération dans le champ de pesanteur
terrestre et | une longueur caractéristique.

Proposez une solution [A;, B;, Ci] pour I'expression de ce nombre Ree.

En météorologie des montagnes (aérologie), on utilise une expression du nombre de Froude
Fr (sans dimension également) :

Fre=u/(N.h)

Ou h est la hauteur au-dessus du sol de I'obstacle vertical qui s'oppose au passage de la
masse d’air, et N est la fréquence a laquelle la masse d’air se met a osciller en présence de

do . o . . . dé
I'obstacle avec N = ﬁ% * -, ou 0 est appelée la « température potentielle » de I'air et oh

est le gradient de température.

Le nombre de Reech peut étre exprimé en fonction du nombre de Froude. Proposez-enh une
expression par analyse dimensionnelle.



EXERCICE N° 3) (4 points)

« Keep Cool »
Nota : parties 1) et 2) indépendantes

Afin de s’affranchir de la dépendance au kéroséne et face a la montée des menaces
balistiques et hyper-véloces « proliférantes », la DGA et I'industrie ont décidé de développer et
mettre au point un intercepteur hypersonique. Sa propulsion sera notamment assurée par des
turboréacteurs fonctionnant au méthane liquéfié a basse température (LCH4, issu de Gaz Naturel
liquéfié ou synthétisé). Pour éviter I'évaporation naturelle et se passer d'un lourd systeme de
conditionnement actif, ceci implique « nécessairement » des temps de vol courts, donc de tres
grandes vitesses si I'on veut avoir un grand rayon d’action. En retour, on utilise ce carburant comme
« puits de chaleur » pour refroidir la structure, abaisser la température de I’air admis aux moteurs,
puis l'injecter sous forme gazeuse dans les chambres de combustion.

Le bord d’attaque, perpendiculaire a I'écoulement, et a travers lequel est admis le carburant est
réalisé en alliage résistant aux trés hautes températures (Inconel), et le LCH4 sort a -162°C du
réservoir pressurisé a 1 atmospheére (1013.25 hPa) a I'altitude de vol considérée, compromis entre
la masse du réservoir et la limitation de la vaporisation spontanée. On I'assimilera a une conduite
circulaire, de température toujours égale a la température du « point d’'impact » (T;) telle que

Ti/Ts = (1+(yair-1)/2*Mo?) ou

Ts est la température statique (ambiante) a I'altitude de vol considéré (en Kelvin)
Yair st le rapport des « chaleurs massiques » de |'air a pression/volume constant Cpair/Cvair= 1.4
Mo est le nombre de Mach de vol {ou de I'écoulement a I'infini amont)

—X—»

1) Dans un barreau homogéne de section A (en m?) et isolé mis simplement en contact avec une
source chaude et une source (plus) froide (de températures respectives Tc et Tf), le taux de transfert
par conduction de chaleur dQ (en J) par unité de temps dt vaut :

dQ/dt = -k.A.dT/dx

ou x est le coefficient de conduction (ou conductivité) thermique et x (en m) est définit positivement
en allant de la source chaude vers la source froide.

a) Donnezl'unité de x

b) Montrez que dans le cas d’une conduite circulaire de rayon interne r; et externe r, et de
longueur L, considérant des températures T, et Tp uniformes, ce taux de transfert de chaleur
vaut :

dQ/dt = 2n.x.L*(Ta-To)/In(ro/1a)



2) en considérant :

Un débit massique Dcna = dm/dt de carburant LCH4 constant
Une température d’admission (Teryo_LcHs =-162°C) dans le bord d’attaque pratiguement égale
a la température de vaporisation sous 1 atm (Tvaporisation_LcHa = -161.48°C)

Estimer a partir de quelle longueur du bord d’attaque le méthane s’écoule sous forme exclusivement
gazeuse.

Données :

Chaleur latente de vaporisation du méthane liquide (3 -161.48°C sous 1 atm) : Quyap = 510.83 ki/kg

Masse volumique du méthane liquéfié (a -162°C sous 1 atm) ! Peryo_Lcna = 422,36 kg/m?3
Masse volumique du méthane gazeux (>-161.48°C sous 1 atm) * Paz_cna = 1,816 kg/m?3
Capacité calorifique du méthane a pression constante : Cpcha = 2000 J/kg/K
Capacité calorifique du méthane a volume constant : Cvena = 1538 J/kg/K
Longueur du bord d’attaque {(1/2 envergue) :L=5m

Rayon interne du bord d’attaque 1ra=45mm

Rayon externe du bord d’attaque 1, =50 mm
Conductivité thermigque de I'Inconel X-750 I Kx.750 = 20 S.1.
Constante thermique spécifique de I'air : Rair = 287 J/kg/k

Débit massique de carburant : Dena= 4,52 kg/s

Le point de vol considéré est Mach 3.85 a 20 km d’altitude oU il régne une température de -56°C, et
une pression de 5529 Pa.

b)

d)

e)

Estimez le Mach minimum de vol pour que le carburant soit entiérement transformé en gaz lors de
son passage dans le bord d’attaque (nécessaire avant son injection dans le moteur).

En considérant "équation de continuité, calculez la vitesse d’écoulement du CH4 en phase purement
liquide, puis purement gazeuse dans la conduite. Calculez le nombre de Mach en phase gazeuse.

Sans préjuger d’'un quelconque dispositif en aval ou variation de section, qualifieriez-vous
I’écoulement restant dans le bord d’attaque du méthane gazeux (entourez) de :

1. Isotherme
2. Adiabatique
3. Isentropique

Du fait des caractéristiques aérodynamiques de I'intercepteur, on estime la pression dynamique
« amont » minimale pour la sustentation a 'altitude considérée a 8600 Pa. Faites le lien avec le Mach
minimum de vol calculé en b) et statuez sur le caractére prioritairement limitatif de la sustentation
ou de la propulsion.



EXERCICE N°4) (4 points)

1)

2)

3)

4)

5)

« Extinction des feux | »

En considérant le systéme « Intercepteur Hypersonique » évoqué précédemment, de
masse m + la quantité de carburant brillée et expulsée dme, écrire I'expression de la
variation de la quantité de mouvement du dit systéme pendant le temps correspondant
écoulé dt. On 'exprimera en fonction de vinter/ ro (vecteur vitesse de I'intercepteur par
rapport au repére Ro local), ge=dme/dt, le débit total de carburant, et Vgjection/inter l€
vecteur vitesse de I'éjection de I'élément dme.

Négligez le terme de second ordre et faites le bilan des forces extérieures a CE systéme,
puis déduisez-en I’équation du mouvement longitudinale (selon I'axe aérodynamique,
ou le vecteur vitesse, qui est 'opposé du vent relatif}, en fonction notamment de qair qui
est le débit d"air entrant.

Calculez I'accélération positive ou négative (en m/s?) du biréacteur en considérant qu’au
point de vol considéré (M=3.85, 20 km d’altitude, T°=217K, yair = 1,4 et Rair = 287 J/kg/K)
la trainée de la cellule vaut 120 500 N et la masse de I’appareil 24930 kg ; la vitesse
d’éjection des gaz est de 2000 m/s ; qr = 4,52 kg/s par moteur et gair = 65 kg/s par moteur
également.

En considérant que I'on a une double-extinction a ce point de vol, calculez la décélération
qui en résulte, en écrivant I" = ny.go, oU I est le module de I'accélération (positif ou
négatif), go est la norme du vecteur de la force de pesanteur ( go = 9.81 m/s?), et nxa est
le facteur d’accélération longitudinale que vous donnerez en conséquence.

N’ayant pas le temps de réfléchir a ce moment une fois a bord, vous resserrez
instinctivement les jambiéres qui vous maintiennent sur |'assise ou bloquez le harnais
gui vous retient au dossier du siége ?



EXERCICE N°5) (6 points)

A)

« Blade Runner »

Las Vegas, 2019 : La Bell Corporation a présenté au Consumer Electronics Show (- qui

n’a rien d’aéronautique) en Janvier la maquette a I'échelle 1 de son prototype « Nexus »,

dont le groupe SAFRAN assure le systéme de propulsion hybride (turbine-électrique) de cet
appareil a 6 rotors carénés, capables de transporter 5 occupants...quelque part.

1)

2)

3)

4)

MTOM = 2722 kg

Estimez la Poussée (ou traction) moyenne de chaque rotor pour maintenir le vol
stationnaire hors-effet de sol (H.E.S.)

Estimez H.E.S., le surcroit de puissance AP, nécessaire pour assurer une montée
verticale continue a un minimum de 1 m/s (200 ft/min environ) a cette masse MTOM, en
négligeant la trainée aérodynamique du véhicule.

On souhaite pouvoir établir ce taux de montée en 4 secondes maximum. En déduire la
poussée minimale requise pour chaque rotor et la puissance développée a 1m/s (le
couple mécanique des moteurs électriques entrainant chaque rotor varie de maniére
instantanée, donc la poussée qui en résulte aussi, et il n’y a aucune perte par soufflage
du fuselage comme le montre le plan). Calculer le gradient de puissance Kp, = 0B, /0T
(en W/N) a la masse maximale de la machine pour de faibles variations de vitesse
ascensionnelle V; et d’avancement V (on considére que cette poussée initiale T; calculée
finit en réalité par équilibrer le poids et la trainée du véhicule en montée verticale 3 V, =
1 m/s).

Calculez le rendement global de propulsion m, = P"/P =— 2 avec po=1.225

kg/m?> ol Py est la puissance « utile » ou motrice (en sortie de moteur électrique et
consommée en totalité par chaque rotor de surface active S; = 4,670 m?).



B)

5)

6)

7)

Chaque rotor Ri tourne a vitesse de rotation constante wi. Toute augmentation de
puissance se traduit par un surcouple (nécessaire pour vaincre la trainée de rotor supplé
mentaire induite par la modification du pas collectif du rotor en question), et on peut
considérer que le couple C; transmis est proportionnel a la poussée/traction T; d'un
rotor : Ti = K.Ci (on considére K constant autour des faible Vz et V). En stationnaire et vu
d’au-dessus, Les rotors du cdté droit tournent dans le sens des aiguilles d’'une montre, et
inversement c6té gauche. Les rotors peuvent indépendamment étre positionnés
parallelement a I'avancement (8; = 0°), et dans tous les angles intermédiaires, y compris
au-dela de 8;=90°. (Note : malgré 'absence de pas cyclique, on considére que T; s’exerce
au centre de chaque disque de rotor, sans autre composante de moment que le couple
de renversement M; induit par sa rotation)

VAV E

On veut générer un moment de lacet autour du stationnaire en basculant de maniére
antisymétrique les rotors en bout de voilures (si le rotor droit bascule de 0, vers I'avant,
le rotor gauche bascule de 6, vers I’arriére et 02 = -04). Ecrivez la relation reliant 5, et d..

Note : Les questions 6 et 7 peuvent étre traitées simultanément en écrivant le torseur
des forces extérieures appliquées au Nexus.

On note b (010;) la distance entre les centres des rotors, droite qui passe par le centre
de gravité G du Nexus. Faites le bilan des forces pour des positions quelconques di. Que
peut-on conclure autour du stationnaire si 62 = -01 ? Exprimez la traction unitaire (et
unique) Tx de chaque rotor, si on cherche a répartir également le surcroit de traction
entre les 6 rotors.

Faites le bilan des moments de force appliquées au Nexus que vous simplifierez en
appliquant les contraintes et résultats précédents, exprimées en fonction de Ty, 81, M1
(module du couple transmis par la rotation de R1, défini positif dans le repere lié =1).
Montrez qu’on induit forcément du roulis et précisez si c’est dans le sens du virage ou
dans le sens opposé.



8) Connaissant les moments d’inertie Ix (en roulis) et I, (en lacet), déduisez-en une relation
liant Iy, 15, P, (accélération en roulis), 7 (accélération en lacet), b, T1 et M. {les produits
d’inerties sont nuls, du fait du plan de symétrie de I'aéronef et on considére GX comme
un axe d’inertie)

9) Ecrivez larelation liant une variation de couple d M, a une variation de puissance « utile »
(motrice, en sortie d’arbre) dPul. en déduire une relation entre la vitesse de rotation du

rotor w1, le rendement global de propulsion My T1 et M1 et le gradient de puissance

Kp, = 0PB,/dT calculé précédemment.

10) En reprenant les expressions trouvées en 8 et 9, trouvez I’expression de couplage inertiel
p/7. Application numérique b= 4,5m, I, = 5600 kg.m?, I, = 7000 kg.m?, w1 = 2500 tr/min.

11) Que se passe-t-il quand on passe d’un taux de virage (lacet a plat) « 1 » (180° en une
minute) a un taux « 2 » (180° en 30s).

12) Toujours dans ce régime quasi-stationnaire (pas de portance aérodynamique), que
proposeriez-vous de faire (qualitativement) avec les 4 rotors restants {(wi constant, mais
T; pilotable indépendamment) pour compenser le couplage inertiel roulis/lacet, et avec
quelle(s) conséquence(s)

a. Surle taux de virage/lacet a iso-8; ?
b. Surles & (ou 0;) a iso-taux de virage/lacet ?



EXERCICE N° 6) (3 points)

Voilure basculante et table de la Draye

De nombreux projets de voitures volantes animent les bureaux d’étude. Par le passé, différents
types de concepts ont été utilisés sur des aéronefs : rotation de la voilure, repliage des ailes, ailes
télescopiques, etc.

Les concepts issus de la vie civile sont souvent réutilisés, et le concept d’'un doublement de surface
d’une table est a I'étude pour voir son emploi éventuel. Le triplement de surface étant simple
puisque symétrique.

La table de la Draye qui sert d’idée a I'étude est une table composée d’un cadre portant avec ses 4
pieds aux 4 coins. Ce cadre, qui supporte le plateau est de longueur Lc et de largeur Ic.

Le plateau « simple » est centré sur le cadre. Ce plateau est de longueur Lp et de largeur Ip.

Pour doubler la surface du la table, I'opérateur doit déplier le double du plateau le long de I'arréte
longue du plateau simple (longueur / table passe de Lp*Ip a Lp*2Ip), et tourner ce nouveau plateau
de surface double autour d’un axe de rotation fixe sur le cadre et le plateau simple. Le
positionnement de ce point de rotation est fait de telle sorte que le centre du plateau double soit
également centrée sur le cadre.

a) Exprimer la position de ce point de rotation en fonction de L, Ic, Lp et Ip par rapport a un

point a définir.

Lp

Lc




b) Quelle condition est nécessaire entre les tailles du cadre et du plateau ?

c) Quid si le dépliage se fait le long de I'arréte petite du plateau simple (largeur / table passe
de Lp*Ip a 2Lp*ip) ?

Ip

I O e eme— e Dl

Lp| | Lc
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Exercice 1: 42500 tonnes de diplomatie

« On trouve plus d'avions au fond de la mer que de sous-marins dans le ciel » (A. Nonyme) ....

et il y a au moins une chose que le porte-avions Charles-De-Gaulle peut y envoyer :
ses ancres.

Le P.A. CDG dispose de deux lignes de mouillage en plage avant (une a tribord, une 3
babord), constituée comme ci:

Longueur de la ligne de mouillage: L = 320m

Masse totale de ligne de mouvillage : M = 80 tonnes (dont 12 tonnes d’ancre)
10m

4 >

Guindeau

Ecubier

(Stoppeur)

\ Ligne de

d=10m mouillage

v

Puits aux chaines

s e gt Pt Sy P P gt g gt gt g gt Pt Pt gy gy gl g Py g Figg Py s s Wiy Sy s P S g

En croisiere, la ligne repose essentiellement dans le puits aux chaines. En vue du
mouvillage, elle en est extraite par un moteur accouplé au guindeau, lequel peut
également servir de frein pendant le déroulement. Les mailles de la ligne sont
entrainées par le barbotin (donc sans glissement), solidaire du guindeau. Le stoppeur
n‘intervient pas dans la phase «active» du mouvillage de l'ancre (déroulement
continu).

On considere qu’en sortie d'écubier, I'ancre et sa ligne restent toujours parfaitement
verticales, et qu’il n'y a pas de frottement dans I'écubier. Le fond du puits aux chaines
est estimé a une dizaine de métres de la surface du pont (d = 10 m), oU chemine la
ligne jusqu’a I'écubier également sur 10 m (on a bien 300 m de ligne effective depuis
I'écubier quand tout est déroulé).

Enfin on nomme le rayon du barbotin Ry, et on négligera la trainée de I'ancre et de la
ligne dans I'air ou dans I'eau.

On prendra g = 9,81 m.s™2.
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1) Calculez la masse linéique m; (kg/m) de la ligne de mouillage seule (sans
compter I'ancre).

2) Ancre en position haute, que se passe-t-il quand les machoires du stoppeur
s‘ouvrent, en l'absence de couple de freinage (le moteur n’exerce aucune
résistance au mouvement de la ligne) ?

3) On considére dans un premier temps une absence totale de freinage et
d'inertie du guindeau/barbotin (accompagnement du mouvement), I'ancre
tombe sans que la ligne de mouillage n‘exerce de tension.

Finalement, a quel mouvement simple peut-on assimiler la descente de
I'ancre ?

Donnez l'expression de la vitesse de descente de I'ancre, puis de la
longueur de ligne déroulée [ depuis I'écubier, en fonction du temps.

En déduire la vitesse de déroulement w de la ligne, en fonction de la
longueur de la ligne déroulée [ et de R;.

. d
Donnez I'expression de ==.
Calculez les vitesses angulaire wy,x (en rad/s et tr/min) et lindaire vy x
(en m/s) au moment oU la ligne est complétement déroulée pour

RB = 2,5m.

Calculez fa vitesse angulaire w;,, a la moitié du déroulement (I = 150 m),

4) On considere maintenant un nouveau systéme de freinage électromagnétique
(par courants de Foucault) tel que le couple de freinage soit Cr = —Krw.

a.

5 I 5 g d
Ecrire I'équation du mouvement en fonction de w, ;‘;—’,

de I'ancre, de la longueur de ligne depuis I’écubier [, de la distance entre
Guindeau et puits aux chaines d et du moment d‘inertie du
guindeau/barbotin J5.

Rp, m;, de la masse

Posant J;z = 0, calculez K en donnant ses unités, pour que le couple de
freinage s‘oppose aux forces provoquant le mouvement a la moitié du
déroulement sans frein.

Page 3 sur 16



c. Justifiez I'hypothése précédente en calculant J;z (et en précisant ses
unités) que I'on assimilera a un cylindre plein de masse Mz =5t et de

. d .
Rayon Rz =2.5m, puis en calculant le terme ]GBd—': dans le pire cas
possible (c’est-a-dire sans freinage électromagnétique).

d. Le navire au mouvillage a sa ligne tendue, qui doit étre assez longue pour
que l'ancre soit bien horizontale. La longueur de ligne dans I'eau doit étre
égale a 7 fois la hauteur entre |'écubier (10 m au-dessus de I’'eau environ)
et le fond de la mer.

i. Jusqu‘a quelle profondeur peut-on utiliser I'ancre du bateau ?

ii. Quelle est la vitesse angulaire w au moment de toucher le fond
sans couple de freinage ?

iii. Quelle est la vitesse angulaire w au moment de toucher le fond
avec le couple de freinage Cr ?

iv. En termes de sécurité, le maximum admis est de l‘ordre de
6a7m/s, faut-il considérer un systeme de freinage hydraulique
supplémentaire ?
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Exercice 2 : Energétique

Pour effectuer quotidiennement un trajet Aller-Retour domicile-travail, on hésite
entre deux modeéles d’automobiles:

1) La berline Mercenault «L.A. Class'» de masse My, = 1460kg a vide
emportant 43 litres de carburant, Coefficient de trainée Cy,,, . = 0.22, défini en

référence a sa surface frontale Sggr,,,,., = 2.19 m?.

2) Le S.U.V. 2*4 Climates « Buster» de 1320 kg a vide emportant 55 litres de
carburant, Cy, . = 042, défini en référence a sa surface frontale Sggp,,,.. =
2.42 m2.

Ces deux véhicules a traction avant sont équipés du méme moteur Diesel (carburant
de densité relative 0.8) délivrant 116 ch a 4000 tr/min et 260 Nm a 1750 tr/min.

Le véhicule transporte 250 kg de charge utile en moyenne (co-voiturage, effets
personnels...).

L.A. Class’ Buster
Masse avide | M 1460 1320 kg
Masse maxi | Mpyax 1840 kg
Charge utile Cy 250 kg
Surface 5
frontale SREF 2.19 2.42 m
Coefficient
de trainée Cx 0.22 0.42 N/A
aéro.
Puissance . .
maxi Prax 8524000 tr/min kw
Couple maxi | Cyax 26041750 tr/min N.m
Gasoil o= 08 % _ 42.10° J /k
Carbura ' 3m — 12:10%J/kg
Nt ["Quantité 30 (/43 max) 30 (/55 max) l
P ”Xf?n?t‘i’gr’]‘te / 31500 [ « Colditz » 21500 / « Apparatchik» | €
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On estime par ailleurs que le frottement «équivalent» par roulement est
forfaitairement égal a 2,5 % du poids du véhicule (friction au niveau des organes de
roulement), qu’il n'y a pas de pertes dans le reste de la transmission (boite de vitesse
etc.), ni par freinage (conduite « super-éco »).

Les 40 km a vol d’oiseau séparant le lieu de travail au domicile se traduisent par deux
parcours possibles:

1)

2)

3)

4)

5)

a) Au «plus court», 55km parcourus a la vitesse moyenne de 36km/h
(départementales)

b) Au «plus rapide», 70 km, impliquant un détour par l'autoroute sur35km 2
108 km/h

On considére 30 L de carburant embarqués. Justifiez en premiére approximation
qu’il n'est pas nécessaire de prendre en compte la variation de masse des véhicules.

Faites le bilan des forces extérieures (sur route plate) et représentez-le sur un dessin
« lisible ».

Sur la journée [aller: a) - retour: b)], quel véhicule offre la moindre dépense
énergétique? On considérera que la masse volumique de lair est
p = po = 1.225 kg/m? pour le calcul de la trainée aérodynamique.

Sachant que le rendement thermomécanique est de 38% (I'énergie contenue dans
1 kg de carburant -42 MJ- n'est donc pas totalement récupérable), et en négligeant
les autres pertes, quel véhicule conseilleriez-vous sur ce seul critére d’économie en
carburant pour les deux parcours (a) et (b) ?

On prend pour hypothése un prix moyen de 1.20 € le litre de carburant pour le
calcul d’amortissement.

-Effectuant 30 000 km/an, a bout de combien de temps atteint-on la méme somme
dépensée (véhicule + carburant seulement) dans chaque cas de parcours 100 % (a)
ou 100% (b).

-Financiérement, que recommanderiez-vous dans chacun de ces deux cas ?
-Méme question « au global » a3 50% — 50% ?
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Exercice 3 : Thermodynamique

On considére un réacteur d’avion mono corps/mono flux:

Compre?seur Axe de turbine Turbine

4
Chambre de Tuyére
combustion

Wikipédia

L'air sera considéré comme un gaz parfait, de capacité thermique a pression constante
C, =1000]. kg~ . K~ ety = 1,4, considérés constants.

On rappelle la définition des température et pression totales:

-1
T, =T, (1 +TM2)

-1 _\v1
P, =P, (1 +TM2)

Ou T, et P, sont les température et pression statiques de l'air, et M = ‘/% est le nombre
s
de Mach de I'écoulement de I'air, avec V sa vitesse.

On écrira la masse volumique de lair:

Avecr =287 J.kg L. K.

La variation d’énergie par seconde d’une masse d’air AH s’écrit via le premier principe
de la thermodynamique :

AH =DC AT, =Q+W
Avec:
-D (kg/s) le débit d'air dans le moteur.
-Q (J.s™1) la quantité de chaleur fournie (négative) ou regue (positive) par la masse d'air
considérée par seconde.
-W (J.s™1) le travail fourni (négatif) ou regu (positif) par la masse d’air considérée par
seconde.
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Nous allons calculer la variation d’énergie AH d‘une masse d'air pendant une seconde,
au cours de son passage par les différents étages du moteur : compresseur, chambre
de combustion et turbine.

