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QUESTION N° 1 (2 points)

A l'aide de I'analyse dimensionnelle, retrouvez a, f3, y dans la formule donnant la fréquence
de vibration d'une corde, sachant qu'elle est de la forme :

N=KI% TB pY

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

- K = constante sans dimension



QUESTION N° 2 (4 points)

On s’intéresse a différents chargements d’un avion de transport lors de 1’accélération sur piste en
vue du décollage.

Partie A :

On s’intéresse ici au cas d’un chariot de service non arrimé.

On supposera dans cette partie que le chariot, de masse m = 80 kg , roule sur le plancher de I’avion
sans frottement.

A D’instant initial, I’avion est aligné, immobile, au seuil de piste et le chariot est posé a I’avant de la
cabine. Ce dernier peut se déplacer de 3 m vers I’arriére de la cabine avant de rencontrer une paroi.
L’avion accélére sur la piste avec une accélération longitudinale qu’on suppose constante ax.

On notera x, la distance parcourue par I’avion depuis son point de départ sur la piste, x la distance
parcourue par le chariot par rapport a sa position sol d’origine et Ax le déplacement du chariot dans
’avion (positif pour un déplacement vers 1’arriére dans I’avion).
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A.1) Sachant que I’avion atteint les 100 kt en 19 s & accélération constante, calculer ax.

A.2) Dans le référentiel terrestre, quel est le mouvement du chariot dans les premiers instants ou
I’avion se déplace (par exemple, donnez 1’expression de x(t) pour t pas trop grand) ? Combien de
temps cette expression sera-t-clle valable ?

A.3) Dans le référentiel avion, quel est le mouvement du chariot ?
On utilisera les notations proposées par 1’énoncé.

A.4) On s’intéresse maintenant 4 la résistance de la paroi.

Dans les conditions du choc, la paroi de la cabine est prévue pour résister sans déformation 2 un
impact dont I’énergie ne dépasse pas 500 J et rompra pour une énergie supérieure a 750 J, énergie
calculée dans le référentiel de 1’avion.

La paroi de la cabine résistera-t-elle & 1’impact, avec ou sans déformation ?



Partie B :

On s’intéresse cette fois a une bobine de céble de 80 kg.

La bobine est représentée par un cylindre de rayon R et d’inertie J pouvant rouler sur le plancher de
’avion sans glissement. Le rouleau peut se déplacer sur 3 m avant de rencontrer une paroi.

On notera X, la distance parcourue par I’avion depuis son point de départ sur la piste, x la distance
parcourue par la bobine par rapport a sa position sol d’origine, Ax le déplacement de la bobine dans
’avion et o la vitesse de rotation de la bobine autour de son axe de révolution.

B.1) Donner les équations du mouvement (PFD et équation des moments) qui décrivent le
déplacement du cylindre.
On précisera le référentiel d’étude choisi. On listera les forces s’exergant sur le cylindre.

B.2) En exploitant la contrainte de non glissement, trouver une relation géométrique supplémentaire
reliant Ax et o.

B.3) En utilisant ces trois relations, éliminer les inconnues et identifier la loi Ax’’(t) qui décrit
I’accélération du centre d’inertie de la bobine dans le référentiel avion.
En déduire la loi Ax’(t) qui décrit la vitesse du centre d’inertie de la bobine dans le référentiel avion.

B.4) Dans le référentiel de I’avion (ou la vitesse de déplacement de la bobine est Ax’), calculer
I’énergie emmagasinée par le cylindre juste avant qu’il n’entre en contact avec la paroi.

B.5) Dans les conditions du choc, la paroi de la cabine résiste sans déformation & un impact dont
I’énergie ne dépasse pas 500 J et rompra pour une énergie supérieure a 750 J, ces énergies étant
calculées dans le référentiel de I’avion.

Sachant que I’avion atteint les 100 kt en 19 s a accélération constante, la paroi de la cabine
résistera-t-elle 4 I’impact, avec ou sans déformation ?



QUESTION N° 3 (3 points)

P(t), V(1)

Q = K*AP

AP =P - Pentrée
Pentrée
Piim = 600
DA

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 I’air & un gaz parfait diatomique y = 7/5) et le soutier procéde au
remplissage du réservoir. Il pompe donc du carburant vers le réservoir & 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.