On se place dans le cas oU notre avion vole a une vitesse de 800 km/h, et se situe a une
altitude telle que P; = 570 hPa et T, = —15 °C.

1) Calculez la pression totale P,; de I'écoulement de I'air en entrée du moteur.

2) Calculez le débit d’air D passant dans le moteur par seconde, sachant que le
diamétre de I'entrée d'air est d,,,; = 0,75 m.

I- Compresseur

On considére que la compression est adiabatique réversible.

3) Calculez la température totale en sortie du compresseur T;,, sachant que le

. P,
rapport de compression vaut r, = f =5.
t1

4) Calculez le travail W, regu par seconde par I'air au cours de fa compression.

- Chambre de combustion

On considere la transformation a pression totale constante. L’énergie potentielle
chimique contenue dans le carburant permet d’augmenter I'enthalpie de I'air suivant
la relation:

AHs, = CiL
Avec:
-C; (kg/s) le débit de carburant.
-L =10 500 kcal/kg, la quantité d'énergie récupérable par kilogramme de carburant
brolé.
On donne le débit total (air + carburant) dans la chambre de combustion D; = 1,02D.

On rappelle que 1 cal = 4,18].

5) Donnez la température totale en sortie de chambre T,.
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- Turbine

On considére une détente adiabatique réversible.

6) Sachant que tout le travail W, que la masse d’air avait recu du compresseur en
un temps donné est entierement redonné a la turbine pendant ce méme temps,
calculez la température totale en sortie de turbine Ty,.

7) Calculez le rapport de détente n; = ?.
t3

8) Expliquez de maniére tres bréve en quoi ces calculs représentent un cas idéal.
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Exercice 4 : Avion hybride
Les pilotes automatiques révent-ils d‘avions électriques ?

Le marché automobile évoluant a marche forcée vers I'hybridation et I'électrification,
de nouvelles options technologiques s’ouvrent également pour l'aviation générale,
légeére et sportive.

D’un intérét particulier, les packs de batteries en courant continu 48V offrent des
possibilités combinées d’architectures allant de I'électrification a 100%, a I’hybridation
forte (oU la densité d’énergie stockée est importante) ou légere (oU la densité de
puissance disponible est importante).

Dans le cas de I'hybridation envisagée ici, on considére un couplage moteur électrique
— moteur thermique sur un avion léger.

On considérera que la puissance plein gaz du moteur thermique utilisé diminue
linéairement avec l'altitude, pour atteindre 75% de sa puissance maximale a 8000 ft.

Pour des raisons de redondance et de sécurité, I'architecture générale retenue est
donc celle d'un bi-hélice, présentant deux fuseaux/propulseurs (illustration donnée 3
titre purement indicatif).
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1) Utilisation hybride en tour de piste

On rappelle que la puissance électrique Py fournie a un moteur électrique (ou de
maniére équivalente la puissance P; servant a recharger une batterie en courant
continu) s'écrit :

Py,p = U.1, en Watts (W)
Ou:

- U en Volts (V) est la tension aux bornes de I'élément recevant la puissance,
régulée pour étre_constante.
- I en Amperes (4) est le courant.

On donne le schéma d’un tour de piste effectué a 1000 ft :

fT)—Ia '?ﬂ

inale ontée
initiale

Vent

Base traversier

S

Vent arriere

On considére que seule la branche «vent arriere» du tour de piste permet de
recharger le(s) batterie(s) 48 V de I'avion, et qu’elle dure en moyenne 3 min a 75 kts.

Il ny a pas ou peu de récupération d’énergie quand les moteurs thermiques sont a bas
régime, car les hélices sont trop petites pour fonctionner en génératrices en descente
avec un rendement significatif.

a) Sachant qu’une batterie 48V est capable de fournir une puissance Py, = 11 kW,
calculez I'intensité du courant de décharge I, circulant entre la batterie et le
moteur.

b) Sachant que cette batterie a une capacité de stockage (ou «charge »)
Cp = 8 A. h, calculez le temps nécessaire pour la décharger a 80 % (on considére
qu'il faut toujours garder une réserve de 20 % disponible uniquement en cas
d'urgence, pour préserver la durée de vie de la batterie).
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c)

d)

En considérant cette fois-ci 2 batteries 48 V alimentant un moteur électrique de
20 kW, calculez le courant de décharge Ip.

La capacité de stockage étant doublée, combien de temps faut-il pour
descendre a 20 % de capacité résiduelle ?

On considere que les 80 % de la capacité de stockage totale ont été consommés
par la phase d’accélération sur piste, la montée initiale et la branche «vent
traversier ».

La capacité de (re)charge est limitée par I'alternateur sur le moteur thermique
(lequel doit aussi assurer la propulsion) et le convertisseur DC-DC (12 V fournis
par le moteur thermique « 48 V) a P, = 3 kW.

-Calculez I'intensité du courant de charge I, vers une batterie.

-Combien de temps faut-il pour recharger n batteries de 20 2 100 % ?

Concluez quant a l'utilisation d‘un tel systéme hybride en entrainement
nécessitant d’enchainer de multiples tours de piste.
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2) Utilisation en croisiere (vol local en campagne/navigation)

Nous allons confronter cette option d’hybridation avec une motorisation classique
100 % thermique, afin de calculer le gain/perte de performance.

On va donc imaginer deux aéronefsidentiques (méme cellule, méme masse hors
propulsion/centrage, mémes qualités aérodynamiques) mais équipés pour l'unde:

1. 2 moteurs thermiques XATOR 582 bicylindre.
Et pour l'autre :

2. Deux ensembles: {moteur électrique de 20 kW + moteur thermique a piston

rotatif WANKEL.
XATOR 582 48 kW oy Hybride
(2-temps)
|
Echappement | WANKEL 35 kw
accordé | ‘ (rotatif, monorotor) |
|
|
! e ——Roue libre
Bloc bicylindre | .48 tDQ;-Conv 12-48V

B cL- calc Pert
Réducteur -

Pack
Batt
48V
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La masse du groupe « Propulsion » est équivalente pour les deux options.
En tenant compte des éléments d’installation (bati, cables et connectiques etc.), la
valeur de cette masse est donnée dans le tableau ci-dessous (« Mp.op »).

Ci-dessous le tableau des différentes caractéristiques techniques :

Option Option
Thermique | Hybride Unités
1 2
Groupe Propulsion _
Nom du moteur XATOR | WANKEL
582 AR801r
Pmssancg mécanique 48 35 W
maximale Py,
Puissance spécifique
P /M 1.09 1.19 kW /kg
Masse
Masse du bloc
thermique M 44 295 kg
Moteur électrique
PowerDrive 20 kW 8 kg
Convertisseur 3 kW 9 i
48V — 12V DC/DC g
Calculateur Perfos 1 I
hybridation g
Roue libre 2 kg
Mprop 66 66 kg
Groupe Energie
Electrique | Masse batteries My, 12 kg
. Conso spécifique
Thermique (essence de densité 0,7) 0.300 0.267 (kg/h)/ kW

a) Considérant que la consommation spécifique des deux types de moteurs
thermiques est constante, calculez les consommations horaires Qx (pour
I'option 1) et @y, (pour I'option 2), a 8000 ft (que I'on note 8k ft) :

i) Pourle WANKEL, plein gaz (donc a 75 % de la Py, que 'on notera Py _gk )-
ii) Pour le XATOR 582 a iso-puissance Pyx_gx = Pyw_gk, pour voler a la
méme vitesse a iso-masse.
Donnez dans ces conditions le pourcentage de la Py, utilisée.

b) Si on définit le « Groupe Moto-Propulseur » (GMP) comme la somme massique
des groupes « propulseur» et «énergie», au bout de combien de temps
théorique (de vol) t., ces deux options sont équivalentes en masse ?
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c) Sachant que la durée moyenne d'un vol en aéroclub/école est de 45 min, et qu'il
faut considérer une réserve de 30min dans les mémes conditions d’iso-
puissance a 8000 ft, quelle option préconiseriez-vous :

i) Au plan opérationnel ?
ii) Au plan environnemental (consommation [ émissions de CO,) ?

3) Globalement, cette hybridation vous semble-t-elle avoir offrir un intérét ?
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Exercice 5: Dimensions

On définit le nombre de Bagnold (Ba) en rhéologie, «utilisé pour caractériser
I'écoulement de grains de sable et permet surtout de déterminer a partir de quelles
conditions I'écoulement passe d'un fluide a seuil a celui d'un fluide granulaire ou
I'énergie est dissipée par choc entre les grains et non plus par frottement. Il représente
le rapport entre I'énergie cinétique dissipée et I'énergie dissipée par choc entre les
grains de sable. » (www.bonne-mesure.com).

Son expression peut se mettre sous la forme:
ma},b

Ba =
YT

Avec:

-m la masse d’un grain .—» 174 .—P V+dv

-y le gradient de vitesse en fonction de la distance :

-L. une longueur caractéristique
-u la viscosité du fluide contenant les grains, exprimée en kg.m™1.s71

Sachant que c’est un nombre sans dimension, donnez les valeurs de a, b et c.
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Exercice 1: 42500 tonnes de diplomatie

« On trouve plus d'avions au fond de la mer que de sous-marins dans le ciel »
(A. Nonyme) ....

.et il y a au moins une chose que le porte-avions Charles-De-Gaulle peut y envoyer :
ses ancres.

Le P.A. CDG dispose de deux lignes de mouvillage en plage avant (une a tribord, une a
babord), constituée comme ci:

Longueur de la ligne de mouvillage: L = 320m

Masse totale de ligne de mouvillage : M = 80 tonnes (dont 12 tonnes d’ancre)

10m

Guindeau Ecubier

d=10m mouillage

 J

Puits aux chaines

gt g g g gt g gy Vgt P g g e P N P P s P g R P S P g Fiap P el P P s P

En croisiere, la ligne repose essentiellement dans le puits aux chaines. En vue du
movillage, elle en est extraite par un moteur accouplé au guindeau, lequel peut
également servir de frein pendant le déroulement. Les mailles de la ligne sont
entrainées par le barbotin (donc sans glissement), solidaire du guindeau. Le stoppeur
n‘intervient pas dans la phase «active» du mouvillage de VFancre (déroulement
continu).

On considere qu’en sortie d’écubier, I'ancre et sa ligne restent toujours parfaitement
verticales, et qu'il n'y a pas de frottement dans I'écubier. Le fond du puits aux chaines
est estimé a une dizaine de métres de la surface du pont ou chemine la ligne jusqu‘a
I’écubier, également sur 10 m (on a bien 300 m de ligne effective depuis I'écubier
quand tout est déroulé).

Enfin on nomme le rayon du barbotin Rg, et on négligera la trainée de I'ancre et de la
ligne dans I'air ou dans I'eau.
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1) Calculez la masse linéique m; (kg/m) de la ligne de mouvillage seule (sans
compter I'ancre).

On cherche a calculer la masse par métre de ligne, soit:

_ Miigne . 80 000—12 000 — 2125k
e Lh’gne n 320 - S keg/m

2) Ancre en position haute, que se passe-t-il quand les machoires du stoppeur
s'ouvrent, en lI'absence de couple de freinage (le moteur n‘exerce aucune
résistance au mouvement de la ligne) ?

On s’intéresse au mouvement vertical de I'ancre qui résulte d’un « combat de poids »
entre d’'un cété I'ancre qui pése 12 000 kg, et de l'autre d = 10 m de ligne (entre le
barbotin et le puits aux chaines) qui pése seulement :

d.m, =10.212,5 = 2125 kg

L’ancre va donc se mettre & descendre.

3) On considére dans un premier temps une absence totale de freinage et
d'inertie du guindeau/barbotin (accompagnement du mouvement), I'ancre
tombe sans que la ligne de mouvillage n’exerce de tension.

a. Finalement, a quel mouvement simple peut-on assimiler la descente de
I'ancre ?

Seul le poids s’exerce sur I'ancre, c’est le cas d’une chute libre.

b. Donnez I'expression de la vitesse de descente de |'ancre, puis de la
longueur de ligne déroulée I depuis I'écubier, en fonction du temps.

En appliquant le Principe Fondamental de la Dynamique (PFD) au centre de gravité de
I'ancre, projeté suivant I'axe vertical, on a:

Mgncre@ = Mgpereg 2 a =9

En intégrant cette relation entre le temps de départ ou I'ancre se situe a I'écubier
(t=0setV(t=0)=0m/s), et untempst quelconqueona:
V(i) =gt

Et en intégrant une seconde fois, en prenantl(t =0)=0m :
2

I(®) =%
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c. En déduire la vitesse de déroulement w de la ligne, en fonction de la
longueur de la ligne déroulée [ et de R;.

La relation qui lie toutes les variables de la question est:
V(t) = Rgw(t) = gt

Or on a vu a la question précédente que:

t? 21
l(t)=L—>t= —
2 g

Alors:
21
Rpw(t) =g |—
g g
Donc:
[2q
= EEE.\H(:)
B

. d
d. Donnez I'expression de d—':.

En réutilisant I'expression de la trouvée a la question précédente, on a:

w vz i@ g E .
Ry

dt R = dt dt R

e. Calculez les vitesses angulaire wy.x (en rad/s et tr/min) et linéaire vy,
(en m/s) au moment oU la ligne est complétement déroulée pour
RB = Z,Sm.

Lorsque la ligne est complétement déroulée on a:
I(t) =300m
Ce qui donne les vitesses:

V2 J2
Wpaxy = R—g Vi) = R—g.v300 = 30,69 rad/s
B B
Et:
Upax = Rpwpax = 76,73 m/s
f. Calculez la vitesse angulaire w,/, a la moitié du déroulement (I = 150 m),
De méme, au moment oU la moitié de la ligne est déroulée :

2 2
Wy /2 =R—Bg' I(t) = R—j.VlSO = 21,7 rad/s
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4) On considére maintenant un nouveau systéme de freinage électromagnétique
(par courants de Foucault) tel que le couple de freinage soit Cr = —Krw.

a. Ecrire I'équation du mouvement en fonction de w, 'Z—':, Rp, m;, de la masse
de I'ancre, de la longueur de ligne depuis I'écubier [, de la distance entre
Guindeau et puits aux chaines (10m) et du moment d'inertie du
guindeau/barbotin /5.

On ale Théoréme du Moment Cinétique (TMC) appliqué au centre de I'ensemble

guindeau/barbotin, suivant son axe de rotation :

dw
JcB P MancregRp + milgRg — 10m gRp — Krw

dw
JeB @ MancregRg + mgRg(l — 10) — Krw

En effet d’une part:

-L’ancre génére un moment positif (qui va dans le sens d’une augmentation de la
vitesse de rotation w) : MapcregRs

-La portion de ligne de mouillage située entre I'écubier et I'ancre l génére un moment
positif :mlgRg

Et d’autre part:

-La portion de ligne de mouvillage située entre le barbotin et le puits aux chaines (10 m)
génére un moment négatif (qui va dans le sens d’une diminution de la vitesse de
rotation w):—10m gRg

-Le frein électromagnétique génére un couple négatif : —Krw.

b. Posant J;p = 0 calculez Kr en donnant ses unités, pour que le couple de
freinage s’‘oppose aux forces provoquant le mouvement a la moitié du
déroulement.

On reprend la relation obtenue via le TMC a la question précédente, en prenant
[=150m:
0= MancregRB + ngRB(150 - 10) - Kle/Z
Soit:
Mmu.'r{.-gRR + mLQRB‘ 140

Ke = =47 186 kg.m?.s71
W1 /2

L'unité de Kr est kg.m?s™! puisqu’il s’agit d'un moment (N.m=kg.m.s 2 m=
kg.m?.s™2) divisé par une vitesse de rotation (s™1).
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c. Justifiez I'hypothese précédente en calculant J;; (et en précisant ses
unités) que I'on assimilera a un cylindre plein de masse Mz =5t et de
Rayon Rp =2.5m, puis en calculant le terme ]GB';—(: dans le pire cas
possible (c’est-a-dire sans freinage électromagnétique).

On ale moment d’inertie d’un cylindre par rapport a son axe qui s’écrit :

MgzR; 5000.2,5% ) 4
Jes = T > = 15626 kg.m*

Ainsi on a, sans freinage électromagnétique (reprendre le résultat de la question 3).d) :

dw g . .
Jop g =15 626.R—B =61316 kg.m?.s
Cette valeur est surestimée puisqu’elle serait plus faible dans le cas avec freinage
électromagnétique, la variation de vitesse w étant plus faible.

Sachant que les autres termes dans la relation obtenue via le TMC vu & la question 4).a

ont pour valeur:
MgncregRg = 294300 kg.m?.572

mygRg140 = 729 619 kg. m?.s 2

Krwy/, = 1023919 kg.m?.s72
Sil'on écrit:
dw
]GBE + Krw1)2 = MancregRp + mygRg140

dw

On voit que le terme Jen—; est beaucoup plus faible que Krw,/,. On peut donc le

négliger et écrire :
Kle/Z ot MancregRB + ngRB 140

d. Le navire au mouvillage a sa ligne tendue, qui doit étre assez longue pour
que |I'ancre soit bien horizontale. La longueur de ligne dans I’'eau doit étre
égale a 7 fois la hauteur entre I'écubier (10 m au-dessus de I'eau environ)
et le fond de la mer.

i. Jusqu’a quelle profondeur peut-on utiliser I'ancre du bateau ?

La longueur de ligne dans I'eau est | — 10. Lorsque la ligne est complétement déroulée,
la portion dans I'eau est de 290 m.
La distance entre "écubier et le fond marin h se calcule donc de la maniére suivante :
1-10
[-10=7h>h= —
Soit:
, 30010
7
Et la profondeur estp = h — 10 = 31,4 m.

=414m
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ii. Quelle est la vitesse angulaire w au moment de toucher le fond
sans couple de freinage ?

Au moment ou I'ancre touche le fond suite au déroulement de la ligne, cette derniére
est déroulée de 41,4 m.
On reprend alors la réponse de la question 3).c pour trouver w :

W, = ‘/I%_g.\/ﬁ = ‘4#_9.,/41,4 =11,4rad/s
B B

iii. Quelle est la vitesse angulaire w au moment de toucher le fond
avec couple de freinage ?

On reprend I'équation du TMC simplifiée établie a la question 4).c:
KF(‘) . MancregRB + ngRB(l - 10)

Soitavecw =w, etl =41,4m:
MancregRB + ngRB (4’1;4' _— 10)
K

Wy = =9,7rad/s

On remarque que le couple de freinage permet de réduire un peu la vitesse de rotation
du barbotin, et donc la vitesse de descente de I'ancre.

iv. En déduire la vitesse linéaire dans les deux cas ?

v; = Rgw, =11,425=1285m/s
v, = RB(DZ = 9,7.2,5 = 24,3 m/S

v. En termes de sécurité, le maximum admis est de Fordre de
6 a7 m/s, faut-il considérer un systéme de freinage hydraulique
supplémentaire ?

I ne faut pas oublier que I’'on a omis la trainée hydrodynamique de I’ancre, qui va en
réalité freiner un peu plus I'ancre lors de la descente. Mais étant donné les valeurs de
vitesse de chute calculées précédemment, cela ne parait toutefois pas suffisant pour
freiner I'ancre.
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Exercice 2 : Energétique

Pour effectuer quotidiennement un trajet Aller-Retour domicile-travail, on hésite
entre deux modeéles d’automobiles :

1) La berline Mercenault «LA. Class’» de masse My.., = 1460kg a vide
emportant 43 litres de carburant, Coefficient de trainée Cxpores = 0-22, défini en
référence a sa surface frontale Sggg,,, . = 2.19m?.

2) Le S.U.V. 2*4 Climates «Buster» de 1320 kg a vide emportant 55 litres de
carburant, Cy, .. = 0.42, défini en référence a sa surface frontale SREFpuster =
2.42 m2.

Ces deux véhicules a traction avant sont équipés du méme moteur Diesel (carburant
de densité relative 0.8) délivrant 116 ch a 4000 tr/min et 260 Nm 3 1750 tr/min.

Le véhicule transporte 250 kg de charge utile en moyenne (co-voiturage, effets
personnels...).

L.A. Class’ Buster
Masse a vide M 1460 1320 kg
Masse maxi | My,4. 1840 kg
Charge utile | Cy 250 kg
Surface .
frontale SREF 2.19 242 m
Coefficient
de trainée Cy 0.22 0.42 N/A
aéro.
Puissance . .
maxi Prax 85 a 4000 tr/min kw
Couple maxi | Cyax 260 a 1750 tr/min N.m
Gasoil o =08 20 42.10% J /k
Carbura e om J/kg
i Quantité 30 (/43 max) 30 (/55 max) l
Rinvde veneey) 31500 / « Colditz » 21500 [ « Apparatchik» | €
finition
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On estime par ailleurs que le frottement «équivalent» par roulement est
forfaitairement égal a 2,5 % du poids du véhicule (friction au niveau des organes de
roulement), qu'il n'y a pas de pertes dans le reste de la transmission (boite de vitesse
etc.), ni par freinage (conduite « super-éco »).

Les 40 km a vols d’oiseau se tradvisent par deux parcours possibles :

a) Au «plus court», 55km parcourus a la vitesse moyenne de 36 km/h
(départementales)

b) Au «plus rapide», 70 km, impliquant un détour par l‘autoroute sur35km a
108 km/h

1) On consideére 30 L de carburant embarqués. Justifiez en premiére approximation
qu'il n'est pas nécessaire de prendre en compte la variation de masse des véhicules.

Ona:

-Pour la premiére voiture:
Mygiture + CU + Mearpu _ 1460 + 250 + 30.0,8

=1,014
Mypiture + CU 1460 + 250
La différence de masse représente 1,4%.
-Pour la seconde voiture:
Mypiture + Cu + Mearpy _ 1320+250 +3008

Mypiture + Cu N 1320 + 250
La différence de masse représente 1,5%.

Le pourcentage de différence est trés faible dans les deux cas, ce qui justifie le fait
de négliger le poids du carburant dans notre étude.

2) Faitesle bilan des forces extérieures (sur route plate) et représentez-le sur un dessin
« lisible ».

Ona:
-Suivant I'axe vertical : mg + Ry, = 0

OU Ry, représente la somme de la réaction du sol sur chaque rouve (Ryo1/roue) de la
voiture.

—_—

-Suivant I'axe horizontal : Fropt + D = Tooreur

Tmoteur
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3) Sur la journée (aller-retour), quel véhicule offre la moindre dépense énergétique ?
On considérera que la masse volumique de I'air est p = p, = 1.225 kg/m3 pour le
calcul de la trainée aérodynamique.

On s’intéresse ici a I'énergie qu’il faut dépenser pour déplacer le véhicule d’un point A
a un point B séparés d’‘une distance d.
Il s’agit en fait de savoir quelle quantité d’énergie potentielle (contenue dans le
carburant) a été « utilisée » pour faire avancer le véhicule :

AE = Epora — Epot

Pour cela il faut considérer le travail de la traction générée par le moteur sur cette
distance:
Tnoteurd = AE

Or on considére des trajets pendant lesquels le véhicule a une vitesse constante, le
bilan des forces projeté suivant I'axe horizontal nous indique alors que :

1
Tmoteur = Frore + D = 0,025.mg +EPSREFVZCX

Procédons par voiture, et afin d*étre le plus juste possible, considérons un aller par le
parcours a) et un retour par le parcours b) :

7- LA CLASS:

a) Aller (55 km parcourus a la vitesse moyenne de 36 km/h):

L’énergie dépensée par le moteur est :
1
Fia = Troteurd = (Froce + D)d = (0,025.1m9 + 2 pSeepVCy ) d
Soit:
1
Eip = (0,025. (1460 + 250).9,81 + 51,225.2,19. 102.0,22) 55000 = 24,68 MJ

Note: la vitesse dans I'expression de la trainée est exprimée enm.s™*.

b) Retour (35 km parcourus a la vitesse moyenne de 36 km/h et 35 km parcourus
a la vitesse moyenne de 108 km/h):

L'énergie dépensée par le moteur est:

1 1
E1p = Troteurd = Froee- 70 000 + 2 pS;ef Vi Cx. 35 000 + 2 pS;o VE Gy 35 000

Soit:
Eyp = 39,67 MJ

Soit finalement sur un aller-retour a)-b), on a:
E; = E1q + E1p = 24,68 + 39,67 = 64,37 MJ
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2- Buster:

a) De la méme maniére que pour la LA CLASS, I'énergie dépensée par le moteur
a l'aller est :

Epp = 24,6 M]
b) Pour le retour:
E,, = 48,74 MJ

Soit finalement sur un aller-retour a)-b) :
E, = Eyq + Eyp = 24,6 + 48,74 = 73,34 MJ

Sur le trajet a), la vitesse du véhicule n’est pas suffisamment significative pour
permettre de départager les deux voitures sur leur qualité aérodynamique (pour
lagquelle Ia LA CLASS est bien meilleure que le Buster).

C’est plutdt le poids qui fait la « différence » puisque la LA CLASS est plus lourde que
le Buster, et demande ainsi une énergie supérieure du fait des frottements plus
importants (F,,;; = 0,025.mg).

Sur le trajet b) en revanche, c’est bel et bien I'effet aérodynamique qui I'emporte et
permet ala LA CLASS de moins demander d’énergie puisque Cy,,, .. SriFyere, = 048 M2,
contre 1,02 m? pour le Buster.

En conclusion, en considérant de maniére impartiale un aller a) et un retour b) sur une
journée, il apparait que Le Buster demande plus d’énergie que la LA CLASS.

4) Sachant que le rendement thermomécanique est de 38% (I'énergie contenue dans
1 kg de carburant -42 MJ- n‘est donc pas totalement récupérable), et en négligeant
les autres pertes, quel véhicule conseilleriez-vous sur ce seul critére d’économie en
carburant pour les deux parcours (a) et (b) ?

A la question précédente nous avions raisonné en termes d’énergie, désormais on
s‘intéresse a la consommation de carburant des deux véhicules. Le lien entre énergie
et quantité de carburant est donné dans I’énoncé.
D’une masse mq,,4y (€n kg) de carburant on peut « utiliser » I'énergie (en J) pour faire
avancer le véhicule :
8Q

Erecup = (38%. %) Mearby = (0,38.42.10%) M grpy = 15,96.10%. m qrpy J

Ovu plus simplement en exprimant I’énergie en Mégajoule :
Erecup = 15,96. Megrpy MJ
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Calculons maintenant la consommation (en L) de chaque voiture sur les différents
trajets, en reprenant les résultats trouvés a la question précédente.

Sur un trajet, il faut que I'énergie demandée soit égale a I'énergie récupérée du
carburant:
Ejem = Erecup =15,96. M grpy

Or la consommation de carburant est :

Mearbu
Consg =———

Puisque la densité du carburant est o = 2% = 0.8 yn litre de carburant pése 0,8 kg.

Peau

Pour le dire autrement, une masse de carburant m,,, représente @ litres.

Finalement, la consommation s'écrit :

Edem

Conso = o560

-Pour la voiture LA CLASS, durant le trajet a) on a une consommation de :
Eiq 24.68

15,96.0  15,96.0,8

Consoq, = =1934L

Et pour le trajet b):
E.p 39.67

T1596.0 15,96.08

Consoqy =312L

Donc:
Conso, = Consoy, + Consoy, = 5,05 L

-Pour la voiture Buster,on a:
Conso,, = 1,927 L
Conso,, = 3,82 1L
Conso, =575 L

On retrouve bien les mémes conclusions qu‘a la question précédente. Sur le trajet a),
la vitesse du véhicule est relativement faible, la trainée n’est pas trés importante et [a
bonne aérodynamique de la LA CLASS ne se ressent pas. C’est le poids du Buster qui
donne un léger avantage a ce dernier.

En revanche, sur le trajet b), la vitesse est plus importante, et le terme de trainée
devient conséquent. C’est la raison pour laquelle le Buster consomme plus.
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5) On prend pour hypothése un prix moyen de 1.20 € le litre de carburant pour le
calcul d’amortissement.
-Effectuant 30000 km/an, au bout de combien de temps atteint-on la méme
somme dépensée (véhicule + carburant seulement) dans chaque cas de parcours
100 % (a) ou 100% (b) ?
-Financiérement, que recommanderiez-vous dans chacun de ces deux cas ?
-Méme question « au global » a 50% — 50% ?

On cherche un nombre d’années X a partir duquel le prix des deux voitures est
équivalent.

Pour chaque type de trajet, on écrit que :
PTixLA cLass + X. Prixcarbu LA CLASS/an = PrixBuster + X. Prixcarbu Buster/an
PrixLA cLass t X. ConSOLA CLASS/an* Prixcarbu/L = PrixBuster +X ConSOBuster/an- Prixcarbu/L

Ce qui donne le nombre d’années :

¥ - Prixgyster — PrixXpacrass

Prixr:ur!m /L [CO NSO0pA CLASS an — CUHSUBM.\'[‘&‘I‘}HH]

Concernant le trajet a) :

-Pour la LA CLASS :
Conso,, = 1,934 L pour 55 km soit donc pour 30 000 km :

Consoq, =1054,72 L = Consopa crass/an

0
55

Et le prix du carburant a I'année est 1054,72.1,20 = 1265,67 €.

-Pour le Buster:
30000

Conso,, 55

= 1050,98 L = Consogysrer/an

Et le prix du carburant a I'année est 1050,98.1,20 = 1261,18 €.

Ainsi:
21500 — 31500

I = —2229 années
1265,67 — 1261,18

Pour le seul trajet a), la LA CLASS coutera toujours plus chére que le Buster puisqu’elle
consomme plus et a un prix d’achat supérieur au Buster.
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Concernant le trajet b) :
ConSOLA CLASS/an = 1332,07 L/an

Et le prix du carburant a 'année est 1332,07.1,20 = 1598,48 €.

Consogyster/an = 1636,08 L/an
Et le prix du carburant a I'année est 1636,08.1,20 = 1963,30 €.

Ainsi :
X, = 27,4 années

Pour le seul trajet b), la LA CLASS reviendra au méme prix que le Buster au bout de
plus de 27 ans.

Concernant une combinaison trajets a)-b) :
COTlSOLA CLASS/an = 1210,03 L/an

Et le prix du carburant a I'année est 1210,03.1,20 = 1452,04 €.

Consogyster/an = 1378,64 L/an
Et le prix du carburant a I'année est 1378,64.1,20 = 1654,36 €.

Ainsi:
Xap = 49,4 années

Pour la combinaison trajets a)-b), la LA CLASS reviendra au méme prix que le Buster au
bout de 49 ans.

Finalement, pour ces types de trajet, le Buster reste le plus avantageux, & moins d’avoir
I’habitude de conserver sa voiture trés longtemps...
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Exercice 3 : Thermodynamique

On considére un réacteur d'avion mono corps/mono flux:

CompreTseur Axe de turbine Turbine

4
Chambre de Tuyere
combustion

Wikipédia

L'air sera considéré comme un gaz parfait, de capacité thermique a pression constante
Cp, =1000].kg 1. K~ * ety = 1,4, considérés constants.

On rappelle la définition des température et pression totales:

T, =T, (1+ _IMZ)—T +V2
t — 1is 2 — 1 ch

-1 2\ 1
Pt=Ps(1+TM)

OU T et P; sont les température et pression statiques de |'air, et M = ‘/% est le nombre
5

de Mach de I'écoulement de I'air, avec V sa vitesse.
On écrira la masse volumique de l'air:

Avecr =287 ].kg . K1

La variation d’énergie par seconde d'une masse d'air s'écrit via le premier principe de
la thermodynamique avec I'enthalpie H :

AH =DCAT, =Q+W
Avec:
-D (kg/s) le débit d’air dans le moteur.
-Q (J.s™1) la quantité de chaleur fournie (négative) ou regue (positive) par la masse d‘air
considérée par seconde.
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W (J.s7*) le travail fourni (négatif) ou regu (positif) par la masse d’air considérée par
seconde.

Nous allons calculer la variation d’énergie AH d'une masse d’air pendant une seconde,
au cours de son passage par les différents étages du moteur : compresseur, chambre
de combustion et turbine.

On se place dans le cas oU notre avion vole a une vitesse de 800 km/h, et se situe a une
altitude telle que P, = 570 hPa et T, = —15 °C.

1) Calculez la pression totale P,; de I'écoulement de I'air en entrée du moteur.

On utilise la formule de la pression totale donnée dans I'énoncé :

)4
-1 y-1
Pt1=P51(1+y2 Mf)

En sachant que d’une part la pression statique vaut :
P, = 57 000 Pa

Et d’autre part le Mach vaut :
14 800/3,6
= = =0,69
VT, |/1,4.287.(273,15 — 15)

Avec la vitesse de I'avion exprimée enm.s™* et la température statique en K.

Ainsion trouve :
P., = 78366 Pa = 783,7 hPa

2) Calculez le débit d’air D passant dans le moteur par seconde, sachant que le
diamétre de I'entrée d’air est d,,,,; = 0,75 m.

On a le débit d’air traversant une section de surface S a une vitesse V, qui s’écrit :

D = pSV
Et qui s’exprime en kg/s.
Or ici nous avons :
Psi 57 000 5
PP = = oer.zraas—15) /69 ke/m
Et:
ndh,e 0,757 5
S = 2" 58 1 W 0,44m
Ainsi:

800
D = pSV = 0,769.044.—— = 75,53 kg/s
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I- Compresseur

On considére que la compression est adiabatique réversible.

3) Calculez la température totale en sortie du compresseur T;,, sachant que le
. P
rapport de compression vaut n, = f =5,
1

L’air passant trés rapidement dans le compresseur, on peut considérer qu’il n'y a
aucun échange de chaleur entre I'air et le milieu qui I'entoure. De plus on considére
que la compression de I’air est un processus réversible, c’est-a-dire que l'air récupére
toute l'énergie fournie par le compresseur. On L’enthalpie de Il'air (et donc sa
température totale) augmente.

On sait que pendant une transformation adiabatique réversible concernant un volume
de gaz v considéré parfait, de pression P, on a la relation :

P.vY = cste
Or la loi des gaz parfait nous donne :
P.v = nRT;
Ainsi, on peut écrire:
nRT,\" T
Ps( 2 ) = cste - 71 = cste

s
Or d’apreés les relations entre grandeurs totales et statiques données dans I'énoncé :

14

T, 3"3'1 -
Psy—l y-1 Prsf- 1 P{r— 1
P, y—1 4
1+ 5£5—M2
| (1+m)

(o7t

Ainsi, au cours de la compression de I'air :
TY
t

y-1
Pt

= cste

Soit donc en considérant I'état de I'air juste a I'entrée du compresseur, et juste a la
sortie:

T Th
y-1" py-1
Ptl Pt2
Ainsi:
p y-1
iz
T, = (ﬂ)
t2 Ptl t1
Et en sachant que:
y—-1_ ,
Ttl = TSI 1 + 2 Ml = 282,7 K
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Et:

Pa_
Py
On obtient finalement :
Ty, = 447,79 K

On observe bien une augmentation de la température totale de I'air, qui est due au
fait que le compresseur lui fournisse de I'énergie.

4) Calculez le travail W, regu par seconde par l'air au cours de la compression.

On I'a vu a la question précédente, I'air voit sa température totale augmenter au
passage du compresseur, ce qui signifie que son enthalpie augmente. La valeur de
cette augmentation dépend directement du travail fourni par le compresseur par
seconde a l'air :

AHyp = DCy(Tyy — Tyy) = W, = 12,47 M /s

Il- Chambre de combustion

On considere la transformation a pression totale constante. L'énergie potentielle
chimique contenue dans le carburant permet d’augmenter la température totale de
Iair suivant la relation:

AH3,; = DCp(Tt3 —T2) =ClL
Avec:
-C; (kg/s) le débit de carburant.
-L =10 500 kcal/kg, la quantité d’énergie récupérable par kilogramme de carburant
brolé.

On donne le débit total (air + carburant) dans la chambre de combustion D; = 1,02D.
On rappelle que 1 cal = 4,18].

5) Donnez la température totale en sortie de chambre Tys.

Aprés avoir été comprimé, I'air passe dans la chambre de combustion ou il va de
nouveau recevoir de I'énergie. Désormais, c’est I'énergie potentielle chimique du
carburant qui sera cédée a I'air.

Comme on I'a vu pour les questions concernant le compresseur, une augmentation
d’énergie de I'air représente en fait une augmentation de sa température totale.

Afin de calculer la nouvelle température totale de I'air aprés la combustion, on
applique directement la formule donnée dans I'énoncé :

C,
DCy(Tis —Te) =CGL > Tz = D;C?,
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En sachant que le débit de carburant est:
C;=D;—D=0,02D =1,51kg/s
Et:
L =10500000cal/kg = 43,89 MJ/kg

Ainsi la température de I'air en sortie de chambre de combustion est :
T,; = 1308,38 K

La valeur de cette température est importante par rapport a I'entrée dans la chambre,
ce n’est pas surprenant puisque la combustion du carburant implique un énorme
apport de chaleur a I'air (le calcul nous donne C;L = 66,27 M]/s).

- Turbine

On considére une détente adiabatique réversible.

6) Sachant que tout le travail W, que la masse d'air avait recu du compresseur en
un temps donné est entierement redonné a la turbine pendant ce méme temps,
calculez la température totale en sortie de turbine Ti,.

Désormais, I'air va céder de I'énergie a la turbine afin d’entretenir le mouvement de
rotation de I'ensemble compresseur-turbine.
Il est dit dans la question que la quantité d’énergie de I'air cédée a la turbine par
seconde est exactement la méme que celle recue par le compresseur par seconde.
Si I'on écrit I'équilibre dans cet échange énergétique, on a:

We+We=0->W,=-WU,

En sachant que I'énergie récupérée par la turbine par seconde s’écrit :
W; = AH3, = D3Cp(Tt4 —Tt3)
Donc:

W,
D3Cy(Tea —Te3) = —W, > Ty = __DSZ- + T3
P

Or nous avions calculé la quantité d’énergie fournie par seconde par le compresseur a
lI'air a Ia question 4), ainsi que la température totale de I'air en sortie de chambre de
combustion a la question 5).
Ainsi :

W, 12,47.10°

+Tt3 =

- +1308,38 = 1146,52 K
D3C, 1,02.75,53.1000

Tea=—

L’air céde de I'énergie, donc sa température totale diminue bien.
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4

7) Calculez le rapport de détente m, = i#.
3

Par le méme raisonnement qu‘a la question 3), on peut écrire pendant la
transformation adiabatique réversible que :

¥
Tf
= cste

y-1
Pi‘

Soit entre I’état de I’air a I'entrée et la sortie de la turbine :
Ta _ T

y—1 =~ py-1
Pt3 Pt4

Ainsi:

)4
P, Tra\yY—-1
_ta (ﬁ)y = 0,63
Py3 Ti3

On trouve bien un rapport inférieur a 'unité puisque la pression totale diminue au
passage dans la turbine, contrairement au compresseur.

8) Expliquez de maniére trés bréve en quoi ces calculs représentent un cas idéal.

On a omis les pertes de charge (onde de choc, frottement), pertes thermiques, le
rendement de la combustion etc.

Ainsi, les échanges d‘énergie entre l'air et I'arbre moteur (compresseur-turbine)
occasionnent des pertes. De plus I'air, en se baladant dans les différents étages, va
perdre de l'énergie.

Enfin, I'énergie potentielle chimique du carburant n’est pas complétement cédée a
I'air lors de la combustion.
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Exercice 4 (Examen B) : Avion hybride

1) Utilisation hybride en tour de piste

On rappelle que la puissance électrique Py fournie a un moteur électrique (ou de
maniére équivalente la puissance P servant a recharger une batterie en courant
continu) s'écrit :

Py/r = U.1, en Watts (W)
Qu:

- U en Volts (V) est la tension aux bornes de I'élément recevant la puissance,
régulée pour étre_constante.
- I en Amperes (4) est le courant.

On donne le schéma d‘un tour de piste effectué a 1000 ft:

>3 =

Finale Montée
initiale
Vent
Base traversier
" )

Vent arriere

On considére que seule la branche «vent arriere» du tour de piste permet de
recharger le(s) batterie(s) 48 V de I'avion, et qu’elle dure en moyenne 3 min a 75 kts.

Il n'y a pas ou peu de récupération d'énergie quand les moteurs thermiques sont a bas
régime, car les hélices sont trop petites pour fonctionner en génératrices en descente
avec un rendement significatif.

a) Sachant qu‘une batterie 48 V est capable de fournir une puissance Py, = 11 kW,
calculez l'intensité du courant de décharge I, circulant entre la batterie et le
moteur.

On peut représenter le circuit électrique de la maniére suivante :

+| |-

48V

A

Moteur
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On a simplement :

; Py 11000
b™y T as

=229,17 A

b) Sachant que cette batterie a une capacité de stockage (ou «charge») Cp =
8 A.h, calculez le temps nécessaire pour la décharger a 80 % (on considére qu’il
faut toujours garder une réserve de 20% disponible uniquement en cas
d'urgence, pour préserver la durée de vie de la batterie).

Connaissant le courant de décharge, ainsi que la capacité de stockage de la batterie,
sa décharge 480 % se fait en un temps tel que :

Iyt =0,8.Cy
Soit:

,_08.C; _ 088

- =0,0279 h - 1 min 40
I, 22917 o

c) Enconsidérant cette fois-ci 2 batteries 48 V alimentant un moteur électrique de
20 kW, calculez le courant de décharge I,

Les deux batteries étant connectées en paralléle dans le circuit électrique, on a
désormais :

+ | ji==
+ —
48V
Moteur
Et donc:
. Py 20000
== = 416,66 A

d) La capacité de stockage étant doublée, combien de temps faut-il pour
descendre a 20 % de capacité résiduelle ?

On a désormais :
. _08.(2C) _ 0816

= = 0,0307 h > 1 min 50
I 416,66 7L mmous
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e) On considére que les 80 % de la capacité de stockage totale ont été consommeés
par la phase d'accélération sur piste, la montée initiale et la branche «vent
traversier ».

La capacité de (re)charge est limitée par I'alternateur sur le moteur thermique
(lequel doit aussi assurer la propulsion) et le convertisseur DC-DC (12 V fournis
par le moteur thermique « 48V)a Pg =3 kW.

-Calculez I'intensité du courant de charge I vers une batterie.

-Combien de temps faut-il pour recharger n batteries de 20 a 100 % ?

On asimplement :

1_13,;_3000_6251‘1
R=y ™~ a8 ~— 77

Et le temps de recharge de n batteries qui vaut :

08.n.C; 088
t= =n
In 62,5

=n.0,2048h>n.6min9%s

On peut noter que l'intensité du courant de charge est bien inférieure a celle du
courant de décharge, ce qui explique le temps assez court de décharge des batteries
comparé au temps de recharge.

f) Concluez quant a l'utilisation d'un tel systeme hybride en entrainement
nécessitant d’enchainer de multiples tours de piste.

Si on accélére avec les batteries chargées (charge dépensée au taxiing récupérée), on
a entre 1 et 2 minutes depuis le licher des freins pour bénéficier de ce «boost»
électrique, qui doit au moins nous amener a 300 pieds, si ce n’est aux 1000 pieds du
tour de piste.

Comme on doit avoir un minimum de 2 batteries pour fournir les 20 kW, il faudrait
donc quadrupler la durée de la branche vent-arriére avant d’entamer la descente pour
recommencer un cycle.

C'est clairement une contrainte opérationnelle inacceptable pour un usage
école/aéroclub.
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2) Utilisation en croisiére (vol local en campagne/navigation)

Nous allons confronter cette option d’hybridation avec une motorisation classique
100 % thermique, afin de calculer le gain/perte de performance.

On va donc imaginer deux aéronefsidentiques (méme cellule, méme masse hors
propulsion/centrage, mémes qualités aérodynamiques) mais équipés pour Funde :

1. 2 moteurs thermiques XATOR 582 bicylindre.
Et pour l'autre :
2. Deux ensembles: {moteur électrique de 20 kW + moteur thermique a piston

rotatif WANKEL}.

a) Considérant que la consommation spécifique des deux types de moteurs
thermiques est constante, calculez les consommations horaires Qy (pour
I'option 1) et Qy (pour l'option 2), a 8000 ft (que I'on note 8k ft) :

i) Pourle WANKEL, plein gaz (donc 2 75 % de la Py, que I'on notera Py —_g;, ).

On ala consommation horaire :

i) Pour le XATOR 582 a iso-puissance Pyx_gi = Pyw—_gk, pour voler 3 la
méme vitesse 3 iso-masse.
Donnez dans ces conditions le pourcentage de la Py, utilisée.

Ona:
Qx = PMW—Bk'CSX = 0,75350,3 = 7,875 kg/h

Et comme la puissance du XATOR vaut:
Py = 0,75.35 = 26,25 kW

Cela représente en pourcentage de la puissance maximale utilisable :

Py _26,25_055
Pyx 48

b) Si on définit le « Groupe Moto-Propulseur » (GMP) comme la somme massique
des groupes «propulseur» et «énergie», au bout de combien de temps
théorique (de vol) t., ces deux options sont équivalentes en masse ?

Le but de cette question est de trouver le temps & partir duquel les deux avions ont
méme masse.

En faisant intervenir toutes les parties de chaque avion, on a:
MavionX + Mpropulseurx + Méner_gieX = Mavionw + MpropulseurW + MénergieW
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En écrivant que:

M apion €St la masse de l'avion considéré

-Myropuisenr €St la masse des moteurs de I’avion considéré
“Minergie €St la masse du carburant et/ou des batteries

Or on a pris comme hypothéses que :

Mayionx = Mayionw

Et:

Mpropulseurx = Mpropulseurw

Il restedonc :

MénergieX = MénergieW

L’avion classique & moteurs thermiques XATOR n’a pas 4 emporter de batteries, mais
seulement du carburant. On connait sa consommation horaire (calculée a la question
2-a).ii.
Pour un vol durant un temps't, il faut emporter une quantité de carburant:

Ménergiex =2.Qxt

Pour I'avion hybride, il faut non seulement considérer le carburant & emporter, mais
également le poids des batteries :
MénergieW = 2.Qwt + Mpqst

Ainsi, I'égalité en masse des deux aéronefs est obtenue pour un temps de vol t., tel
que:

2. theq =2 theq + Mpatt
Soit:

t ‘wbat: 12 6 h 37 .
= = = min
47 2(Qx— Qw) 2(7875-7)

Il faut quand méme attendre plus de 6h30 pour que le poids des batteries soit
compensé par la meilleure consommation de I'avion hybride.

¢) Sachantque la durée moyenne d’un vol en aéroclub/école est de 45 min, et qu'il
faut considérer une réserve de 30min dans les mémes conditions d’iso-
puissance a 8000 ft, quelle option préconiseriez-vous:

i) Au plan opérationnel ?

En considérant le poids de carburant a emporter pour chaque avion, on a d'un
coté pour l'avion classique :
Minergiex = 2-Qx-t = 2.Qx.1,25 = 19,7 kg
Et pour "avion hybride :
Menergiew = 2.Qw.1,25=175kg
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Donc seulement une différence de 2kg environ, qui est complétement annulée par le
fait qu'il faut emporter 12 kg de batteries.

Finalement, il y a 10 kg transportés « pour rien » en défaveur de I'Hybride, ou alors
iso-masse GMP, I'équivalent pour le XATOR de 1h16/2 = 38 minutes d’autonomie en
plus, de quoi faire un trajet de 1h20 + réserve de 30 minutes, avec un systéme
autrement plus simple...et donc (trés) probablement moins cher.

ii) Au plan environnemental (consommation / émissions de CO,) ?

Ces 2kg/1,4 L de carburant consommés en plus par I'avion classique pour la mission
demandée sont équivalents a wune variation 1,6kg(1,10)/h auvtour d'une
consommation moyenne de 2.7,875 = 15,75 kg/h, soit une variation d’a peine
10 %.