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 I’équilibre
thermique finit par se faire (on abandonne ici I’hypothése adiabatique).
L’air dans le réservoir étant supposé étre 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 1’autre au moteur.

Dans un premier temps, la pompe carburant & l’entrée du moteur n’appelle qu’un débit
Q1= 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 I’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 Qi 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 & I’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 P’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 ’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 2 40 daN. Comparez a votre résultat et commentez.



QUESTION N° 5 (6 points)

On se propose d'étudier les performances du planeur « Triscus ».

A) La polaire du planeur

La polaire des vitesses du Triscus représente le taux de chute du planeur en air calme en fonction de
sa vitesse par rapport & la masse d'air (air calme, c'est & dire sans mouvement ascendant ni
descendant). Elle est modélisée par 1'équation du 2éme degré suivante :

Vz(V)=a.V?+b.V +c Vz vitesse verticale en m/s (toujours négatif)
V vitesse air du planeur en km/h.

Application numérique :

a=-0,0003;b=0,06; c=-3,65.

Polaire du Triscus
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A1l). Quel est le taux de chute mini du planeur et a quelle vitesse ?
Taux de chute mini : Vz minimale, en m/s.
Exprimez sous forme littérale, puis application numérique.

A2). Quel est la finesse maximum du planeur et & quelle vitesse s'obtient-elle ? Quel est I'angle de
plané ?

Finesse : distance parcourue par hauteur perdue (sans dimension).

Exprimez sous forme littérale, puis application numérique. Proposez une détermination graphique
de la vitesse de meilleure finesse air (schéma ci-dessus).

B) Performance en ascendance

On fait les hypothéses suivantes :

- la vitesse utilisée par le pilote en ascendance est donnée par Vasec = Vo X yn
avec Vo : vitesse de taux de chute mini trouvée au A1) ; n : facteur de charge.

- le taux de chute résultant est : Vzasc = /7 X Vz(Vasc)

ou Vz(Vasc) est donnée par I'équation de la polaire en A).



Le modéle d'ascendance utilisé donne une inclinaison optimale en spirale de ¢ = 45°.
Les forces exercées sur le planeur peuvent se simplifier ainsi :
n : facteur de charge

m : masse du planeur

e g : accélération de la pesanteur ( g = 9,81 SI)
V : vitesse du planeur en m/s

R : rayon de virage.

B1) D'apres le schéma ci-dessus :

Donnez la relation entre ¢ et n. En déduire la valeur de n pour ¢ =45°.

Donnez la valeur de Vasc pour ¢ = 45°. En déduire la Vzasc résultante.

Ve

gynt—1

Montrez que : R = . En déduire le rayon de virage du planeur en spirale a ¢ = 45°.

B2) Modele d'ascendance

On considére maintenant une ascendance (masse d'air montant a une vitesse verticale Vzair). On
fait 'nypothése que l'ascendance est une colonne d'air cylindrique de rayon R max et que Vzair dans
l'ascendance décroit du centre vers la périphérie selon la formule suivante :

-
Vza£r=Vzmax(1—§-. R —l. =)
4 Rimax 4 Rmax

avec Vzmax la vitesse verticale max de l'air dans 1'ascendance ; Rmax le rayon de 1'ascendance et R
la distance au centre.

Application numérique : Vz max = 4,5 m/s ; Rmax = 300 m.
Calculez la Vzair correspondant au rayon de virage trouvé au B1).

En déduire la Vz totale du planeur dans 1'ascendance (Vzasc trouvé au B1).

C) Vitesse de croisiére optimale (théorie de Mc Cready)

On considére que le planeur effectue une navigation d'une distance D.

—

Départ © «§ _ . p ° Arrivée

On cherche a déterminer la vitesse de croisiére optimale Vcr en fonction de la Vz totale moyenne en
ascendance espérée Vza (calage appelé « Mc Cready »).

Hypothéses : le planeur parcourt D a une vitesse V et s'arréte réguliérement entre temps pour
remonter 4 Vza. L'air est calme en dehors des ascendances. Le taux de chute Vz = f(V) est donné
par 1'équation de la polaire en A). Les hauteurs de départ et d'arrivée sont identiques.



C1). Exprimez les temps Tcr et Ta passés en croisiére et en ascendance en fonction de D, V, Vz et
Vza.

C2). En déduire Vmoy en fonction de V, Vz et Vza

( Vmoy : vitesse moyenne pour parcourir la distance D en tenant compte du temps passé en
ascendance et en croisiére).