Comme la consommation spécifique est constante, et directement proportionnelle &
la consigne, on peut considérer que de simples corrections de puissance au cours du
méme vol auront des effets sur la consommation au moins du méme ordre de
grandeur, voire plus.

Globalement, il s’agit de bruit de fond sur un méme vol. Il n’y a donc aucune raison
d‘avoir un effet cumulatif dans la durée en augmentant la durée d’amortissement
(300h/240 vols, 1000h/800 vols etc...).

Si chaque vol était beaucoup plus long en revanche (entre 10 et 13h), cela vaudrait
peut-étre le coup, typiquement pour des drones.

3) Globalement, cette hybridation vous semble-t-elle avoir offrir un intérét ?

Cela peut étre une sécurité par rattrapage de dissymétrie en cas de panne d'un groupe
thermique, ultime réserve en cas de panne/contamination carburant, utilisation
longue durée minimisant les cycles atterrissage/décollage etc.
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Exercice 5: Dimensions

On définit le nombre de Bagnold (Ba) en rhéologie, «utilisé pour caractériser
I'écoulement de grains de sable et permet surtout de déterminer a partir de quelles
conditions I'écoulement passe d'un fluide a seuil a celui d'un fluide granulaire ou
I'énergie est dissipée par choc entre les grains et non plus par frottement. Il représente
le rapport entre I'énergie cinétique dissipée et I'énergie dissipée par choc entre les
grains de sable. » (www.bonne-mesure.com).

Son expression peut se mettre sous la forme:
m“yb

Ba =
T

Avec:

-m la masse d’un grain .——v 4 .——P V+dv

-y le gradient de vitesse en fonction de la distance:

|
|

= £

"
=l

dx

-L. une longueur caractéristique

-u la viscosité du fluide contenant les grains, exprimée en kg.m™!

.s71

Sachant que c’est un nombre sans dimension, donnez les valeursdea,b etc.

En remplagant les termes par leurs unités respectives, on a:

L b
al T
M L
ﬂ,fﬂ—lT—.'J-i—J.

, ﬂ - Je—1
LT

[Ba] =
L

Sachant que le nombre de Bagnold est sans dimension:
a—1=0-a=1

-b+1=0-b=1
c—1=0-c=1
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EXERCICE 1: Analyse dimensionnelle

Le nombre de Bansen Ba est un nombre sans dimension utilisé dans les opérations de
transfert thermique. Il représente le rapport entre le transfert d’énergie thermique par
radiation et le transfert par convection.
On le définit de la maniere suivante:

h,S

Ba =
Fcp

Avec:

-h, : le coefficient de transfert thermique par radiation

-S : la surface de transfert

-F : le débit massique

-c, : la capacité thermique, qui représente la quantité d'énergie thermique que l'on
doit transférer a un corps pour augmenter sa température. Sa valeur est donc I'énergie
a apporter a un kilogramme de ce corps pour augmenter sa température d’un Kelvin.

(Source : Wikipédia)

Donnez l'unité de h,..
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EXERCICE 2: Avion a l'atterrissage

On s’intéresse a I'atterrissage d’un avion de ligne type ATR 42.
Pour se faire, on décomposera |'étude en quatre phases:

1-Descente trains rentrés 1
2-Descente trains sortis

3-Arrondi

4-Freinage sur piste

On dispose des données suivantes :

-Masse: m = 10000 kg

-Surface alaire : S = 54,5 m?

-Surface fuselage (vue de face): S5 = 7 m?
-Surface trains (vue de face) : Siqins = 0,5 m?
-Coefficient de trainée du fuselage : C, s,s = 0,85
-Coefficient de trainée des trains : Cy ¢rqins = 1
-Calage des ailes: ¢ = 1,5°

-Densité de l'air: p = 1,225 kg/m3

-Coefficient d’adhérence des roues au sol :
Le module de la force de frottement Fy,,., s'exer¢ant sur un objet d'un certain poids

P, soumis a une force qui le tracte T, s'écrit :
Ffrott =f.P

~l

~|

—_—
Ffrott

V'

N
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Avec le coefficient d’adhérence f. On a |'évolution de Ff,., €n fonction du module de

la force tractrice T :
F_frott=Ff(T)

Ffrott max

F frott

glissement

=
Tant que T < Frrot max = fsP, 'Objet ne glisse pas par rapport au sol.

Ensuite, Frrott = Frrott giss = fe- P

Pour la piste d’atterrissage dans notre exercice, on prendra f; =09 et f. = 0,8.

On définit le bilan des forces, ainsi que les trois repéres Terre, fuselage et air:

-Centre de gravité de l'avion: G

-Repere Terre R : (G, xq, V0, Zo), 'axe y, étant perpendiculaire a la feuille, et orienté vers
la table

-Repere fuselage Ry : (G, X7, Y7, z7), I'axe y; étant confondu avec y,

-Repere air R : (G, %, y,2), I'axe y étant confondu avec y,

Les angles utilisés sont tous positifs sur le schéma ci-dessous, et sont appelés :
-Angle d’'incidence de l'aile: a

-Angle de calage de l'aile: ¢

-Assiette fuselage : 6

-Pente de la trajectoire: y
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On écrit les forces s’exercant sur I'avion (que |I'on suppose toutes s’appliquer en G) :
-La poussée des deux moteurs:

-Le poids de I'avion::
Avec g = 9,81 m.s™2.

-La portance des ailes:

— R 1 9 o
F,=-F.z= —EpSV C,.z
Avec:
C, =Aa

Sachant que 4 = 0,1 deg™.

-La trainée de 'avion trains sortis :

Fx) = _Fx-f = _(Fx aile T Fxfus + Fy trains)-ic) = —%pVZ(SCx + Sfusfous + StrainsCx trains)-f
Avec:

Cy =Cyo+ kC?
Sachant que C,, = 0,015 et k = 0,03.

Conventions:
On écrira pour un vecteur X quelconque projeté dans le repere Terre:

X = ag¥; + boYo + coZg

Qo
%o (b>
Co/ g,

Soit sous forme matricielle :

Pour la vitesse on définit le nom des coordonnées:
. VxO
V=V

V.
20/ g

Etona:

7 =v = (V& -+ Vi +va

On écrira la dérivée du vecteur vitesse par rapport au repére Terre, projetée dans le

repere Terre:
Ro

(&)
dt ).

0
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- Etablissement des équations

Nous allons étudier le mouvement de I'avion par rapport au sol en écrivant le Principe
Fondamental de la Dynamique (PFD) projeté dans le repere Terre:

dV SN — — —
<%>R = (g, * (FZ)RO * (Fx)Ro + (T)Ro

0

Ou par exemple (mg)g, représente la projection du vecteur mg dans le repére Terre
R,.
a. Donnez l'expression de la projection de V dans le repére Terre sous
forme matricielle (V) .

b. Ecrivez les équations données par le PFD.
c. Donnez larelation quilie les angles a, ¢,y et 6.
- Descente trains rentrés

L'avion suit une trajectoire rectiligne et le pilote sait, d’aprés les indications a bord,
que les composantes de vitesse par rapport au sol sont constantes et valent :

Vo = 250 km/h et V,, = 10 km/h

a. Donnez la valeur de y en vous aidant du tableau du cosinus et sinus
donné en annexe.

b. Enreprenantles équations du PFD, et en supposant que lescomposantes
projetées sur |'axe vertical terrestre de la trainée F, et de la poussée des
moteurs T sont négligeables, calculez I'incidence a des ailes.

c. En déduire l'assiette 6 de 'avion.

d. Calculez la trainée de I'avion.

e. En déduire la poussée T des moteurs.
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- Descente trains sortis

Le pilote sort les trains, mais ne modifie pas la poussée des moteurs. Il laisse I'avion se
stabiliser de nouveau a une nouvelle vitesse.

On a désormais:

Veo = 220 km/h et V,; = 30 km/h

a. Calculez la nouvelle incidence des ailes.

b. Calculez la trainée de l'avion, ainsi que la poussée affichée par les
moteurs.

c. Faites un bilan rapide des résultats obtenus dans les cas sans et avec
trains.
Expliquez brievement comment les forces s’organisent pour assurer
I’équilibre de I'avion dans chaque cas.

V- Arrondi
On suppose que lors de |'arrondi (trajectoire circulaire de rayon Ry, =2 000m), la
vitesse de I'avion est constante et vaut la vitesse totale précédemment calculée moins
50 km/h (décélération due a la sortie d'aérofreins).

Le pilote débute son arrondi avec la pente précédemment calculée (trains sortis), et
le termine lorsque I'avion est completement posé au sol.

a. Calculez la durée de l'arrondi t ;.

b. Déterminez I'incidence des ailes au cours de |'arrondi (on supposera la
pente faible: cosy = 1 et on néglige I'influence des moteurs).
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V- Freinage sur piste
Une fois sur la piste, le pilote coupe la poussée des moteurs et rentre les aérofreins.

a.

Faites un schéma avec le bilan des forces, une fois que I'avion est en train
de freiner sur la piste (le pilote actionne les freins). On considérera que
le train d’atterrissage de l'avion est constitué de trois roues (une a
I'avant, deux a l'arriere: on supposera une répartition du poids égale
entre chaque roue).

Calculez la portance des ailes au début de la décélération et justifiez que
I'on puisse la négliger dans notre étude.

Donnez l'expression de la force de frottement Fy.,. s'exercant sur
chaque roue en fonction du poids de l'‘avion et du coefficient
d’adhérence des roues au sol.

Donnez I'équation différentielle régissant I'évolution de la vitesse V.
Est-il possible de la résoudre simplement ? Pourquoi ?

On se propose de simplifier le terme de trainée. On va faire
I'approximation que la dépendance en V est linéaire : F, = KV avec K une
constante.

Calculez la trainée de l'avion au tout début de la décélération. En
déduire la valeur de K (et son unité) la plus cohérente pour notre étude.

On considéere que le pilote freine de telle sorte que les roues soient

bloquées tout le temps de la décélération.
Calculez le temps de freinage.

Page 9 sur 21



cos(x) sin(x)

-0,05 0,999 -0,050
-0,049 0,999 -0,049
-0,048 0,999 -0,048
-0,047 0,999 -0,047
-0,046 0,999 -0,046
-0,045 0,999 -0,045
-0,044 0,999 -0,044
-0,043 0,999 -0,043
-0,042 0,999 -0,042
-0,041 0,999 -0,041

-0,04 0,999 -0,040
-0,039 0,999 -0,039
-0,038 0,999 -0,038
-0,037 0,999 -0,037
-0,036 0,999 -0,036
-0,035 0,999 -0,035
-0,034 0,999 -0,034
-0,033 0,999 -0,033
-0,032 0,999 -0,032
-0,031 1,000 -0,031

-0,03 -0,030

Annexe:

cos(x) sin(x)

-0,146 0,989 -0,145
-0,145 0,990 -0,144
-0,144 0,990 -0,144
-0,143 0,990 -0,143
-0,142 0,990 -0,142
-0,141 0,990 -0,141

-0,14 0,990 -0,140
-0,139 0,990 -0,139
-0,138 0,990 -0,138
-0,137 0,991 -0,137
-0,136 0,991 -0,136
-0,135 0,991 -0,135
-0,134 0,991 -0,134
-0,133 0,991 -0,133
-0,132 0,991 -0,132
-0,131 0,991 -0,131

-0,13 0,992 -0,130
-0,129 0,992 -0,129
-0,128 0,992 -0,128
-0,127 0,992 -0,127
-0,126 0,992 -0,126
-0,125 0,992 -0,125
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EXERCICE 3: TIE (non) Fighter

TIE Interceptor

Side View
(minus part wing)

‘Wing Brace
Solar Array
Solar Array Wing

Wing Blaster Cannon

ing Sensors
Upper Viewport
Ingress/Egress Access Hatch

—
]
Xenon Feed System, RF-
Generator, If necessary,...
f Propulsion Panel

Twin lon Engine

Main Sensor Package
Solar lonization Reactor
Targeting Sensors

—— Wing Blaster Cannon

Wing Pylon
Main Transparisteel Viewport

Front View

Le satellite GOCE de I'agence spatiale européenne, propulsé par deux propulseurs
ioniques (Twin lon Thrusters), était I'engin orbital le plus stylé et le plus ressemblant
au célebre chasseur (Twin lon Engines) de I'Empire dans la non-moins célebre fiction
de George Lucas.

Le « Gravity field and steady-state Ocean Circulation Explorer » (prononcer [Go-ché],
a l'italienne), était prévu pour effectuer un vol propulsé pendant 15000 heures (environ
20 mois) a 260 km d'altitude en moyenne en orbite ~polaire, dans la thermosphere. La
trainée de ce satellite profilé est par construction minimisée, mais pas nulle. Une fois
son Xénon épuisé en 2013, sa chute a pris un mois seulement pour finir par se
désintégrer comme une étoile filante en quelques minutes.

Données:

Masse totale en début de mission : 1100 kg
Masse de fluide propulsif (Xe) : 40 kg
Poussée maximale du propulseur ionique : 35 mN

1) Sachant que la trainée aérodynamique de GOCE varie entre 4 et 12 mN,
calculez pour la poussée maximale les accélérations
maximale/minimale/moyenne et justifiez I|'approximation qui consiste a
considérer la masse comme constante en moyenne a 1080 kg.
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2) Ce propulseur utilise de I'énergie électrique pour ioniser et accélérer une masse
de gaz propulsif (Xénon ici) et provoquer une réaction en retour (le gaz n‘est
donc pas le «carburant » au sens courant du terme). Au banc d'essais on a
mesuré la poussée dans le quasi-vide, la consommation de Xénon, la
consommation électrique et la vitesse d'éjection du Xénon ionisé (pour 1
propulseur):

Poussée | Débit massique Puissance électrique Vitesse d'éjection (m/s)
(N) (kg/s) fournie (W)
2,50E-003 3,50E-007 100 7142
5,00E-003 5,00E-007 170 10000
6,00E-003 5,25E-007 200 11428
1,20E-002 5,50E-007 380 21818

En calculant la puissance du jet de gaz ionisé, calculez |'évolution du rendement

énergétique n (ou efficience) en fonction du niveau de poussée.

En déduire la tendance et le point de fonctionnement préférentiel (toute
considération opérationnelle mise de c6té).

3) Bilan énergétique sur la mission.

1. Sachant que la vitesse du satellite par rapport au repere géocentrique (sans
tenir compte de la rotation de la terre donc) sur son orbite circulaire peut

S'éCFire VORB = RO

9o
Ro+h

OU R, est le rayon de la terre (6378 km), h I'altitude

du satellite (260 km) et g, I'accélération de la pesanteur au niveau du sol
(9o = 9,81 m.s~2), calculez I'énergie dépensée pour contrer la trainée de
GOCE sur la durée de la mission en considérant I'hypothese la plus
pessimiste.
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2. Calculer I'énergie totale de GOCE sur son orbite polaire par rapport au
repere géocentrique ci-dessus (on supposera que l'on a toujours g = g, =
9,81 m.s~2 pour le calcul de I'énergie potentielle).

3. Dans le bilan énergétique de la mission, calculez la part apportée par le
lanceur pour placer I'engin sur son orbite.
Puis, estimez sur la durée prévue de la mission la part relative apportée par
le satellite pour vaincre la trainée résiduelle (considérez cette énergie
comme 100% embarquée sous une forme ou une autre).
Commentez par rapport au couple altitude moyenne/vitesse choisie.
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EXERCICE 4 : « First Man »

NASA Dryden Flight Research Center Photo Collection
http://www.dfrc.nasa.gov/gallery/photo/index.htm!
NASA Photo: E-4942 Date: 1959  Photo by: NASA photo

X-15 launch from B-52 mothership

25¢
F.5.3454
X-15 /_}\
MGC
5 = 200ft? BL.44.3 ————é“ /7
b = 2236 ft — '
g = 1027 ‘<@> ﬂﬁj
\_Jx
[ = = —— ————— \_V
0.5 o 20
FS. 1159 f
TL,FRL
%’\C E—— “TTwLo

Figure V-2. X-15 General Arrangement

I- Avion naturel en conditions de largage (Cas de vol 4, M = 0,8, H = 40 000 ft)
La Fonction de transfert reliant la profondeur &5 (stabilizer) a I'assiette (6) du X-15 a sa
masse au largage est :

0(s) —7,02(s + 0,138)(s + 0,334)
8s(s)  (s®+0,145s + 0,175)(s* + 0,844s + 4,452)
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Une fois largué, le X-15 répond ainsi a un simple échelon unitaire en profondeur (1
degré):

0 (deg)

.

08

08

0.4

02

1]

-0.2 N

\ S

04

-08 ‘ / I
o] /

Rl / ]

ol /

) \‘ /

18

el

NRE
el ]
el
26 \
.28 \U

? a 2 4 ] 8 10 12 14 18 18 20 22 24 26 28 30 32 34 38 38 40 42 44 46 48 50

t (secondes)

1) Déterminez la période, la fréquence et la pulsation d'oscillation la plus lente
(dite « phugoide » ou « phygoide »).

2) Peut-on justifier I'approximation wgmorti & Wnaturer POUr cet aéronef, sur la base
de son amortissement réduit ?
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- Stability Augmentation System ON

Le schéma général des commandes de vol du X-15 est constitué d'une chaine
transformant des efforts aux manches (Fsr) en ordres de gouvernes commandées §s_,
qui peuvent étre « augmentées » (Js,,.) par une boucle de rétroaction (« feedback »)
améliorant la stabilité et construite a partir de la mesure de la vitesse de tangage

ao _ . . -~ . ,
q =, =6 par un gyrometre solidaire de la structure du véhicule aérospatial.

PITCH AXIS
— B ys (rad)
| Ssrlind [ sy | %
Fsr(Ib) > 3 > 73 Ss(rad)
(in: mesure en pouces, Ib : mesure en livres-forces)
PITCH SAS
6(rad/sec) ————————= 75 = Ssgas (rad)

On définit |la déflection « commandée » Js,. telle que &5 = s, + S5

1) Quelle fonction de transfert relie plus particulierement I'entrée 65(s) a la
sortie g(s) ?

sz s . . . . 1 ,
2) Quel élément mécanique peut jouer la fonction du gain 75 dans le schéma-bloc

des commandes ?
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EXERCICE 5: Systeme d’antigivrage des ailes d'un avion

De I'air chaud (80°C) est prélevé au niveau des moteurs et circule dans une conduite le
long du bord d’attaque des ailes, dans le but d’éviter que du givre ne se forme et ne
dégrade sérieusement les performances de I'appareil.

On considére que la température de I'air est constante dans la conduite située dans le

bord d'attaque.
Cette conduite est assimilée a un cylindre de rayon R = 3 cm et de longueur L.

\ -
i 0D00ODOONOOOOOOOOOEON0DO0NEO000000 [
> e LJ

Dispositif d’antigivrage sur aile d’avion.

Conduite dans laquelle s’écoule I'air chaud.
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Tuyau de la conduite vu de face.
La surface S est la section de la conduite laissée a I’air pour circuler.
L’épaisseur du tuyau este = 2 mm.

Nous allons concentrer notre étude sur une portion de la conduite, définie par sa

longueur dx : dx
“---->

X x+dx

Portion de conduite, située a une distance x de 'emplanture de l'aile.

La surface latérale extérieure de cette portion de conduite (par laquelle la chaleur
transite) est appelée S;4t ext-

Et nous allons encore diviser cette portion en plusieurs cylindres d’épaisseur dr, pour
rtelqueR>r>R—-e:

Siac(r +dr)
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On va supposer que I'échange de chaleur s’effectue au travers de la moitié avant de la
conduite du bord d’attaque:

Bord d'attaque

Profil de I'aile, avec la conduite au niveau du bord d’attaque.
Le demi-cylindre avant permet I'échange de chaleur entre I'air circulant dans la
conduite et l'air extérieur.
On suppose en revanche qu’aucun échange de chaleur ne se fera au travers du demi-
cylindre arriére.

Nous voulons étudier I'échange de chaleur entre I'air circulant dans la conduite et I'air
extérieur. On supposera que le bord d'attaque est la surface latérale extérieure de la
conduite. Il va donc falloir étudier le transfert d’énergie thermique qui s’‘opére au
travers du tuyau de notre portion de conduite.

Pour cela, nous allons d’abord évaluer la variation d’énergie interne de notre systeme
qui sera le morceau de tuyau d’épaisseur dr et longueur dx de la conduite, comme
décrit précédemment.

Nous écrirons donc I'énergie interne U de notre systeme, le travail W qu’il regoit ou
donne au milieu extérieur, et les échanges d’énergie thermique Q avec le milieu
extérieur.

1- Rappelez le premier principe de la thermodynamique, et I'unité des parameétres
en jeu.

2- Donnezen fonctionder et dx, I'expression de la surface par laquelle le transfert
d’énergie thermique se fera, et que I'on appellera surface d’échange S, (7).
Le flux thermique ¢, au travers de la surface d’échange S, (r) est défini par:

dq

or(t) = E

3- Quelle est l'unité de ¢, ?
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On définit le vecteur densité de flux thermique j (1, t), comme suit :

Dr (t) = E(T: t)- Sech (T‘) e—r) = jth(rv t)- Sech (T‘)

4- Quelle est l'unité de j;;, ? Qu’exprime-t-il ?
Etant donné I'objectif de notre systéme antigivrage, a-t-on plutdt intérét a avoir
une forte densité de flux thermique ou pas ?

5- Sachant que notre systéme n’est soumis a aucune force du milieu extérieur, et
inversement n’en exerce aucune, donnez la relation entre son énergie interne
et la quantité d'échange d’énergie thermique.

On écrit donc, entre deux instants t et t + dt :

Ut +dt) = U(t) = ¢p(t)dt — @riqr(t)dL

6- Expliquez physiquement cette relation.

Pour la suite, on considérera que S, (r + dr) = Secp (7).

7- Montrez rapidement que:
Or(O)dt — ryar®)dt = [jen(r,t) — jen (r + dr, 0)]Secn (r)dt

8- Donnez I'expression de I'énergie interne U de notre systéme, en fonction de
I’énergie interne volumique u (J.m™3), S ., (r) et dr.

9- Sachant que:

du
Ut +dt)—U(t) = T

Montrez que:

d_u _ Jen(r, ) — jen(r +dr,t)
dt dr

Il est possible de définir autrement la densité de flux thermique:

Ou 1 est la conductivité thermique du matériau constituant le tuyau, et T sa
température en Kelvin.

10- Donnez l'unité de la conductivité thermique, ainsi que son sens physique.

11- Comment évolue la température du matériau de notre tuyau avec r ?
En déduire le signe de j;;,. Que cela traduit-il physiquement ?
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12- Compte-tenu de I'objectif de notre systéme d’antigivrage, quel matériau entre
I"aluminium et le fer est a privilégier ?
Données: A4y, = 226 SI et Ager = 72 S1.

Finalement, on peut écrire une équation sur la température du tuyau le long de son
épaisseur e, et en fonction du temps si les conditions extérieures sont variables :

dT_AdZT
P = “arz

Ou p est la masse volumique du matériau et ¢ sa capacité thermique massique.
Et ou I'on a écrit :

er_d(g)
W: dr

13- Donnez l'unité de c.
14- On se place dans des conditions non variables dans le temps. L'air extérieur est
a 5°C. La température du tuyau ne dépend donc plus du temps, mais seulement

der.

15- Donnez le profil d’évolution de la température du tuyau en fonction de r.
d

16- Calculez &
ar

17- Montrez que dans ce cas, la densité de flux thermique j;;, ne dépend pas der,
et donnez sa valeur en considérant le matériau le plus adapté entre aluminium
et fer.

18- En déduire la valeur du flux thermique traversant la surface d'échange
extérieure S..,(R) de la portion de tuyau de longueur dx.

Donnée: dx = 2 cm.

19- Sil'on avait choisi le matériau le moins adapté, quelle aurait été la valeur du flux
thermique ? En quoi est-ce moins bien ?

20-Le systeme d’antigivrage n’est toutefois pas aussi efficace en pratique, quelles
sont les hypothéses optimistes faites en début d’exercice ?
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EXERCICE 1: Analyse dimensionnelle

Le nombre de Bansen Ba est un nombre sans dimension utilisé dans les opérations de
transfert thermique. Il représente le rapport entre le transfert d’énergie thermique par
radiation et le transfert par convection.

On le définit de la maniére suivante:

h.S
Ba = —

Fcp
Avec:
-h, : le coefficient de transfert thermique par radiation
-§ : la surface de transfert
-F : le débit massique
-c, - la capacité thermique, qui représente la quantité d’énergie thermique que I'on
doit transférer a un corps pour augmenter sa température. Sa valeur est donc I'énergie
a apporter a un kilogramme de ce corps pour augmenter sa température d’'un Kelvin.

(Source : Wikipédia)
Donnez l'unité de h,..
On a les unités des différents parametres:
[S] =m?

[F] =kg.s™t
[Cp] =J.Klkg?

h,.S
[Ba] = [FC ] =1
p

Sachant que:

Donc on retrouve l'unité du coefficient de transfert thermique:

=J.Ktstm™>?

ﬂ] _ (kg.s™).(J.K Y kg™ :].K_l.s_1
S m? m?

[h = |

[h,] = W.K L. m™?
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EXERCICE 2: Avion a l'atterrissage

On s’intéresse a l'atterrissage d'un avion de ligne type ATR 42.
Pour se faire, on décomposera |'étude en quatre phases:

1-Descente trains rentrés 1
2-Descente trains sortis

3-Arrondi

4-Freinage sur piste

On dispose des données suivantes :

-Masse: m = 10000 kg

-Surface alaire : S = 54,5 m?

-Surface fuselage (vue de face): S5 = 7 m?
-Surface trains (vue de face) : Siqins = 0,5 m?
-Coefficient de trainée du fuselage: Cy s,s = 0,8
-Coefficient de trainée des trains : Cy ¢rqins = 1
-Calage des ailes: ¢ = 1,5°

-Densité de l'air: p = 1,225 kg/m3

-Coefficient d’adhérence des roues au sol :
Le module de la force de frottement Fy,,;, s'exer¢ant sur un objet d'un certain poids

P, soumis a une force qui le tracte T, s'écrit :
Ffrott =f.P

~l

~|

—_—
Ffrott

V'

N
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Avec le coefficient d’adhérence f. On a |'évolution de Ff,., €n fonction du module de

la force tractrice T :
F_frott=Ff(T)

Ffrott max

F frott

glissement

=
Tant que T < Frrot max = fsP, 'Objet ne glisse pas par rapport au sol.

Ensuite, Frrott = Frrott giss = fe- P

Pour la piste d’atterrissage dans notre exercice, on prendra f; =09 et f. = 0,8.

On définit le bilan des forces, ainsi que les trois repéres Terre, fuselage et air:

-Centre de gravité de I'avion: G

-Repere Terre R : (G, xq, V0, Zo), 'axe y, étant perpendiculaire a la feuille, et orienté vers
la table

-Repere fuselage Ry : (G, X7, Y7, z7), I'axe y; étant confondu avec y,

-Repere air R : (G, %, y,2), I'axe y étant confondu avec y,

Les angles utilisés sont tous positifs sur le schéma ci-dessous, et sont appelés :
-Angle d’'incidence de l'aile: a

-Angle de calage de l'aile: ¢

-Assiette fuselage : 6

-Pente de la trajectoire: y
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On écrit les forces s’exercant sur I'avion (que I'on suppose toutes s’appliquer en G) :
-La poussée des deux moteurs:
T=T.x
-Le poids de I'avion::
mg =mg.zg
Avec g = 9,81 m.s™2.

-La portance des ailes :
F, = —F,.7=—=pSV2C,.Z
Avec:

C, =Aa
Sachant que 4 = 0,1 deg™.

-La trainée de l'avion trains sortis :

— N N 1 -
E=—-FE.x= _(Fx aile T Fxfus + Fy trains)-x = _EPVZ(SCx + Sfuscxfus + StrainsCx trains)-x
Avec:

Cy = Cyo + kC?
Sachant que C,, = 0,015 et k = 0,03.

Conventions :
On écrira pour un vecteur X quelconque projeté dans le repere Terre:

)_() = aox_o)'i' bo%‘l‘ Coz—o)

Qo
%o (b>
Co/ g,

Soit sous forme matricielle :

Pour la vitesse on définit le nom des coordonnées:
. VxO
V=V

V.
20/ g

Etona:

71 =v = (V& -+ Vi + V2

On écrira la dérivée du vecteur vitesse par rapport au repére Terre, projetée dans le

repere Terre:
Ry

(dv>
dt
R

0
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- Etablissement des équations

Nous allons étudier le mouvement de |'avion par rapport au sol en écrivant le Principe
Fondamental de la Dynamique (PFD) projeté dans le repere Terre:

= Ro

dv . _ . |
(%) =@, + @), + @, + @),
R

0

OU par exemple (mg)g, représente la projection du vecteur mg dans le repére Terre
R,.

a. Donnez I'expression de la projection de V dans le repére Terre sous
forme matricielle (V) , .
Ro

On décompose simplement le vecteur vitesse dans le repere terrestre (rotation d’'un
angley):

V = VeoXg + VyoYo + VzoZo = Vcosy.xq — Vsiny.z,

Vyo = Vcosy
()
Ro

V,0 = —Vsiny

Ou sous forme matricielle :

b. Ecrivez les équations données par le PFD.

On s’intéresse aux mouvements de I'avion dans le plan (xg,z). On projette donc les
équations du PFD suivant ces axes, ce qui nous donne deux équations :

dVzo . .
m Prak mg — Tsinf — F,cosy + E,siny (1)
deO .
m— = Tcos6 — E,siny — F,cosy (2)

c. Donnez larelation qui lie les angles a, ¢,y et 6.
D’apres le schéma donné en introduction, on a la relation qui lie les angles :
O+e=a+y (3)

Remarque:

On complete donc notre systeme d’équations avec:
1 2
F, = E,DSV Cz (4)

1
Fx = EPVZ(SCX + SfusCx fus + Strainscx trains) (5)
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Vo =Vcosy (6)

V,o = —Vsiny (7)

On a ainsi 7 équations pour 7 inconnues : T, F,, E., 0,a,V,y.

I- Descente trains rentrés

L’avion suit une trajectoire rectiligne et le pilote sait, d’apres les indications a bord,
que les composantes de vitesse par rapport au sol sont constantes et valent :

Veo = 250 km/h et V,o = 10 km/h

a. Donnez la valeur de y en vous aidant du tableau du cosinus et sinus
donné en annexe.

On sait que:
Vo =Vcosy (6)
Vo =—Vsiny (7)
Donc:
/VXZO +VA4 =V
Soit:
V =+/250%2 4+ 102 = 250,199 km/h
Ensuite :
_ Vyo _ 250 0999
oY =TT 250,199~
Vo 10
ny = —— = —————— = —0,040
sty v 250,199 ’

Ce qui correspond, grace au tableau, ay = —0,04.

Donc la pente vaut:

360
y =—0,04— = —2,29°
2T
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b. Enreprenantles équations du PFD, et en supposant que les composantes
projetées sur |'axe vertical terrestre de la trainée F, et de |la poussée des
moteurs T sont négligeables, calculez I'incidence a des ailes.

L'équation du PFD selon l'axe Zz, (a I'équilibre: V,, =cste) s'écrit, avec ces
simplifications :

0 = mg — TsinB — F,cosy + F;siny = mg — F,cosy (1)
Donc:

_mg 10 000.9,81
B cosy N 0,999

=98178N

E

Ensuite, pour déterminer I'incidence des ailes, on utilise la formule de portance:

1 1
F, = =pSV2C, ==pSVZAa (4)

2 2

Avec:

A=0,1deg™!
Soit une incidence:

2F, 2.98178 oo
a = = =6,
pSV2A 250\
1,225.54,5 (W) 0,1

c. En déduire l'assiette 6 de 'avion.
On utilise la formule reliant tous les angles :
O+e=a+y (3)
Pour trouver l'assiette de I'avion :

0=a+y—e=609-229-15=23°

d. Calculez la trainée de l'avion.
On utilise la formule de la trainée trains rentrés:

1 2
E = E.DV (SCx + Sfusfous) (5)

Avec:
Cy = Cyo + kC2
Sachant que C,, = 0,015 et k = 0,03.

Page 8 sur 38



Ainsi :
C, = 0,015 + 0,03.(0,1.6,09)2 = 0,026

Et donc:

1 25042
F, = 5 1,225. (E) (54,5.0,026 + 7.0,8) = 4212 + 16 568 = 20 780 N

e. En déduire la poussée T des moteurs.

On utilise la derniére équation de notre systéeme, qui est I'équation du PFD selon |'axe
X, (en sachant que I'avion est a I’équilibre : V,, = cste) :

0 = TcosO — E;siny — E.cosy (2)
Soit une poussée:

E,siny + Fecosy _ 98 178.(—0,039) + 20 780.0,999

cost cos (2,3 %)

=16853 N

- Descente trains sortis

Le pilote sort les trains, mais ne modifie pas la poussée des moteurs. Il laisse I'avion se
stabiliser de nouveau a une nouvelle vitesse.

On a désormais:

Vyo = 220 km/h et V,; = 30 km/h
a. Calculez la nouvelle incidence des ailes.

Tout d’abord, on doit nécessairement calculer la pente de l'avion puisqu’elle
intervient dans toutes les formules qui nous permettent de trouver l'incidence des
ailes. Donc on utilise :

Vo = Vcosy (6)
Vo =—Vsiny (7)

/V,ZO +VA4 =V

V =+/2202 + 30% = 222,036 km/h

Ainsi :

Soit:
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Ensuite :

Vo _ 220
Y =T 222036
Vo 30
my = -2 =~ __ — _0,135
sty v 222,036

Ce qui correspond, grace au tableau, ay = —0,135.
Donc la pente de 'avion est:
=-0 135360 =-=7,77°
reo 2r
Ensuite, si I'on utilise la formule reliant les angles (3), on doit connaitre I'assiette pour
trouver l'incidence, ce qui complexifie le calcul.

Mais si I'on utilise le PFD selon |'axe vertical (1), en supposant toujours que les
projections de poussée et trainée sont faibles par rapport a celles du poids et de la
portance, on a directement:

0 =~ mg — F,cosy (1)
Soit:

_ mg _ 10000.9,81

= = =99 008 N
Z cosy 0,991

Et ensuiteon a:

1
E,==pSVZ%Aa (4)

2
Soit une incidence:
2F, 2.99 008 7 go
a = = =
SVZ2A 2 ’
p 1,225.54,5 (%) 0,1

b. Calculez la trainée de l'avion, ainsi que la poussée affichée par les
moteurs.

On calcule la trainée en considérant cette fois la trainée additionnelle due aux trains
sortis :

1
Fx = E.OVZ(SCx + Sfusfous + Strainscx trains)
Avec:
C, = 0,015 + 0,03.(0,1)%.(7,8)2 = 0,033
Soit :

2

1 168
F, = 51,225. ( 3 6) (54,5.0,033+7.0,84+0,5.1) =4 221+ 13048+ 1165 = 18433 N
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Enfin on utilise I’équation du PFD suivant I'axe horizontal pour trouver la poussée :

0 = TcosO — E,siny — E.cosy (2)

Avec:
O+e=a+y (3)
O=a+y—e=609-777—-15=-1,47°
Soit:
I E,siny + F.cosy _ 99 008.(—0,135) + 18 433.0,991 _4889N
cost cos (—1,47 %)

c. Faites un bilan rapide des résultats obtenus dans les cas sans et avec
trains.
Expliquez brievement comment les forces s’organisent pour assurer
I'équilibre de I'avion dans chaque cas.

On peut faire les schémas des forces (pas a I'échelle) avec et sans trains:

E,

Sans trains
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Avec trains

Dans les deux cas nous avons:

4 y a 0 T F, E,
250 km/h —2,29° 6,09° 2,3° 16 853 N 98178 N 20780 N
222 km/h =7,77° 7,8° —-1,47° 4889 N 99 008 N 18433 N

Les angles:

Puisque la vitesse verticale augmente et la vitesse horizontale diminue, la pente
augmente (en descente), mais la différence de vitesse entre trains rentrés et sortis ne
nécessite pas une variation importante d’‘incidence des ailes, d’ou le fait que I'assiette
soit devenue a piquer.

Suivant I'axe horizontal terrestre :

La vitesse de I'avion diminue a la sortie des trains, ce qui entraine une diminution de
la trainée du fuselage (Fy rys ¢ 16 570 — 13 050 N), et ce qui oblige les ailes a voir leur
incidence légerement augmenter pour toujours contrer le poids. Globalement la
trainée des ailes reste stable entre la perte de vitesse et la prise d’incidence (Fy 4jes
4210 - 4 220 N).

Les trains sortis ajoutent une trainée de F, ;;4ins = 1 165 N.

Globalement la trainée de l'avion diminue a cause de la baisse de trainée fuselage
entrainée par la réduction de vitesse.

De plus, I'assiette étant plus a piquer, la portance des ailes génerent un effort plus vers
I'avant, ainsi il apparait que I'’équilibre des forces selon I'axe horizontal terrestre
s'établit pour une poussée moteurs beaucoup plus faible qu’avant.
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Suivant 'axe vertical terrestre :

La trainée diminue mais elle est plus orientée vers le haut, tandis que la poussée des
moteurs diminue mais est plus orientée vers le bas. Finalement, I'équilibre des forces
suivant I’axe vertical s'obtient pour une portance a peu pres égale.

V- Arrondi

On suppose que lors de I'arrondi (trajectoire circulaire de rayon R, =2000m), la
vitesse de I'avion est constante et vaut la vitesse totale précédemment calculée moins
50 km/h (décélération due a la sortie d’aérofreins).

Le pilote débute son arrondi avec la pente précédemment calculée (trains sortis), et
le termine lorsque I'avion est complétement posé au sol.

a. Calculez la durée de l'arrondi t ;.

On a la formule qui relie vitesse linéaire et vitesse de rotation pour une trajectoire
circulaire:
dy Ay —Y
V = Rgpr— = Rapr —— = Rgpy ——
arr dt arr tar-r- arr tar-r
La pente au début de I'arrondi vaut y = —7,77° et a la fin 0°. Le temps que met |'avion
pour effectuer |I'arrondi (parcourir la distance —R,,y) est tg-

Soit:
21
— 7,77 57n
14 "7 360
torr = Rarr7 =2 000m =567s
3,6
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b. Déterminez l'incidence des ailes au cours de I'arrondi (on supposera la
pente faible: cosy = 1 et on néglige I'influence des moteurs).

On s’intéresse au mouvement de |'avion dans le repere air (R) cette fois. Il faut donc
écrire le PFD comme suit :

- R

dv - - =

m<%> = (@)R—}_(FZ)R—}_(FX)R—*—(T)R
R

0
Avec la composition des accélérations:
~ R ~ R 0 0
<dV> _<dV> — <g> LA (‘6) [ o
A “\gr R/Rq - I - d
de), —\dt), o/, d o). \ ¥

R dt/ g

e

Ce terme correspond en fait a I'accélération d’inertie d’entrainement représentant la
force centrifuge.

Donc, suivant I’axe verticale Zon a:

d
_de_)t/ = mg.cosy — F, — Tsin(y — 0) = mg — F,

dy
F, =mg+mV —

dt
1 —
—pSVZszmg+mV( y)
2 arr
= s ma + v ()]
T psvzal™ T e,
Soit finalement :
21
2 222 — 50 —7,77m
a = 227 — E02 10 000.9,81 + 10 000.( 36 ) So7 = 14,37°
1,225.54,5. (#) 0,1 ’ ’
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V- Freinage sur piste

Une fois sur la piste, le pilote coupe la poussée des moteurs et rentre les aérofreins.

a. Faitesunschéma avec le bilan des forces, une fois que I'avion est en train
de freiner sur la piste (le pilote actionne les freins). On considérera que
le train d’atterrissage de l'avion est constitué de trois roues (une a
I'avant, deux a l'arriere: on supposera une répartition du poids égale

entre chaque roue).

On a le schéma suivant:

La portance est remplacée petit a petit par la réaction du sol. L'incidence des ailes est

égale au calage «.

b. Calculez la portance des ailes au début de la décélération et justifiez que

I'on puisse la négliger dans notre étude.

On a la portance au début de la décélération qui vaut :

1
E, = EpSVZAa
En sachant que:
a=¢=15°

V =222-50 =172 km/h

Donc:

1 172\2
F, = 51’225'54’5' <ﬁ) .0,1.1,5=11435N
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Comparée au poids:
mg = 10000.9,81 =98 100 N

On pourra simplifier notre étude en considérant qu’elle est négligeable, d’autant plus
que la vitesse va diminuer au cours de |la décélération, donc la portance aussi...

c. Donnez l'expression de la force de frottement Fp., s'exergant sur
chaque roue en fonction du poids de l'avion et du coefficient
d’adhérence des roues au sol.

Chaque roue supporte le tiers du poids de I'appareil, et est donc soumise a une force
de frottement orientée vers l'arriere, et de norme:

_ _ Mg
Ffrott _f-Rsol _fT

Soit:

SN mg_,
Frrote = _f-?xo

d. Donnez |I'’équation différentielle régissant I'évolution de la vitesse V.
Est-il possible de la résoudre simplement ? Pourquoi ?

On écrit le PFD suivant I’axe horizontal terrestre :

dv
m% =—F + 3Ffrott = _(anile + Fxfus + Fxtrains) —f.mg

Soit:

dv

1
ma == EPVZ(SCx + Sfusfous + StrainsCx trains) - f mg

Qui est donc une équation différentielle de la forme:

av ,
mE - _k2V + k1

Avec k, et k; des constantes.

On a un terme en V2, ce qui signifie que I'équation n’est pas linéaire et donc simple a
résoudre.
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e. On se propose de simplifier le terme de trainée. On va faire
I'approximation que la dépendance en V est linéaire : F, = KV avec K une
constante.

Calculez la trainée de l'avion au tout début de la décélération. En
déduire la valeur de K (et son unité) la plus cohérente pour notre étude.

On a la trainée de l'avion au début de la décélération qui vaut:

1
Fx = EPVZ(SCx + Squfous + Strainscx trains)

Avec:
C, = 0,015+ 0,03.(0,1)2.(1,5)%> = 0,016
Donc:
E, = %1,225. (%)2 (54,5.0,016 +7.0,8 4+ 0,5.1) =9 727N

Donc on calcule la constante K :

K—F"——9727—20355k -1
=7 = 72 , g.s
3,6

Graphiquement cela donne:
Approximation de Fx=f(V)
12000
10000
8000

~ 6000

Réelle

4000 — Approx

2000

V (m/s)
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f. On considere que le pilote freine de telle sorte que les roues soient
bloquées tout le temps de la décélération.
Calculez le temps de freinage.

Tant que l'avion n’‘est pas completement arrété (vitesse nulle), les roues (bloquées)
glissent par rapport au sol (f = f.) et on a le PFD suivant |I'horizon :

av
m—=—KV — f..mg

dt
v K, _
dt m - ng

Soit:

_K,
V(t) =kiem +k,
En sachant que:

Et:
: . Jemg
VO =k =~
Donc:
fe-mg
ki=V
1 + X
Et finalement:
.m _K .m
V(t)z(v+chg)e mt_chg

Remarque:

La vitesse tend vers une valeur négative (— fc%) Cela vient du fait que I'écriture de

notre équation n’‘est plus bonne des lors que I'avion est arrété, puisque la force de
frottement s’annule a ce moment.

D’aprés notre équation, la force de frottement —f..mg (qui ne dépend pas de la
vitesse) fait reculer I'avion apres que ce dernier s’est arrété.

La trainée augmente alors en sens opposé (dirigée selon x), jusqu’a une valeur telle

qu’elle compense la force de frottement (toujours dirigée selon —x). Cette valeur est
femg

atteinte pour une vitesse de — =

D’aprés notre équation, la vitesse passe par 0 pour le temps t tel que:

.m _K .m
V() =0= (V+fCTg>e mt_chg
Soit :
-
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fe-mg
K, _ V+ I

em
fe-mg
K

.m
K V+f_ch KV
—t=tn|——E— ) =in(——+1)
m fe-mg fe-mg

K

Soit:

172
e=2in( & +1)= ALy 20355.(35) +1|=57
“k"™\fomg " ") T 203,55 "\ 0,810 000.9,81 e

Plus la vitesse de l'avion est importante, plus le temps de freinage est grand.
Conclusion inverse si c’est le coefficient d’adhérence qui est important.

S’il est en revanche plus difficile de conclure simplement avec la masse ou la trainée
de l'avion d’apres notre formule, le bon sens nous indique qu’une augmentation de
masse va augmenter le temps de freinage (inertie plus importante), a l'inverse d’'une
augmentation de trainée.

Il est a noter que si le pilote freine de telle maniere qu'il est en limite de blocage des
roues, le coefficient d’adhérence au sol est plus important, donc il est possible
d’augmenter encore l'efficacité du freinage et donc diminuer le temps d’arrét de
I'avion.

Annexe :
X cos(x) sin(x) cos(x) sin(x)

-0,05 0,999 -0,050 -0,146 0,989 -0,145
-0,049 0,999 -0,049 -0,145 0,990 -0,144
-0,048 0,999 -0,048 -0,144 0,990 -0,144
-0,047 0,999 -0,047 -0,143 0,990 -0,143
-0,046 0,999 -0,046 -0,142 0,990 -0,142
-0,045 0,999 -0,045 -0,141 0,990 -0,141
-0,044 0,999 -0,044 -0,14 0,990 -0,140
-0,043 0,999 -0,043 -0,139 0,990 -0,139
-0,042 0,999 -0,042 -0,138 0,990 -0,138
-0,041 0,999 -0,041 -0,137 0,991 -0,137
-0,04 0,999 -0,040 -0,136 0,991 -0,136
-0,039 0,999 -0,039 -0,135 0,991 -0,135
-0,038 0,999 -0,038 -0,134 0,991 -0,134
-0,037 0,999 -0,037 -0,133 0,991 -0,133
-0,036 0,999 -0,036 -0,132 0,991 -0,132
-0,035 0,999 -0,035 -0,131 0,991 -0,131
-0,034 0,999 -0,034 -0,13 0,992 -0,130
-0,033 0,999 -0,033 -0,129 0,992 -0,129
-0,032 0,999 -0,032 -0,128 0,992 -0,128
-0,031 1,000 -0,031 -0,127 0,992 -0,127
-0,03 1,000 -0,030 -0,126 0,992 -0,126
-0,125 0,992 -0,125
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EXERCICE 3: TIE (non) Fighter

TIE Interceptor

Side View

(minus port wing}
‘Wing Brace
Solar Array
Solar Array Wing

Wing Blaster Cannon —70¥8 0 ————

ing Sensors
Upper Viewport
Ingress/Egress Access Hatch

Propulsion Panel

Twin lon Engine

Main Sensor Package
Solar lonization Reactor
Targeting Sensors

—— Wing Blaster Cannon

Wing Pylon
Main Transparisteel Viewport

Front View

Le satellite GOCE de I'agence spatiale européenne, propulsé par deux propulseurs
ioniques (Twin lon Thrusters), était I'engin orbital le plus stylé et le plus ressemblant
au célebre chasseur (Twin lon Engines) de I'Empire dans la non-moins célebre fiction
de George Lucas.

Le « Gravity field and steady-state Ocean Circulation Explorer » (prononcer [Go-ché],
a l'italienne), était prévu pour effectuer un vol propulsé pendant 15000 heures (environ
20 mois) a 260 km d'altitude en moyenne en orbite ~polaire, dans la thermosphére. La
trainée de ce satellite profilé est par construction minimisée, mais pas nulle. Une fois
son Xénon épuisé en 2013, sa chute a pris un mois seulement pour finir par se
désintégrer comme une étoile filante en quelques minutes.

Données:

Masse totale en début de mission: 1100 kg
Masse de fluide propulsif (Xe) : 40 kg
Poussée maximale du propulseur ionique : 35 mN

1) Sachant que la trainée aérodynamique de GOCE varie entre 4 et 12 mN,
calculez pour la poussée maximale les accélérations
maximale/minimale/moyenne et justifiez |'approximation qui consiste a
considérer la masse comme constante en moyenne a 1080 kg.