Vmoy v P 4 3 o : A .
Montrez que = Y = oo cten déduire une détermination graphique (schéma ci-dessous)
=a =a=vz

de la vitesse moyenne en fonction de Vza, vitesse de montée attendue en ascendances.
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C3). Quelle est la vitesse de croisi¢re optimale Vcr pour une vitesse moyenne maximale ? Exprimez
Vcr en fonction de Vza et des coefficients de 1'équation de la polaire :

Vz(V)=a.V?+b.V+c.
Application numérique : a =-0,0003 ; b=0,06 ; c = -3,65 ; Vza=2,7 m/s.

Calculez Vcr, le taux de chute résultant Vzcr, la vitesse moyenne Vmoy et la finesse de croisiére
Fer.



QUESTION N° 6 (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 1'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 Lo, avec Lr < Lo < Lg. A l'instant t = 0, on 14che la masse M.
Etablir I'équation différentielle qui régit le mouvement de la masse M.
Résoudre complétement cette équation.

4) Quelle est la vitesse maximale atteinte par la masse M au cours de son mouvement ?

Application numérique :

- k=10 unités SI

-M=500¢g
- g=10m/s?
-Lg=15cm

-Lo=17cm
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EXERCICE N°1 (1,5 point) :

Le fonctionnement des hélices est décrit par des diagrammes dans lesquels figurent les

variables réduites suivantes :

. (o W P T
Puissance réduite : y =———— Traction réduite : 7 =

nA.p®.pb NC nip? D¢ NS
: puissance du moteur
: traction exercée par I’hélice
: diameétre de I’hélice
: nombre de pales
: paramétre permettant de définir la surface de référence d’une pale par la relation : § = A.D?
: nombre de tours par minute
: masse volumique de l'air

D ZIIUONE

1 - Sachant que, par définition, y et T sont des grandeurs sans dimension, déterminer la valeur
des exposants : a, b, ¢, d, e, f .

2 - Soit V la vitesse de I’avion par rapport a 1’air. On montre que le rendement de ’hélice n
(rapport entre la puissance sur ’arbre d’hélice (V.T) et la puissance du moteur W) estlié¢ a z
et y par la relation : | =vy.7/y .
Quelle est la dimension de y ?

EXERCICE N°2 (1,5 point) :

1) Montrer qu’une pression de 1,013 bar « équivaut » a 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. 11 est accéléré du repos jusqu'a 250 km/h en 2,2 s au catapultage.

2. 1l 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 I'axe des x).



EXERCICE N°4 (2,5 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
derniers 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 I’équipage au lancement en 1986).

1) Quelle était alors la probabilité de pouvoir acheminer en orbite sans échec au lancement I’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 & effectuer pour atteindre I’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 I’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 i 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 1’ISS), quelle aurait été la
probabilité d’atteindre I’JOC d’une station orbitale équivalente en masse (mais d’une
architecture différente) ?



EXERCICE N°5 (3 points) :

Un avion de masse m effectue un atterrissage de la fagon 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 I’avion S = 250 m?
- £=9,81 m/s?
- freinage = 0,255 pour une piste séche
- vitesse a I'impact Vo =75 m/s
- Cx deI’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 & V1= 59 m/s
Dans les deux cas, comparez 1’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) M&émes questions si la piste est mouillée et si le coefficient de freinage n’est plus que de
p=0,102.

EXERCICE N°6 (1,5 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 Iair de 150 kt.

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

1 - Sachant qu’il est tenu par le contrdle de poursuivre son décollage dans I’axe, quelle doit étre
la force du vent de face pour qu’il passe & 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 (7 points) :

Note : la partie c) et certaines questions peuvent étre traitées indépendamment.
On peut répondre sur feuilles séparées, 4 condition de bien indiquer pour chaque question dans
I’énoncé a quelle(s) feuille(s) se référer.

a) Avion naturel (9/20° de la note totale de 1’exercice)

On peut déterminer, a partir des équations de la mécanique du vol linéarisées, la fonction de
transfert longitudinale d’un aéronef en assiette & pour une sollicitation en profondeur #. Elle s’écrit
de maniére générale comme suit (s est la variable de Laplace) :

o(s) _ Ko(s+/p, Y+ p, )
n(s) (5% +2 w,s +w%,) (5% + 20,5 + 02)