On fait un calcul d'extremaen faisant le bilan des forces et I'accélération qui en

résulte :

Tmax —-D

ZFszax—DzmaHaz "

Ou T représente la poussée maximale et D la trainée de GOCE.
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Il en ressort que:

Tmax — Dmin ~ 2.35.1073 —4.1073
= = =6,226.107> m.s 2
Gmacx S— 1060 ' s

o _ Tmax = Dimax _ 2.35.1073 — 12.1073
min Momax 1100

=5,273.10"°> m.s 2

_ Tnax — Doy 235107 — 81073

- = =5,741.10"> m.s2
Hmoy Moy 1080 s

Ainsion peut calculer |'écart relatif entre valeurs maximale/moyenne et valeurs
minimale/moyenne :

6,226 — 5,741
Gmax_moy = TlOO = 8,4‘5 %
5,273 — 5,741
€min-moy =~ =7 100 = —8,15%

On est ainsi capables de prévoir les accélérations instantanées a moins de 10% pres,
ce qui semble tout a fait acceptable pour une phase d'avant-projet (jugement
d'ingénieur, la réponse est dans la question en fait...).
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2) Ce propulseur utilise de I'énergie électrique pour ioniser et accélérer une masse
de gaz propulsif (Xénon ici) et provoquer une réaction en retour (le gaz n’est
donc pas le « carburant » au sens courant du terme). Au banc d'essais on a
mesuré la poussée dans le quasi-vide, la consommation de Xénon, la
consommation électrique et la vitesse d'éjection du Xénon ionisé (pour 1
propulseur):

Poussée | Débit massique Puissance électrique Vitesse d'éjection (m/s)
(N) (kg/s) fournie (W)
2,50E-003 3,50E-007 100 7142
5,00E-003 5,00E-007 170 10000
6,00E-003 5,25E-007 200 11428
1,20E-002 5,50E-007 380 21818

En calculant la puissance du jet de gaz ionisé, calculez |'évolution du rendement
énergétique n (ou efficience) en fonction du niveau de poussée.

En déduire la tendance et le point de fonctionnement préférentiel (toute
considération opérationnelle mise de c6té).

La puissance du jet est:
Pjer = Poussee.Vejection

Et le rendement énergétique (par rapport a I'énergie électrique dépensée), on a:
Piet

Pelec

On trouve dans |'ordre pour chaque poussée : 18 %, 29 %, 34 % et 69 %.

Il vaut mieux étre a des consignes de poussée élevées. On préferera donc rester a
12 mN de poussée pour les opérations.

Remarque:

Le débit massique est surnuméraire comme information, mais on peut vérifier que la
poussée est égale au débit multiplié par la vitesse d'éjection.
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3) Bilan énergétique sur la mission.

1. Sachant que la vitesse du satellite par rapport au repére géocentrique (sans

tenir compte de la rotation de la terre donc) sur son orbite circulaire peut
Y90
Ro+h
du satellite (260 km) et g, I'accélération de la pesanteur au niveau du sol
(go = 9,81 m.s~2), calculez I'énergie dépensée pour contrer la trainée de
GOCE sur la durée de la mission en considérant I'hypothése la plus
pessimiste.

s'écrire Vorg = Ry OU R, est le rayon de la terre (6378 km), h I'altitude

On peut déja calculer la valeur de la vitesse avec la formule :

9,81
6378.103 + 260.103

Vorg = 6378.103\] =7753m.s7 (= 7,75 km.s™1)

Donc pour une trainée de 12mN, on a:
Pyutite = 7753.12.1073 =93 W
Ce qui, sur une mission de 15000 h donne une dépense énergétique en Joules (W.s) de:
Etrginee = 93.15000.3600 = 5022 000 000 J = 5.10° ]

Soit I'équivalent du pouvoir calorifique de 120kg de pétrole brGlé avec son
comburant.

Remarque:

S'il on compare avec la puissance de jet a 12mN, on trouve Py, = 262 W pour une
puissance électrique consommeée P, = 380 W et non 93 W comme calculé d'apres
I'énergie mécanique du véhicule. Dans ces conditions, le rendement global du
propulseur n'est pas de 69 %, mais de 39—830100 = 24,5 % seulement, c'est a dire que pres
de trois quarts de la consommation électrique concernerait I'alimentation des
servitudes, vannes, régulateurs, conditionnement divers.
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2. Calculer I'énergie totale de GOCE sur son orbite polaire par rapport au
repere géocentrique ci-dessus (on supposera que l'on a toujours g = gy =
9,81 m.s~2 pour le calcul de I'énergie potentielle).

Dans le repére géocentrique, on a l’énergie totale :
1 1
E,=E +E,= EngRB +mg(Ry + h) = 5 1080.7753% + 1080.9,81. (6378 + 260). 103

=32.10° + 70.10° = 102.10° J

Un tiers de I'énergie concerne I'énergie cinétique et les deux tiers restants concerne
I'énergie potentielle de pesanteur.

3. Dans le bilan énergétique de la mission, calculez la part apportée par le
lanceur pour placer I'engin sur son orbite.
Puis, estimez sur la durée prévue de la mission la part relative apportée par
le satellite pour vaincre la trainée résiduelle (considérez cette énergie
comme 100% embarquée sous une forme ou une autre).
Commentez par rapport au couple altitude moyenne/vitesse choisie.

. . / .1 . . s
Sile lanceur fournie I'énergie nggRB + mgh, il « resterait » donc AE; = mgR, a la charge
de Goce ?

Non puisque le site de lancement ne se situe pas au centre de la terre...

L'énergie communiquée par le lanceur est bien:

1 1
Elanceur = EngRB + mgh = E1080.77532 + 1080.9,81.260.103 = 35.10° J

Soit le tiers de ce que I'on avait avant par ce simple changement de repere, avec une
énergie cinétique prépondérante cette fois (I'atmosphére n'est pas bien épaisse...).

Cette valeur est a mettre en regard des 5.10° ] consommeés en trainée
aérodynamique trouvés a la question 3.1).

Au global, I'énergie totale de GOCE dans le repere géocentrique n'est pas le bilan
énergétique de la mission, qui est la somme de I'énergie apportée par le lanceur et de
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celle apportée par le satellite (en fait par le soleil pour I'énergie et le satellite pour la
matiére a éjecter grace a cette énergie et provoquer une réaction).

Le bilan énergétique de la mission s'éleve donc a:

Eianceur * Etrainee = (35 + 5). 10° = 4‘0-109]
La part nécessaire pour vaincre la trainée orbitale s'éléve donc a % 100 = 12,5%.

Ce n'est pas négligeable au sens mathématique, mais ¢a reste raisonnable pour
I'altitude/trainée moyenne choisie. Méme si I'énergie provient du soleil, le fluide
propulsif (Xenon) doit quand méme étre apporté. Au moins a cette [altitude ; vitesse
orbitale] =[260 km ; 7,75 km/s] on ne doit pas a fournir a nouveau un effort énergétique
comparable a l'investissement initial une fois en orbite, pas méme une fraction
significative de cet effort. On ne peut pas préjuger du bilan énergétique de la trainée
si I'on volait plus bas avec les données du probleme, mais déja a 12,5% on n'a pas
nécessairement envie d'atteindre 15,20 ou 25 %...

Remarque:

Le vol sur une orbite elliptique de Gagarine passait de 327 km a l'apogée a 181 km
seulement au périgée. C'était précisément fait pour trainer assez afin qu'en cas de
panne du systeme de rétrofusée, le Vostok rentre de lui-méme avant que les réserves
d'oxygene du vaisseau soient épuisées (a peine quelques orbites de 90 minutes
environ). 80 km plus bas que GOCE, ca freine énormément donc...

L'ISS descend jusqu'a 330 km avant d'étre régulierement reboostée a 420 km.

La fin de GOCE, quelque part au-dessus de I'amérique du Sud

(https://www.youtube.com/watch?v=sMktaiWw9 1M)
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https://www.youtube.com/watch?v=sMktaiW9_1M

EXERCICE 4 : « First Man »

NASA Dryden Flight Research Center Photo Collection
http://www.dfrc.nasa.gov/gallery/photo/index.htm!
NASA Photo: E-4942 Date: 1959  Photo by: NASA photo

X-15 launch from B-52 mothership

25¢
F.5.3454
X-15 /_}\
MGC
5 = 200ft? BL.44.3 ————é“ /7
b = 2236 ft — '
g = 1027 ‘<@> ﬂﬁj
\_Jx
[ = = —— ————— \_V
0.5 o 20
FS. 1159 f
TL,FRL
%’\C E—— “TTwLo

Figure V-2. X-15 General Arrangement

I- Avion naturel en conditions de largage (Cas de vol 4, M = 0,8, H = 40 000 ft)
La Fonction de transfert reliant la profondeur &5 (stabilizer) a I'assiette (6) du X-15 a sa
masse au largage est :

0(s) —7,02(s + 0,138)(s + 0,334)
8s(s)  (s®+0,145s + 0,175)(s* + 0,844s + 4,452)
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Une fois largué, le X-15 répond ainsi a un simple échelon unitaire en profondeur (1
degré):

6 (deg)

1

[}

08

04

0z

o

-02 \
-04

08

o
—

fa
@
L ——

0 2 4 B 8 10 12 14 18 18 20 22 24 26 28 30 32 34 38 38 40

t (secondes)

42 44 45 43 &0

1) Déterminez la période, la fréquence et la pulsation d'oscillation la plus lente
(dite « phugoide » ou « phygoide »).

On lit sur le graphe une période T, =32—-17 = 155, donc f, =1—15 Hz et w, :i—zz
0,419 rad.s~ .

Il s'agit de la pulsation la plus faible des deux parenthéses au dénominateur de la

fonction de transfert, donc le mouvement/mode le plus lent (I'autre étant I'oscillation
en incidence).

2) Peut-on justifier I'approximation wgmoerti & Wnaturer POUr cet aéronef, sur la base
de son amortissement réduit ?

Les deux parenthéses au dénominateur de la fonction de transfert peuvent chacune
se mettre sous la forme:

s? 4+ 28wps + w2

La premiere parenthése fait apparaitre une pulsation naturelle plus faible que la
seconde, elle correspond donc au mode lent phugoide, dont on a déterminé a la
question précédente la valeur de la pulsation amortie w, = 0,419 rad.s™*. Or on
remarque que wj = 0,419 = w;.
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Sachant que w, = wy/1 — &2, on voit bien que I'on peut considérer que la valeur de
I'amortissement réduit ¢ est faible (w, ~ wy).

28w, _ 0,145
2w, 2.0,419

Pour s’en convaincre par le calcul,on a: =0,173.

- Stability Augmentation System ON

Le schéma général des commandes de vol du X-15 est constitué d'une chaine
transformant des efforts aux manches (Fsr) en ordres de gouvernes commandées &g,
qui peuvent étre « augmentées » (Js,,.) par une boucle de rétroaction (« feedback »)

améliorant la stabilité et construite a partir de la mesure de la vitesse de tangage

ao _ . . -~ ) .
q =, =6 par un gyrometre solidaire de la structure du véhicule aérospatial.

PITCH AXIS
SSSAS (rﬂd)
| 8srlin) [ gisy | O
FST(Ib) - X L 573 Ss(rdd)
(in: mesure en pouces, Ib : mesure en livres-forces)
PITCH SAS
6(rad/sec) ——————= 75 55 ps (rad)

On définit la déflection « commandée » J;,. telle que &g = 65, + Js, .

1) Quelle fonction de transfert relie plus particulierement I'entrée 65(s) a la
sortie g(s) ?

En fait on integre la vitesse de tangage pour trouver |'assiette ; on n'a pas de mesure
« absolue » de |'assiette que I'on dériverait pour trouver la vitesse de tangage (d'ou la
mention d'un gyromeétre dans I'énoncé).
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0(s)
8s(s)’

L'important est donc d’ajouter le s au numérateur de la fonction de transfert On

a alors:

q(s) _ s6(s) - —7,02%s*(s+0,138)(s + 0,334)
8s(s)  8s(s)  (s*+0,145s + 0,175)(s + 0,844s + 4,452)

sz s . . o . 1 ,
2) Quel élément mécanique peut jouer la fonction du gain 75 dans le schéma-bloc
des commandes ?

. 1 . n
On a la relation Fgr = 75 0st = késr, soit de la méme forme que pour un ressort.
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EXERCICE 5: Systeme d’antigivrage des ailes d’un avion

De I'air chaud (80°C) est prélevé au niveau des moteurs et circule dans une conduite le
long du bord d’attaque des ailes, dans le but d’éviter que du givre ne se forme et ne
dégrade sérieusement les performances de l'appareil.

On considére que la température de I'air est constante dans la conduite située dans le

bord d'attaque.
Cette conduite est assimilée a un cylindre de rayon R = 3 cm et de longueur L.

0

Dispositif d’antigivrage sur aile d’avion.

Conduite dans laquelle s’écoule I'air chaud.
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Tuyau de la conduite vu de face.
La surface S est la section de la conduite laissée a I’air pour circuler.
L’épaisseur du tuyau este = 2 mm.

Nous allons concentrer notre étude sur une portion de la conduite, définie par sa

longueur dx : dx
“---->

X x+dx

Portion de conduite, située a une distance x de 'emplanture de l'aile.

La surface latérale extérieure de cette portion de conduite (par laquelle la chaleur
transite) est appelée S;4; ext-

Et nous allons encore diviser cette portion en plusieurs cylindres d’épaisseur dr, pour
rtelqueR>r>R—-e:

Siac(r +dr)
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On va supposer que I'échange de chaleur s’effectue au travers de la moitié avant de la
conduite du bord d’attaque:

1
Bord d'attaque

Profil de I'aile, avec la conduite au niveau du bord d’attaque.
Le demi-cylindre avant permet I'échange de chaleur entre I'air circulant dans la
conduite et l'air extérieur.
On suppose en revanche qu’aucun échange de chaleur ne se fera au travers du demi-
cylindre arriére.

Nous voulons étudier I'’échange de chaleur entre I'air circulant dans la conduite et |'air
extérieur. On supposera que le bord d’attaque est la surface latérale extérieure de la
conduite. Il va donc falloir étudier le transfert d’énergie thermique qui s’‘opére au
travers du tuyau de notre portion de conduite.

Pour cela, nous allons d’abord évaluer la variation d’énergie interne de notre systeme
qui sera le morceau de tuyau d’épaisseur dr et longueur dx de la conduite, comme
décrit précédemment.

Nous écrirons donc I"énergie interne U de notre systeme, le travail W qu’il regoit ou
donne au milieu extérieur, et les échanges d’énergie thermique Q avec le milieu
extérieur.

1- Rappelezle premier principe de la thermodynamique, et I'unité des paramétres
en jeu.

Pour un systéme qui peut échanger de I'énergie sous forme de chaleur ou travail avec
le milieu extérieur, on a son énergie interne qui vaut :

U=Q+W

Il s’agit d’un bilan d’énergie, toutes les variables sont donc des quantités d'énergie
exprimées en Joules.

2- Donnezen fonctionder et dx, 'expression de la surface par laquelle le transfert
d’énergie thermique se fera, et que I'on appellera surface d’échange S..,(1).

La surface par laquelle s’effectue I'échange de chaleur est un demi-cylindre qui a
pour longueur dx et rayon r. Si on mentalement on I'aplatit, on a un rectangle de

2nr
longueur dx et largeur -5
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Donc:

r
Secn() = de = mrdx

Le flux thermique ¢, au travers de la surface d’échange S,., (r) est défini par:

dq

() = E

3- Quelle est l'unité de ¢, ?

Il exprime la quantité de chaleur qui traverse une surface pendant un temps donné.
On a donc ¢, qui s’exprime en J.s™1, soiten .

On définit le vecteur densité de flux thermique j;, (r, t), comme suit :

0 () = Jen (1, ). Secn (1) 87 = jien (1, ). Secn (1)

4- Quelle est I'unité de j;;, ? Qu’exprime-t-il ?
Etant donné I'objectif de notre systeme antigivrage, a-t-on plutét intérét a avoir
une forte densité de flux thermique ou pas ?

On a j;;, qui s’exprime en W.m™2. Il s’agit du ratio entre flux de chaleur et surface par
laquelle s'opere ce flux. Par exemple pour un flux de chaleur fixé, si la surface
d’échange est importante, la densité de flux thermique sera faible.

Le but est que j;; ait une valeur la plus élevée possible (pour une faible surface
d’échange on aura un flux de chaleur important), pour permettre de chauffer
suffisamment le bord d’attaque et empécher la formation de givre.

5- Sachant que notre systeme n’est soumis a aucune force du milieu extérieur, et
inversement n’en exerce aucune, donnez la relation entre son énergie interne
et la quantité d'échange d’énergie thermique.

Notre systeme d’étude n’échange aucun travail avec le milieu extérieur, donc le
premier principe de la thermodynamique s’écrit simplement :

Uu=4q
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On écrit donc, entre deux instants t et t + dt :
Ut +dt) — U(t) = @ ()dt — @priqr(t)dt
6- Expliquez physiquement cette relation.

La variation d’énergie interne de notre morceau de conduite pendant un temps dt
dépend de la quantité de chaleur qu'il recoit par la surface S..,(r) (c’est-a-dire
dQ, = ¢, (t)dt) et qu'il libere par la surface S, (r + dr) (c’est-a-dire dQ, 1 q4r = @r1ar(t)dt).

Pour la suite, on considérera que Se.p, (1 + dr) = Secn (7).
7- Montrez rapidement que:
@r(O)dt = @riqr(©)dt = [jen(r,t) — jen(r + dr, )]Secn (r)dt
On a trés simplement :
[@r(8) = Priar(©]dt = [jen (1, 1) Secn(r) — jen(r + dr, ). Secn (r + dr)]dt
& [jen(r, ©) = jen(r + dr, ©)]Secn (r)dt

Remarque :

L'hypothese S,.,(r +dr) = S, (r) revient a dire que notre morceau de conduite
cylindrique par lequel s’effectue I'échange de chaleur est en fait considéré comme
une plaque plane. D'apres les données de |'exercice, on a le rayon de la conduite qui
vaut 3 cm tandis que son épaisseur ne fait que 2 mm. Cette hypothése n’est donc pas
completement absurde.

8- Donnez I'expression de I'énergie interne U de notre systéme, en fonction de
I’énergie interne volumique u (J.m™3), S, (r) et dr.

Le bon sens et une analyse rapide des dimensions de chaque variable nous donnent:

U =uSe.p(r)dr

9- Sachant que:

dUu
U(t+dt)—U(t) = Edt

Montrez que:

du _ Jen(r,t) = jen(r +dr, t)
dt dr

D’apres les questions6et 7on a:

Ut +dt) =U(@) = [jen(r, 1) = jen(r + dr, 0)]Secn (r)dt
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av =~ duS.p(r)dr) it = du

U(t+dt)—-U(t) = Edt = It = Esech(r)drdt
Donc:
du ) )
Esech(r)drdt = []th(r' t) _]th(r + dr, t)]Sech(r)dt
du ) )
=4 = len(r ) = jen(r + dr, )]
Soit:

du_jen(t) = jen(r +dr t)
dt dr

C’est une autre fagon d’écrire que la variation d’énergie interne contenue dans notre
morceau de conduite pendant un temps donné, dépend de la différence entre le flux
de chaleur entrant par la surface en r et sortant en r + dr.

Il est possible de définir autrement la densité de flux thermique :

T
Jth = dr

Ou A est la conductivité thermique du matériau constituant le tuyau, et T sa
température en Kelvin.

10- Donnez l'unité de la conductivité thermique, ainsi que son sens physique.
On peut écrire:

_jthdr
aT

A=

Donc I'unité de la conductivité thermique est :
W.m™2).(m) _
(K)

Elle traduit la capacité du matériau a permettre le transfert de chaleur entre deux
points de température différente.

W.m 1K1

11- Comment évolue la température du matériau de notre tuyau avec r ?
En déduire le signe de j;;,. Que cela traduit-il physiquement ?

La température du matériau diminue lorsque I'on part de l'intérieur de la conduite (r
augmente). En effet, I'air circulant dans la conduite est a une température de 80°C,
bien plus importante que |'air extérieur...
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Donc Z—: < 0 et la conductivité étant positive, on a j;;, > 0 (le vecteur densité de flux

thermique est orienté selon e,). Cela signifie que le transfert thermique s'opére dans
le sens intérieur de la conduite vers |I'extérieur, heureusement...

12- Compte-tenu de I'objectif de notre systéeme d’antigivrage, quel matériau entre
I"aluminium et le fer est a privilégier ?
Données: A4y, = 226 SI et Ager = 72 S1.

Il vaut mieux un matériau tres conducteur pour fournir un maximum d’énergie
thermique a I'air extérieur, et empécher que du givre ne se forme sur le bord d’'attaque
des ailes. On choisit donc I'aluminium.

Finalement, on peut écrire une équation sur la température du tuyau le long de son
épaisseur e, et en fonction du temps si les conditions extérieures sont variables :

dr _ 4T
Pear = " ar?
Ou p est la masse volumique du matériau et ¢ sa capacité thermique massique.
Et ou l'on a écrit:
dT
et _d(g)
dr?2 ~  dr

13- Donnez l'unité de c.
On peut écrire:

_Ad’Tdt  W.m LK1 K s T
C_pdrsz_ kg.m™3 m2K > kg =) 9

Il traduit la quantité d’énergie thermique (en Joules) qu’il faut fournir a un kilogramme
d’un matériau donné pour augmenter sa température d'un Kelvin.

On se place dans des conditions non variables dans le temps. L'air extérieur est a 5°C.
La température du tuyau ne dépend donc plus du temps, mais seulement de r.

14- Donnez le profil d’évolution de la température du tuyau en fonction de r.

On a notre équation qui devient:

d?T _dr 0
arz  Par ~
Soit:
d*T B
dr?

Page 36 sur 38



Et en intégrant cette relation par rapportarona:
T(r) =kr+k,

Avec k, et k, des constantes. La température évolue linéairement avec r.

daT
15- Calculez —.
dar

On a:
dT_k . _T(R)-T(R—e)
dr 1= oste= R—(R—-¢e)
Soit :
dT (273,15 +5) — (273,15+80) 5— 80 B
— = = = —-37500K.m
dr e 2
1000

16- Montrez que dans ce cas, la densité de flux thermique j;;, ne dépend pas der,
et donnez sa valeur en considérant le matériau le plus adapté entre aluminium
et fer.

On utilise la relation:

dr
Jen = _Aalua = —226.—37 500 = 8475000 W.m™?

La densité de flux thermique ne dépend ni du temps, ni de r. En n‘importe quel point
de la conduite, n‘importe quand, le flux de chaleur traversant la surface d’échange
locale S, (1) est constant.

Or, étant donné que I'on a considéré que la surface d’échange restait constante sur
I'épaisseur de notre conduite (demi-cylindre — plaque plane), I’énergie interne de la
conduite est constante. Cela signifie que I'énergie thermique de l'air chauffé est
totalement transférée a |'air extérieur, rien n’est gardé par l'aluminium (une fois
I'équilibre thermique atteint: conditions stationnaires, au départ de |'énergie sera
perdue a faire chauffer I"'aluminium).
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17- En déduire la valeur du flux thermique traversant la surface d’échange
extérieure S..,(R) de la portion de tuyau de longueur dx.
Donnée: dx = 2 cm.

On utilise la formule :

_ _ 3 2
@ = Jun-Secn(R) = jon. TR. dx = 8475 000. 1. === = 15975 W

Chaque seconde, 15975 ] d’énergie thermique sont transférés a I'air extérieur.

Remarque :

Ce flux ne dépend pas du temps ni de I'endroit ou I'on se situe dans la conduite.

18- SilI'on avait choisi le matériau le moins adapté, quelle aurait été la valeur du flux
thermique ? En quoi est-ce moins bien ?

Avec le fer on aurait eu:

dT 3 2
= jin- = — —.R.dx = —-72.-37500.mr —.—=5089 W
Pr Jth Sech(R) Afer dr TR. dx 72 7T100 100
Moins le matériau est bon conducteur thermique, moins il peut transférer de chaleur
a I'extérieur et donc empécher I'apparition de conditions givrantes.

Avec un tuyau en fer, il faudrait donc chauffer de maniére plus importante I'air
circulant dans la conduite. Ce qui va nécessairement occasionner une augmentation
de consommation de kérosene...

19- Le systeme d’antigivrage n’est toutefois pas aussi efficace en pratique, quelles
sont les hypothéses optimistes faites en début d’exercice ?

La température de I'air n’est pas constante dans la conduite, puisqu’au fur et a mesure
qu'il avance, il perdra de I’énergie thermique pour chauffer le bord d’attaque. De plus,
de la chaleur s’échappera aussi par le demi-cylindre arriere, qui ne servira donc pas a
chauffer Iair au niveau du bord d’attaque.
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Exercice 1: Analyse dimensionnelle

Dans un fluide, une bille de rayon R, animée d’une vitesse v est soumise a une force de
frottement donnée par I'expression :

F = —6mnRv
1.a/ A I'aide d’une analyse dimensionnelle, déterminer la dimension de n.
1.b/ Soit p la masse volumique du fluide, proposer un nombre sans dimension en
considérant I'expression suivante (On le notera arbitrairement N):

N = p.nB.R¢.vP

1.c/ A quel célebre nombre sans dimension correspond N ? Quelle est la signification
physique de ce nombre ?
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Exercice 2: Etude de I'atmosphére en équilibre

Soit de I'air en équilibre dans le référentiel terrestre (0, e, ¢,,e,). Chaque élément de
ce fluide est en équilibre sous I'action des forces extérieures a cet élément. Ces forces
sont de deux types:

e Lesforces de pression
e La force due au champ de pesanteur (que l'on considére comme
uniforme)

Le champ de pesanteur dans le référentiel terrestre est donné par:

g=-ge, (avecg = 9.81?2)

Pour un fluide au repos situé dans un champ de pesanteur uniforme I'équation d’Euler
prend la forme suivante (hydrostatique des fluides).

Vp=pg
I'état de I'atmosphere est caractérisé par sa pression p(x,y,z) et sa température
T(x,y,2).

Rappels utiles :

1Tm=3.28 ft
J

Constante des gaz associée a l'air: r = 287kg_K

Loi des gaz parfaits reliant pression, masse volumique et température: p = prT
On rappelle la définition du Gradient d’un scalaire f :

af

g_x d d

of

9z

of .
0z

V—)f=

a/ L'air étant considéré comme un gaz parfait, calculer sa masse volumique
pPo(po,Ty) dans les conditions normales de pression p, = 101325 Pa et de
température T, = 288 K.

b/ En considérant I'’équation de I'hydrostatique des fluides, montrer que la
pression p(x,y,z) ne dépend que de z et établir I’équation différentielle
permettant de déterminer p(z) en fonctiondep,T,r et g.

Page 3 sur 12



PARTIE 1: Atmosphére isotherme

Dans un premier temps, on considere une atmosphere isotherme T = T, = 288 K.

¢/ Dans le cas d'une atmosphere isotherme, montrer que la pression p varie

avec |'altitude z selon une loi du type:
V4

p(z) = Poe_H—O
OU H, est une longueur que I'on nomme Hauteur d’échelle de I'atmosphére que
I’on explicitera en fonction de Ty, r et g.

d/ Donner la valeur numérique de la hauteur d’échelle H, de |'atmosphere
isotherme.

e/ Calculer I'expression littérale du gradient vertical de pression (Z_Z)' Puis la
valeur numérique de ce gradient pour z = 2500 m.

f/ A partir de l'expression du gradient de pression trouvé en question

précédente, donner pour laltitude z =2500m |'échelle de la dimension
verticale L, sur laquelle la pression varie de Thpa. On exprimera L, en m et en ft

PARTIE 2 : Atmosphére en équilibre adiabatique sec

On considére maintenant I'atmosphére en équilibre adiabatique sec caractérisé a

C

toute altitude par la relation p = Kp?, avec K une constante et y = C” =14 est le

v

coefficient polytropique du gaz mis en jeu. On considére toujours que |'état de l'air
est régi par la loi des gaz parfaits.

Remarque : on parle d’atmosphere en équilibre adiabatique sec lorsque les effets de
I'"humidité sont négligés.

g/ Dans le cas d'une atmosphere en équilibre adiabatique sec, I'évolution de la
pression en fonction de I'altitude est donnée par I'expression suivante :
v
y—1 z\y-1
p() =po(1-=)
° Yy Ho
Montrer a partir de l'expression de p(z) que la température T(z) vérifie la
relation suivante:
= _y1z
T(z)—TO(l - H)

0

D , . . 2 ,
h/ Calculer I'expression littérale du gradient vertical de pression (a_Z)' Puis les

valeurs numériques de ce gradient pour z=0m, z=2500m et z=5000m.
Commenter les écarts entre les valeurs obtenues.

i/ A partir des gradients de pression trouvés dans la question précédente,

donner pour l'altitude z = 2500 m I'échelle de la dimension verticale L, sur
laquelle la pression varie de Thpa. On exprimera L, en m et en ft.
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j| Calculer I'expression littérale du gradient vertical de température (g) et

;. K
donner sa valeur numérique en —.

PARTIE 3: Atmosphére en équilibre adiabatique humide : Modéle d’atmosphére
standard :

Le modéle d’atmosphére standard est en équilibre adiabatique humide. Dans ce cas
on considére les effets de la présence de vapeur d’eau dans lair. Cette vapeur est
inerte dans le modéle d’atmosphére en équilibre adiabatique sec. Ainsi le modéle
adiabatique humide tient compte de la possible transition de phase de la vapeur d’eau
dans les couches froides (condensation en gouttelettes).

= L’évaporation de gouttes liquides consomme de I'énergie et a pour effet de
refroidir le mélange gazeux (air) dans lequel elles se trouvent.

= Au contraire, la condensation de la vapeur d’eau contenue dans I'air restitue
de I’énergie et réchauffe le mélange gazeux.

Le modele d’atmosphere standard est en équilibre adiabatique humide. Ce modeéle
implique un gradient vertical de température de —6.5% (pour z < 11 km).

k/ Commenter I'écart entre le gradient vertical de température en atmosphere
seche avec le gradient vertical de température en atmosphére humide.

Pour une atmosphére adiabatique humide. On donne:
Lz=2500m =10.6 m = 34 ft.
I/ Une sonde de pression statique mesure une pression de 540 hpa. Estimer

I"altitude associée en considérant les trois modeles d’atmosphére L, numide):
Ly(sec) €t Ly(isotnerme)- COmmenter I'écart entre les différentes valeurs obtenues.
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Exercice 3: Décollage d'un porte-avions

Sur le pont d’un porte-avions, un biréacteur est prét a étre catapulté. Son train avant
est accroché a une catapulte. On étudie le décollage en trois phases:

1- L'avion est fixe sur le pont, poussée des moteurs a leur valeur maximale

2- La catapulte est lancée a accélération constante sur toute sa course

3- Au moment ou l'avion se détache de la catapulte, il effectue une rotation
jusqu’a obtenir son assiette de décollage

1 2 3

www.colsbleus.fr

Données :

-Course de la catapulte: 75m

-Accélération de I'avion (catapulte) pendant la phase de catapultage:a=4g
-Poussée maximale d’un moteur : Typtenr = 75 kN

-Masse de I’avion : m = 12 tonnes

-On se situe au niveau de la mer: p = 1,225 kg/m3

-On définit les axes longitudinal et vertical avion (X et Z) et terrestre (x, et z;) :

=|

Nl

—

Zy

-Le repere terrestre est supposé Galiléen.
-On définit enfin les axes air (x, etz,), on a toujoursV = Vx,.
-La poussée des moteurs est négligeable suivant I'axe vertical avion.
-Caractéristiques aérodynamiques de I'avion :
Calage des ailes par rapport a I’axe longitudinal avion : ygjjes = 5°
Coefficient de portance: C, = 0,1a avec a l'incidence en degré
Coefficient de trainée: C, = 0,01 + 0,12C?
Surface des ailes : S = 46 m?
Trainée fuselage : (C,S)f = 1 m?
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1- Faire un schéma des forces qui s'appliquent sur I'avion pendant la phase 1.

2- Faire un schéma des forces qui s’appliquent sur I'avion pendant la phase 2 (on
néglige toute forme de trainée pendant cette phase pour des raisons de
simplification), et donner la valeur de la force tractrice exercée par la catapulte
sur l"avion.

3- Montrer que la valeur de la vitesse en bout de pont est 276 km/h.

On passe dans la troisieme phase : la rotation. On prend cette fois en compte la trainée
de I'appareil (comme si elle apparaissait d’un coup).

L’avion pivote sur son train arriere jusqu’a ce qu’il obtienne une assiette lui permettant
de quitter le pont. On suppose que le vecteur vitesse est toujours porté par |'axe x;
pendant cette rotation, et que sa norme est constante (égale a 276 km/h).

4- Donner la relation entre incidence des ailes, assiette de I'avion et calage des
ailes.

5- Faire un schéma des forces et donner la valeur de I'assiette au moment ou
I'avion décolle.
En déduire l'incidence des ailes.
On pourra supposer que l'assiette reste faible de sorte que sinf = 6 (rad).
On rappelle que la correspondance radians/degrés est : 2 < 360 °.

Une fois que I'avion a quitté le pont, le pilote affiche une poussée lui permettant de
stabiliser sa vitesse et une pentey.

6- Faire un schéma des forces et donner la relation vectorielle du Principe
Fondamental de la Dynamique, ainsi que la relation entre les différents angles.

On considére pour la question suivante que sinf = 6 ; sin(y —0) =y — 6 ; cos(y —0) = 1
et la masse volumique est toujours égale a 1,225 kg/m3.

7- Quelle doit étre la poussée des moteurs pour assurer la montée a une vitesse
de 400 km/h et telle que 6 = 28,6 °.

Aide :

-Lister les inconnues et les relations a disposition.

-Projeter les PFD dans le repére avion, en supposant que la composante de trainée
suivant |'axe vertical est négligeable.

Page 7 sur 12




Exercice 4: Velocity Hold Control System

On souhaite disposer d'un systeme qui capture et maintient la vitesse d’un avion,
choisie par le pilote. On pense d’abord a ce schéma de principe :

Alret Engine au
throttle dA::::r‘:if:s
control 4
Feedback
elements

1- Expliquer de maniere globale le principe de ce systeme.
2- Pourquoi est-il important de rajouter des « Feedback elements » ?

3- Que représente physiquement le bloc « Aircraft dynamics » ?

Nous allons nous intéresser a I'impact d’une variation de la position de la manette des
gaz sur la vitesse longitudinale de I'avion.

Pour un échelon unitaire (variation d'un degré de la manette) on obtient:

Step Response 10" Step Response

015

0.0s

Amplitude
Amplitude

-0.05 |

015

L | 1
o 50 100 150 200 250 300

0 1 ! 1 L 1]
0 50 100 150 200 250 300

Time (sec) Time (sec)

Réponse en vitesse Réponse en assiette

4- Expliquer ce qu'il se passe et donner la valeur de la période des oscillations,
ainsi que lI'amortissement.

5- Quelle conclusion peut-on en tirer vis-a-vis de notre systeme de maintien de la
vitesse ?

Page 8 sur 12



Retour a notre systeme de maintien de la vitesse, en tenant compte cette fois du
comportement du moteur au travers du bloc « Engine Lag » :

Alret Engine Au
mrome [ Eighe L et
control 9 Y
Feedback
elements

On considére le bloc « Feedback éléments » comme étant un gain pur kg,,.

6- Soulever de maniere globale les potentiels problemes que I'on peut rencontrer
si I'on fait fonctionner ce systéme sur cet avion.

Finalement, nous rajoutons un correcteur avant I'application de I'ordre a la manette
sous la forme d’un bloc « Forward path compensator » :

Au ref Au
Forward Engine 4 .
path — throttle. [ Er:gme — dA:::rr:ifc:s
compensator control 9 Y
Feedback
elements

Sachant que I'on a les fonctions de transfert :
-« Forward path compensator »:

s+01
kg S
Avec k, une constante.
-« Engine throttle control » :
10
s+ 10
-« Engine lag » :
1
s+01
-« Aircraft dynamics »:
0,038s

s2+40,039s + 0,053
-« Feedback elements » :

k(105 + 1)
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1 on observe la

Pour un échelon consigne d’amplitude Au,.r = 1m.s~
I'avion.

On fixe le gain k, = 1. Avec différentes valeurs de gain ks, on a:

Step Response

réponse de

Step Response
045 T

04t 4

kfb = 0,1 ]

plitude

5 06

04}

02F

o L L L L L
15

Time (sec)

50 100

Time (sec)

Step Response

Amplitude

1 1 1 1 1
20 25
Time (sec)

15 45

7- Quels sont les avantages/inconvénients de chaque jeu de gains.

150
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Exercice 5: Freinage d'un obus par la neige

Un obus de diameétre d = 100 mm et de
masse m = 10 kg pénéetre dans la neige
tassée a:
Theige = 0°C

Il s’enfonce de I =5m sans éclater selon
une trajectoire rectiligne selon I'axe AB. Le
mouvement de I'obus est hélicoidal; quand
il rentre en contact avec la neige au point
A, sa vitesse de rotation autour de son axe
est:

wy=200rad/s
Sa vitesse de translation:

vy, =100m/s.
Sa température est:
Topus = 40°C

Le repére défini par (ABX), a pour origine
spatiale et temporelle le point A
(xg=0m,t; =05).

Données utiles :

e Pour le calcul du moment d’inertie J, on assimilera I'obus a un cylindre plein de
mD?

100mm de diametre : J, =

e La quantité de chaleur dégagée par un objet chaud en contact avec un milieu
froid est AQ = mc,AT (avec m, la masse de l'objet, ¢, sa chaleur spécifique a
pression constante (en KgLK) et AT I"écart de température.

e L’énergie cinétique d’un solide indéformable en rotation autour d’un axe A est:
2
Wy
Eein = Ja—
cin ]A 2

Avec w, sa vitesse angulaire.
e Théoréme du moment cinétique (ou de I’accélération angulaire) :

dw
2 MA,Fext =Ja dt

s N , . e . B B B
e Théoréme de I’énergie cinétique : AEcinetique|A =y WFext|A +XWe, |

A

On souhaite dans un premier temps calculer la force de frottement longitudinale
notée R associée au frottement obus/neige.

a/ Déterminery, I'accélération de I'obus en fonction des forces s’exergant sur
celui-ci : la force de frottement Obus/neige notée R (frottement solide) et le
poids noté P. On projettera sur I'axe (AB%).
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b/Exprimer les équations du mouvement qui en découlent et en déduire une
expression de y en fonction de v, et t; (tz étant le temps que met I'obus pour
arriver a son point d’arrét B).

c/Déduire des questions af et bf I'expression et la valeur numérique de la force
de frottement |R|.

Nous souhaitons maintenant calculer le couple de frottement noté ;.

d/Etablir les équations du mouvement autour de |'axe de I'obus, sachant que le
seul moment s'appliquant a I'obus est le couple de frottement (.

e/Apres intégration des équations du mouvement, déterminer |'expression du
couple de frottement Cf, ainsi que sa valeur numérique (en supposant que la
rotation s’arréte en méme temps que la translation).

Estimation de la masse de neige passant de I'état solide a I'état liquide.

le travail des forces intérieures correspond a la somme du travail de la force de
frottement R et du travail du couple de frottement C;. Il s’agit du travail de
frottement.

Le travail des forces extérieures correspond uniquement au travail du poids de
l'obus.

f/Exprimer la variation de I'énergie cinétique AEa-netiqueﬁ de I'obus en fonction
de m,J,, v, et wy. Donner une valeur numérique.

g/Exprimer le travail des forces extérieures ) Wpext|i puis calculer la valeur
numérique associée.

h/Déduire des questions ff et g/ la valeur numérique de 3 met|j correspondant
au travail de frottement.

On souhaite maintenant estimer la masse de neige qui a fondu suite au contact avec

I'obus.

Le travail de frottement est entierement transformé en chaleur et cédé a la
neige! Si I'on souhaite estimer I'énergie totale cédée a la neige, il faut aussi
ajouter la chaleur dégagée par I’échange thermique entre I'obus et la neige d0
a I’écart de température entre les deux milieux.

i/Calculer la quantité de chaleur dégagée AQ sachant que la chaleur spécifique
du matériau constituant l'obus est ¢, = 0.489%. En déduire I'énergie totale

cédée par l'obus a la neige.

jl Sachant que la chaleur massique de fusion de la neige est ¢ = 334 kJ/kg.
Estimer la masse de neige qui a fondu suite au contact avec I'obus.
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Exercice 1: Analyse dimensionnelle

Dans un fluide, une bille de rayon R, animée d’une vitesse v est soumise a une force de
frottement donnée par I'expression:
F = —6mnRv

1.a/ A l'aide d’une analyse dimensionnelle, déterminer la dimension de 7.

[F] = [n].[R].[v] = M.L.T~?

_[F] MLT M

W =mm=Tr =T

Ainsi, 1 s'exprime en %.

1.b/ Soit p la masse volumique du fluide, proposer un nombre sans dimension en
considérant I'expression suivante (On le notera arbitrairement N):
N = p.nB.R¢.vP

B D
— M M LC L_D — M(1+B).L(C+D_B_3). T—(D+B)

[V = [p]. br12. [RIC.[v]° = 5.z 1.

Pour que le nombre N soit sans dimension, il faut:

1+B=0 B=-1
D+B=0 —sI{D=-B=1
C+D-B-3=0 C=3-D+B=1

On obtient le nombre sans dimension suivant :

1.c/ A quel célebre nombre sans dimension correspond N ? Quelle est la signification
physique de ce nombre ?

On reconnait le nombre de Reynolds qui compare les forces d’inertie aux force
de frottement visqueux. |l permet de caractériser la nature et le régime d'un
écoulement (régime de Stokes, régime laminaire, régime transitoire ou encore
régime turbulent).

- Régime de Stokes: Re <<1: les forces visqueuses dominent I’écoulement. Ce
régime se rencontre principalement dans la micro-fluidique

- si Re augmente, les forces d’inertie ne sont plus négligeables, selon la valeur
du nombre de Reynolds, on sera dans le cas d’un régime laminaire ou turbulent.
Il existe une valeur seuil du nombre de Reynolds appelé Reynolds critique au-
dela duquel le régime est turbulent.
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Exercice 2: Etude de I'atmosphére en équilibre

Soit de I'air en équilibre dans le référentiel terrestre (0, e, ¢,,e,). Chaque élément de
ce fluide est en équilibre sous I'action des forces extérieures a cet élément. Ces forces
sont de deux types:

e Lesforces de pression
e La force due au champ de pesanteur (que l'on considére comme
uniforme)

Le champ de pesanteur dans le référentiel terrestre est donné par:

g=-ge, (avecg = 9.81?2)

Pour un fluide au repos situé dans un champ de pesanteur uniforme I'équation d’Euler
prend la forme suivante (hydrostatique des fluides).

Vp=pg
I'état de I'atmosphere est caractérisé par sa pression p(x,y,z) et sa température
T(x,y,2).

Rappels utiles :

1m=3.28 ft
J

Constante des gaz associée a l'air: r = 287kg_K

Loi des gaz parfaits reliant pression, masse volumique et température: p = prT
On rappelle la définition du Gradient d’un scalaire f :

af

g_x d d

of

9z

of .
0z

V—)f=

a/ L'air étant considéré comme un gaz parfait, calculer sa masse volumique
pPo(po,Ty) dans les conditions normales de pression p, = 101325 Pa et de
température T, = 288 K.

p 101325

=P 20 295 kg/m?
*T ~ 287 x 288 dkg/m

p

Page 3 sur 25



b/ En considérant I'’équation de I'hydrostatique des fluides, montrer que la
pression p(x,y,z) ne dépend que de z et établir I'équation différentielle
permettant de déterminer p(z) en fonctionde p,T,r et g.

|
aZ/l Pg
oz
Ainsi,
(6
52 =0 — Ploy2) =p0,2)
dp
3y " 0 — p(y,2) =p(2)
| op dp dp _
k 5, = P9 ——o-=—-=—pg— dp = —pg.dz
Et finalement,
d
dp=—-—=9 dz —— 2 =2
T p rT

PARTIE 1: Atmosphére isotherme
Dans un premier temps, on considére une atmosphere isotherme T = T, = 288 K.

c/ Dans le cas d'une atmospheére isotherme, montrer que la pression p varie

avec l'altitude z selon une loi du type:
V4

p(z) = ppe Ho

OU H, est une longueur que I'on nomme Hauteur d’échelle de I'atmosphere que
I'on explicitera en fonction de Ty, r et g.

Atmosphere isotherme, T = T, = 288 K = constante. L'équation différentielle s’écrit :
dp g

p rTy .

Et finalement,
_9, _z
p(z) =poe "o =pee Ho

T
Avec H, = 70.
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d/ Donner la valeur numérique de la hauteur d’échelle H, de |'atmospheére
isotherme.

La hauteur d’échelle en atmosphere isotherme est de H, = 2822?8 = 8425.7m

e/ Calculer I'expression littérale du gradient vertical de pression (Z—’Z’). Puis la
valeur numérique de ce gradient pour z = 2500 m.

e 84257 = —8.94 Pa/m

op _Po _Hio 101325 _ 2500

9zl —ssoom  Ho' 84257

f/ A partir de l'expression du gradient de pression trouvé en question
précédente, donner pour laltitude z =2500m |'échelle de la dimension
verticale L, sur laquelle la pression varie de Thpa. On exprimera L, en m et en ft

On a
d Pa hpa
op — 894" — _go4x102-P2
0z1,=2500m m m
L = ! —1118m—367 Jt
z=2500m — |ap/ | - . hpa - . hpa
0z

PARTIE 2 : Atmosphére en équilibre adiabatique sec

On considere maintenant I'atmosphére en équilibre adiabatique sec caractérisé a
toute altitude par la relation p = Kp?, avec K une constante et y =Z—p= 1.4 est le

v

coefficient polytropique du gaz mis en jeu. On considere toujours que I'état de I'air
est régi par la loi des gaz parfaits.

Remarque : on parle d’atmosphere en équilibre adiabatique sec lorsque les effets de
I'"humidité sont négligés.
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g/ Dans le cas d’une atmosphere en équilibre adiabatique sec, I'évolution de la
pression en fonction de I'altitude est donnée par I'expression suivante :
Y
y—1z\r-1
p(2) = po (1 ” Ho)
Montrer a partir de |'expression de p(z) que la température T(z) vérifie la
relation suivante:
T(2) =T, (1 - V—‘li)
Y H

0

Ona:
rYTY rYTY T
K = £ = p = — = K’
pY pr  prt r-1
p Y
y-1
To T T(z) (p(z)) 12
y-1"~— y-1 -
PQT pT TO Po
Et finalement,
y—1z
r =7 (1-112)
Yy Hy

h/ Calculer I'expression littérale du gradient vertical de pression (g—z). Puis les

valeurs numériques de ce gradient pour z=0m, z=2500m et z = 5000m.
Commenter les écarts entre les valeurs obtenues.

1
é)p_ p0<1 y—1 Z)ﬁ

aZ N HO y HO
dap po 101325
—| =—==—""=-12.025
0zl,.o — H, 84257 pa/m
1
o» = —12.025 (1 (0'4> 2200 )m = —9.64
F 7 PP 14)8a257) = Oetpa/m
1
dp _ 120258 (1 <0.4) 5000 )0.4 e
0z ysone 14)8a257) = 7o6pa/m
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i/ A partir des gradients de pression trouvés dans la question précédente,
donner pour l'altitude z = 2500 m I’échelle de la dimension verticale L, sur
laquelle la pression varie de Thpa. On exprimera L, en m et en ft.

0 a hpa
o = —9.63p— = —9.64 X 10—2i
0Z1;=2500 m m
L = ! = 10.38 m
z=2500m — |ap/ - . hpTa
0zl ;=2500

j| Calculer I'expression littérale du gradient vertical de température (g) et

;. K
donner sa valeur numérique en —.

T _ y-1T, _ 04 288

9T _ =22 =9.77x103K/m =0977K/km
0z Y Hp 1.4 8425.7

PARTIE 3: Atmosphére en équilibre adiabatique humide : Modéle d’atmosphére
standard :

Le modéle d’atmosphere standard est en équilibre adiabatique humide. Dans ce cas
on considére les effets de la présence de vapeur d’eau dans lair. Cette vapeur est
inerte dans le modéle d’atmosphére en équilibre adiabatique sec. Ainsi le modéle
adiabatique humide tient compte de la possible transition de phase de la vapeur d’eau
dans les couches froides (condensation en gouttelettes).

= L’évaporation de gouttes liquides consomme de I'énergie et a pour effet de
refroidir le mélange gazeux (air) dans lequel elles se trouvent.

= Au contraire, la condensation de la vapeur d’eau contenue dans I'air restitue
de I’énergie et réchauffe le mélange gazeux.

Le modele d’atmosphere standard est en équilibre adiabatique humide. Ce modele
implique un gradient vertical de température de —6.5% (pour z < 11 km).

k/ Commenter I'écart entre le gradient vertical de température en atmosphere
seche avec le gradient vertical de température en atmosphére humide.

La condensation de la vapeur d’eau dans les couches froides accroit I'énergie du

mélange gazeux qui se réchauffe et implique donc un gradient thermique plus faible
que dans le cas de I'air sec.
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Pour une atmospheére adiabatique humide. On donne:
Lz=2500m = 10 6 m= 34‘ ft.

I/ Une sonde de pression statique mesure une pression de 540 hpa. Estimer
I'altitude associée en considérant les trois modeles d’atmosphére L, pumide),
Ly(sec) €t Ly(isotherme)- COMmmenter I'écart entre les différentes valeurs obtenues.

Pour une pression de 540 hpa, si on considere une pression de 1013.25 hpa au sol. On
obtient les altitudes estimées suivantes:

Zisotherme:5291 m, Zhumide:5016 m, Zsec:4912 m
La valeur la plus réaliste est znimise, |'Utilisation d’'un modele adiabatique sec sous-
estime l'altitude alors que I'atmosphére isotherme surestime l'altitude (pas de
gradient thermique, température plus élevée que la réalité deés lors qu’on est plus au
sol).
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Exercice 3: Décollage d'un porte-avions

Sur le pont d’un porte-avions, un biréacteur est prét a étre catapulté. Son train avant
est accroché a une catapulte. On étudie le décollage en trois phases:

1- L'avion est fixe sur le pont, poussée des moteurs a leur valeur maximale

2- La catapulte est lancée a accélération constante sur toute sa course

3- Au moment ou l'avion se détache de la catapulte, il effectue une rotation
jusqu’a obtenir son assiette de décollage

1 2 3

www.colsbleus.fr

Données :

-Course de la catapulte: 75m

-Accélération de I'avion (catapulte) pendant la phase de catapultage:a=4g
-Poussée maximale d’un moteur : Typtenr = 75 kN

-Masse de I’avion : m = 12 tonnes

-On se situe au niveau de la mer: p = 1,225 kg/m3

-On définit les axes longitudinal et vertical avion (X et Z) et terrestre (x, et z;) :

=|

NI

—

Zy

-Le repere terrestre est supposé Galiléen.
-On définit enfin les axes air (x, etz,), on a toujoursV = Vx,.
-La poussée des moteurs est négligeable suivant I'axe vertical avion.
-Caractéristiques aérodynamiques de I'avion :
Calage des ailes par rapport a I’axe longitudinal avion : ygjjes = 5°
Coefficient de portance: C, = 0,1a avec a l'incidence en degré
Coefficient de trainée: C, = 0,01 + 0,12C?
Surface des ailes : S = 46 m?
Trainée fuselage : (C,S)f = 1 m?
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1- Faire un schéma des forces qui s'appliquent sur I'avion pendant la phase 1.

L'avion est fixe, la somme des forces s’exercant sur lui est nulle.
La réaction du sol contre le poids et la catapulte empéche I'avion d’accélérer en
contrant la poussée des moteurs.

2- Faire un schéma des forces qui s'appliquent sur I'avion pendant la phase 2 (on
néglige toute forme de trainée pendant cette phase pour des raisons de
simplification), et donner la valeur de la force tractrice exercée par la catapulte
sur I'avion.

L, Ciovulte

Au fur et a mesure que I'avion gagne de la vitesse, la portance se substitue a la réaction
du sol.
De son cété, la catapulte fait accélérer I'avion. Elle exerce une force telle que:
ma = 2Tmoteur + Teatapuite = M-4g = 12 000. (4.9,81)
Soit:
Teatapuite = 470,9 — 2.75 = 320,9 kN

3- Montrer que la valeur de la vitesse en bout de pont est 276 km/h.

A accélération constanteon a:
¢ tm aty
v=fadt=at—>0M=f vdt = —
0 0 2
OuU 0 désigne le point de lancement de |'avion, et M la position de I'avion a la fin du

catapultage.
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Or on sait que la course de la catapulte est de 75 m donc:
_— 2.0M_ 2.75 _ 196
M= Ta T Jags1” 700

Donc il vient que la vitesse est a cet instant :
vy = aty =4.981.1,96 =76,7m/s = 276 km/h

On passe dans la troisieme phase : la rotation. On prend cette fois en compte la trainée
de I'appareil (comme si elle apparaissait d’un coup).

L’avion pivote sur son train arriere jusqu’a ce qu’il obtienne une assiette lui permettant
de quitter le pont. On suppose que le vecteur vitesse est toujours porté par I'axe x;
pendant cette rotation, et que sa norme est constante (égale a 276 km/h).

4- Donner la relation entre incidence des ailes, assiette de I'avion et calage des
ailes.

On a tout simplement:
a =0+ Vaites

Y ail -
atiles x
a = 0 X

VA:,C—(;

5- Faire un schéma des forces et donner la valeur de I'assiette au moment ou
I'avion décolle.
En déduire l'incidence des ailes.
On pourra supposer que l'assiette reste faible de sorte que sinf = 0 (rad).
On rappelle que la correspondance radians/degrés est : 2w < 360 °.

F,

A

F_x) 4_/' 2Tmoteur ﬁ N

Xo

)
=|
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Au moment ouU I'avion décolle, la réaction du sol est completement remplacée par la
portance et la composante verticale de poussée des moteurs.

Bilan des forces :
mad = mg + Fa) + ZTmoteur

L'avion quitte le pont lorsque la portance et la composante verticale de la poussée
des moteurs compensent le poids de I'appareil :
(mg) + Fy + ZTmoteur)-Z—O) =0

Soit:
mg — F, — 2T otenrSind = 0
Avec:
1 1 1
E, = EpSVZCZ = Epsvzo,la = EpSVZO,l(yailes +0)
Donc:

1 5 2m
mg — ZPSV 0,1(Vaites + 6) — ZTmoteur-%-e =0

ATTENTION'! Les angles sont ici pris en degrés. Puisque le coefficient de portance
s'écrit C, = 0,1a avec l'incidence en degrés, on peut laisser les angles tels quels dans

I’équation. En revanche, le sinus prend les angles en radians, d’ou la conversion de

. . 21 . . ,
degrés en radians (%) pour la projection de la poussée des moteurs.

Soit:
2T

1
mg = Epsvzo:l(yailes + 9) + 2Tmoteur-%-9

1 , 1 5 2T
mg — EPSV 0,1 qites = (EPSV 01+ 2Tm0tew'%) v

Soit:
1 2
mg _7PSV O'lyailes

21
oteur- m

0 =7
2PSV20,1 + 2T,

12 000.9,81 — % 1,225.46.76,7%0,1.5
0= =1,8°
1 21

= 2 L
) 1,225.46.76,740,1 + 2.75 000. 360

Et donc lI'incidence vaut:
a=5+18=6,_8"°

Page 12 sur 25



Une fois que I'avion a quitté le pont, le pilote affiche une poussée lui permettant de
stabiliser sa vitesse et une pentey.

6- Faire un schéma des forces et donner la relation vectorielle du Principe
Fondamental de la Dynamique, ainsi que la relation entre les différents angles.

La composante verticale de portance et la composante verticale de poussée moteurs
compensent le poids et la composante verticale de trainée.

La composante horizontale de poussée moteurs compense la composante horizontale
de trainée et de portance.

On a le PFD sous forme vectorielle :
Fy + 2Toteur + mg = 0

Et la relation entre les différents angles:
0+ Yaites =V + @

On considére pour la question suivante que sinf = 6 ; sin(y —0) =y — 6 ; cos(y —0) = 1
et la masse volumique est toujours égale a 1,225 kg/m3.

7- Quelle doit étre la poussée des moteurs pour assurer la montée a une vitesse
de 400 km/h et telle que 6 = 28,6 °.

Aide :

-Lister les inconnues et les relations a disposition.

-Projeter les PFD dans le repére avion, en supposant que la composante de trainée
suivant |'axe vertical est négligeable.
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On liste les inconnues de notre probleme :

Y' 9' a, Tmoteur

Et les relations:
1-Angles :

a=0—v+Vailes (1D

2-Projection du bilan des forces suivant les axes avion :
2-1-Selon I'axe horizontal :

(Fy + 2Tmoteur + mg). % = 0

—F;sin(y — 0) — Eccos(y — 0) + 2Totenr — mgsind =0 (2)

Avec I'hypothese des petits angles :

_P'Z(y - 9) - Fx + ZTmoteur - mge =0 (2)

2-2-Selon I'axe vertical :
(F, + 2Tmoteur + mg).Z =0

—F,cos(y — 6) + F;sin(y — 0) + mgcosd =0  (3)

Avec I'hypothése des petits angles et composante de trainée négligeable:

—F, + mgcos6 =0  (3)

Soit seulement trois relations pour quatre inconnues. Mais |'assiette est fixée
puisqu’on nous donne:
0 =286°

On peut ensuite déterminer l'incidence avec la troisieme relation:
—F, + mgcos6 =0 (3)

1
—EpSVZO,la +mgcosd =0  (3)

mgcos6 12 000.9,81.co0s0,5
a =7 =1 =297° (3)
7pSV20,1 71,225.46. 111,120,1

Puisque 400 km/h = 111,1 m/s.

Puis on peut déterminer la pente par la premiére relation :
Yy = —a+ 0 +Vaies (D

y=-297+286+5=3063° (1)
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Il reste la poussée a déterminer par la seconde relation:
—FZ()/ —-0) - Fe + 2Toteur —mgd =0 (2)

2Tmoteur = Mgl + Fz(y -0)+ F 2)
En sachant que:
F, = mgcosf = 12 000.9,81.co0s0,5 = 103,3 kN

Et avec:
1 2
E = Fx gites + Fxfuselage = EPV (SCx + (st)f)
1
= 51,225. 111,12(46 [0,01 + 0,12.0,2972] +1)
= 14,7 kN
Donc:

2T 21
2Tmotewr = 12 000.9,81.28,6% + 103 300(30,63 — 28,6)% +14700 (2)

Il ne faut pas oublier de convertir la pente en radians puisque venant d’un terme de
projection.
Et finalement:

2Tmotenr = 77,2 kN

Et6 =286°y =30,63°%a=297°:
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Exercice 4: Velocity Hold Control System

On souhaite disposer d'un systéme qui capture et maintient la vitesse d’un avion,
choisie par le pilote. On pense d’abord a ce schéma de principe :

Au,g L Au
Engine Aircraft

throttle +
control dynamics

Feedback
elements

1- Expliquer de maniere globale le principe de ce systeme.

La différence entre vitesse de consigne Au,4 (ou plutdt I'écart de vitesse commandé
par rapport a la vitesse initiale) et (écart) de vitesse réelle Au (mesurée au travers du
bloc « Feedback éléments ») a une action sur la manette des gaz (donc poussée moteur
de |'avion), ce qui permet donc de modifier sa vitesse jusqu'a atteindre la vitesse
consigne, si le systeme fonctionne.

2- Pourquoi est-il important de rajouter des « Feedback elements » ?

Sans ce bloc, impossible de connaitre I'impact de la variation de poussée des moteurs
sur la vitesse de I'avion, donc de savoir si I'on se rapproche ou éloigne de la vitesse
consigne.

3- Que représente physiquement le bloc « Aircraft dynamics » ?

L'impact de la poussée des moteurs sur la vitesse de I'avion.

Nous allons nous intéresser a I'impact d’'une variation de la position de la manette des
gaz sur la vitesse longitudinale de I'avion.

Pour un échelon unitaire (variation d'un degré de la manette) on obtient:

Step Response

01s

0.1

Amplitude:

-01

<045 4

1 1 1 1
100 150 200 250 300
Time (sec)

Réponse en vitesse

o
o
ol
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%10 Step Response
T T

Amplitude

0 ! I I I !
o 50 100 150 200 250 300

Time (sec)

AB(s)
AST(s)

Réponse en assiette obtenue en calculant la fonction de transfert sur I'assiette

4- Expliquer ce qu'il se passe, et donner la valeur de la période des oscillations,
ainsi que I'amortissement.

On s’apercoit que suite a un échelon d'un degré a la manette des gaz, I'avion oscille
lentement en vitesse et assiette (c’est le mode « Phugoide »), mais surtout se stabilise
a une nouvelle assiette en retrouvant la vitesse de départ...

Finalement lorsque I'on applique une variation de poussée, |'avion atteint un nouvel
état d'équilibre oU l'incrément de poussée compense I'incrément de composante de
poids suivant I'axe longitudinal due a la variation d’assiette.

Pour retrouver la période des oscillations on mesure I'écart entre deux pics, et on
trouve a peu pres 27s.

Pour I'amortissement, on peut dire que |'expression de la vitesse s'écrit :
Au(t) = Ke=$@ntsin(wpyt)
Sil'on prend les pointsat =50 et 100 s alorson a:
Au(50) = —0,06 = —Ke~$®@n50
Au(100) = —0,02 = —Ke~t@n100
Donc:

Au(50) 0,06
Au(100) 0,02

0,06
0,02

—{wn(50-100) _, ln( ) = —§w, (50 —100)

Soit:

1,1 = 50éw, = fw, = 0,025~

Tout cela reste bien sOr approximatif, seule la méthode pour trouver un résultat
(cohérent) était notée.
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5- Quelle conclusion peut-on en tirer vis-a-vis de notre systeme de maintien de la
vitesse ?

La variation de poussée est convertie en assiette plutot qu’en vitesse. Il va donc falloir
trouver un moyen de contrdler la poussée de facon a ce que I'avion modifie bien sa
vitesse et la conserve...

De plus les oscillations (méme si elles sont amorties), doivent étre réduites pour une
meilleure efficacité.

Retour a notre systéme de maintien de la vitesse, en tenant compte cette fois du
comportement du moteur au travers du bloc « Engine Lag » :

Au, g - "
5::?,;3: || Engine | | Aircraft
control lag dynamics

Feedback
elements

On considere le bloc « Feedback éléments » comme étant un gain pur k.

6- Soulever de maniere globale les potentiels problemes que I'on peut rencontrer
si I'on fait fonctionner ce systéme sur cet avion.

Nb :
On donne en annexes la réponse de chaque bloc a un échelon unitaire.

D’apres I'étude de la dynamique de |'avion vue précédemment, on peut déja douter
du fait que le systeme puisse fonctionner en I'état. Il risque de commander une
assiette plutét qu’une vitesse.

De plus, on voit que les moteurs développent leur poussée avec un certain retard.

Combiné a la dynamique oscillatoire de I'avion, il est fort probable que la vitesse
oscille elle aussi.
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Finalement, nous rajoutons un correcteur avant I'application de I'ordre a la manette
sous la forme d’un bloc « Forward path compensator » :

Au,g : "
Fo[mnh;?\rd - tEl::gltgz | .| Engine | | Aircraft
compensator control lag dynamics
Feedback
elements

Sachant que I'on a les fonctions de transfert:
-« Forward path compensator » :

s+0,1
kq —
Avec k, une constante.
-« Engine throttle control » :
10
s+10
-« Engine lag » :
1
s+0,1
-« Aircraft dynamics »:
0,038s

s2 4+ 0,039s + 0,053
-« Feedback elements » :

Pour un échelon consigne d’amplitude Au,.r =1m.s™!

I"avion.
On fixe le gain k, = 1. Avec différentes valeurs de gain k¢, on a:

, on observe la réponse de

Step Response Step Response

045 . . . . . 4
LR R ,
12} _ ]
kfb =0,1
035 - R
1 -
03 R
1] -
v 025 k =1 8 ]
8 fb E
2 S W T ORI RN, NS (00 -
=
g oz B & 05 o
015 R
04r 1
04 g
02}F 4
0os - E
o . . . . . o - : X
0 5 10 15 20 25 Ell 0 =Y 1 10

Time (32 Time (sec)
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Step Response
T T

016

Amplitude

0 L L
3 10 15 20 25 a0 33 40 43

Titme (zec)

7- Quels sont les avantages/inconvénients de chaque jeu de gains.

On voit que l'augmentation du gain ks, diminue les « overshoots », mais aussi la valeur
finale, donc augmente l'erreur (il faut que I'on atteigne 1)...

Le bon compromis semble étre le gain k¢, = 1.
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Annexes :

Amplitude

114

1121

1051

1.04 |

102

Step Response

Forward Path
Compensator k, =1

1
iR 0z 03 04 03

Time (sec)

Amplitude

Step Response

iE=R S

0sr

0w -

06

2 Engine Throttle
z 05+ =
£ 0 Control |
05 |
0z 8
01 =
1 1 I 1 i) 1 1 1 1 1
0.8 or [k (] 0 04 0z 03 0.4 0s g
Time (sec)
Step Response
10 T T
B 4
13 N
T -
6| J
5| Engine lag 1
4} -
sk -
2F -
1h 4
i} 1 Il 1 1 1
a 10 20 30 40 an B0
Time (zec)
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Exercice 5: Freinage d'un obus par la neige

Un obus de diameétre d = 100 mm et de
masse m = 10 kg pénéetre dans la neige
tassée a:
Theige = 0°C

Il s’enfonce de I =5m sans éclater selon
une trajectoire rectiligne selon I'axe AB. Le
mouvement de I'obus est hélicoidal; quand
il rentre en contact avec la neige au point
A, sa vitesse de rotation autour de son axe
est:

wy=200rad/s
Sa vitesse de translation:

vy, =100m/s.
Sa température est:
Topus = 40°C

Le repére défini par (ABx), a pour origine
spatiale et temporelle le point A
(xg=0m,t; =05).

Données utiles :

e Pour le calcul du moment d’inertie J, on assimilera I'obus a un cylindre plein de
mD?

8
e La quantité de chaleur dégagée par un objet chaud en contact avec un milieu

froid est AQ = mc,AT (avec m, la masse de l'objet, ¢, sa chaleur spécifique a

100mm de diamétre : J, =

pression constante (en KQLK) et AT |'écart de température.

e L’énergie cinétique d’un solide indéformable en rotation autour d’un axe A est :
2
Wp
Epin = Jo—
cin ]A 2

Avec w, sa vitesse angulaire.
e Théoréme du moment cinétique (ou de I’accélération angulaire) :

dw
Z Mag, ., = Ja ’rs

D \ s . e e B B B
e Théoréme de I'énergie cinétique : AEcinetique|A =y WFm|A + X W, |

A

On souhaite dans un premier temps calculer la force de frottement longitudinale
notée R associée au frottement obus/neige.
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a/ Déterminery, I'accélération de I'obus en fonction des forces s’exercant sur
celui-ci: la force de frottement Obus/neige notée R (frottement solide) et le
poids noté P. On projettera sur I'axe (ABX).

Appliquons le PFD :
Y E=mi®

my(t) = R + P cos(a)
En projetant sur I’axe ABx,
my(t) = R + mgcos(a)

R
=—+
1 geos(a)

b/Exprimer les équations du mouvement qui en découlent et en déduire une
expression de y en fonction de v, et t; (tz étant le temps que met I'obus pour
arriver a son point d'arrét B).

R
y(0) = —+ geos(a)
v(t) =v, +yt

yt*
x(t) = vot + T

avec v(ty) =v(0) =vy =v, etv(ty) =v(tyg) =v4 = ytg
2
x(ta) = x(0) = xo = 0 et x(tp) = x(tg) = votp + 2= =1

On peut déduire

Va
tg = ——
i Y
VAL val_ v _
Yy 2y 2y
Finalement
2
v, —~10000
L — — —— 03 2
T 10 m/s
_ 1o _
B= 7000 = °

Page 23 sur 25



c/Déduire des questions af et b/ I'expression et la valeur numérique de la force
de frottement |R|.

R
() =—+ g cos(a)
R = my —mgcos(a) = —10%* — 10 x 9,81 x 0.707 = —10069.35 N

Nous souhaitons maintenant calculer le couple de frottement noté C;.

d/Etablir les équations du mouvement autour de |'axe de I'obus, sachant que le
seul moment s'appliquant a I'obus est le couple de frottement C;.

do mD? dw
2 Mor = I Ge =g = &

dt  mD?

e/Apres intégration des équations du mouvement, déterminer |'expression du
couple de frottement (¢, ainsi que sa valeur numérique (en supposant que la
rotation s’arréte en méme temps que la translation).

dt mD?2
t + 8Cf t
w( ) = Wy sz

Or w(ty) = w(0) = wy =2007rad/s
a)(tB) =O=(1)A+W tb
On peut en déduire G :
_ wymD?  200x10x0.1x0.1

C, = - = —25N.m.rad
f 4t, 8x 0.1 mra

Estimation de la masse de neige passant de I'état solide a I'état liquide.

e le travail des forces intérieures correspond a la somme du travail de la force de
frottement R et du travail du couple de frottement C;. Il s’agit du travail de

frottement.
e Letravail des forces extérieures correspond uniquement au travail du poids de
I'obus.

. . L. , . e sy B .
f/Exprimer la variation de I’'énergie cinétique AEa-netique|A de I'obus en fonction
de m,J,, v, et wy. Donner une valeur numérique.

B _1 (w§ — wj)
AEcinetique|A = Em(vé - UE) +]Af
B 1 wﬁ
AEcinetique|A = _Emvj _]A7
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B 1 - 4 %103
AEcinetique|A = _E - 16

= —5x 10* — 0.25 x 103 = —50250J

. . ;. B .
g/Exprimer le travail des forces extérieures Y Wy _ | puis calculer la valeur
extlp
numérique associée.

B
Z Wr,,| =Pxh=10x0981x354=34727]
A

h/Déduire des questions ff et gf la valeur numérique de 3 WFL.M|§ correspondant

au travail de frottement.
On utilise le théoréme de I'énergie cinétique

B
+ Z WFint
A

= —50250 — 347.27 = =50597,27 ]

B
= —50250] = 347,27 + Z Wrg

B
AEcinetique |A = Z WFext

Z WFint

int

B
A

B
A

On souhaite maintenant estimer la masse de neige qui a fondu suite au contact avec

I'obus.

Le travail de frottement est entierement transformé en chaleur et cédé a la
neige! Si I'on souhaite estimer I'énergie totale cédée a la neige, il faut aussi
ajouter la chaleur dégagée par I’échange thermique entre I'obus et la neige di
a I’écart de température entre les deux milieux.

i/Calculer la quantité de chaleur dégagée AQ sachant que la chaleur spécifique
du matériau constituant l'obus est ¢, = 0.489%1(. En déduire I'énergie totale

cédée par I'obus a la neige.

AQ = mc,AT =10 X 480 x 40 = 192 000/
L’énergie totale cédée a la neige est:

192 000 ) + 50597,27 ] = 242 597,27 ]

jl Sachant que la chaleur massique de fusion de la neige est ¢ = 334 kJ/kg.
Estimer la masse de neige qui a fondu suite au contact avec I'obus.

242 597,27

Mneige = 332000~ O 26 k9
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