Considérons un avion A-7A Corsair II volant en palier stabilisé 4 15000 ft et Mach 0,3 .
La réponse temporelle de cet avion, non asservi, a un échelon de 1° de la gouverne de profondeur
se traduit par la courbe suivante :

0.10 U i A
0.05 1 : v H . i f v .
0.00
-0.05
-0.10

O rad

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

Seconds
- Estimer la valeur wy, de la pulsation du « mode » le plus lent présent dans la réponse (mode

dit de Phugoide ou Phygoide). (1/20°)

- Au vu de la durée de convergence de la réponse, on estime que 1’amortissement total de ce
mode est ~ 0.033 rad/s. Calculer la valeur du taux d’amortissement - du mode. (1/20°)



L’autre mode superposé est dit « mode d’incidence » ou de « période courte » (s pour short) et ne
peut étre aisément visualisé sur la réponse temporelle ci-dessus. Aprés un travail plus poussé
d’identification en vol, le gain Kg, les constantes de temps Tg et Ty, et les caractéristiques du mode

d’incidence sont données et telles que :

o(s) _ —4.516(s — 0.008)(s + 0.506) _ Ni(s)
n(s) (s®+ 2¢,w,S + w? ) (5 + 0.902s + 2.666) T A(S)

6 vaut zéro degrés initialement (on s’intéresse aux perturbations autour de la moyenne, inconnue)
calculer la valeur stabilisée de & pour cet échelon unitaire de profondeur. (1/20°)

La réponse fréquentielle de cet avion dans les conditions présentes de vol peut étre synthétisée sur
un diagramme de Bode, présentant gain (amplitude relative) et phase (avance ou retard).
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- Placer les pulsations des modes et préciser en quoi I’un des modes présente un risque
d’instabilité (1/20°%)

- Pour quelle raison n’a-t-on pas constaté de divergence sur la réponse temporelle 8(t) ?
(1720°%

- Sidivergence il devait y avoir, vous semble-t-elle compensable par le pilote ? (1/20°)

- Quelle sollicitation simple en profondeur permettrait en vol d’établir ce diagramme de
Bode ? (1/20°)

- Déterminer et représenter sur le diagramme de Bode la bande passante a -3 dB (relativement
au gain constaté aux basses fréquences), les marges de phase et de gain. (1/20°)

Pour permettre un pilotage plus précis a ces faibles vitesses, on se propose de réaliser un
asservissement simple (proportionnel), non pas sur I’assiette 8, mais sur la vitesse angulaire en
tangage q

. ’ . 5 . . . . ,
- Ecrire I’équation ald) en boucle ouverte (avion naturel, non asservi), de maniére littérale,

(s}
puis numérique (3 chiffres significatifs aprés la virgule sont suffisants). (1/20°)

b) Avion asservi (10/20°)

i’@ | Nd(s) _
op(8) 7(5) a(s) q(s)

K,

- Pourquoi le signe du gain doit étre négatif pour cet avion et cette structure d’asservissement
et quelle est son unité ? (1 /20°%)



a(s) _ ¥(s),

nie) ald’

- En déduire I’expression littérale de 1’avion asservi —:-%en fonction de Nf (s), A(s) et K, (1/20°
i

On peut réécrire la fonction de transfert de ’avion naturel (non asservi

.‘U‘(s}
AgF (a)

caractéristique de 1’avion asservi Agg (s) (Boucle Fermée) sous la forme polynomiale

- Mettre cette équation sous la forme (avec |N| = 1)et écrire la nouvelle équation

As* + Bs? + Cs2 + Ds + E, puis donner 1’expression de ses coefficients en fonction des valeurs
numériques trouvées précédemment et de K, (3/20°)

(cD-BE)

On montre qu’on peut écrire : Agp (s) & A(s* + =

E., 2,8 c . .
= = = ur décrire un
. s+c)(s +As+A)po
systéme « réduit » au comportement équivalent.
- Calculer les valeurs des coefficients pour des valeurs de K, de zéro et -1, en déduire les
nouvelles valeurs de ¢, wy, ¢ et w, (2/20%)

- Que valent ces 4 valeurs lorsque K, tend vers moins I’infini ? Les modes d’incidence et de
Phugoide deviennent-ils ainsi sous-amortis, sur-amortis ou critiques ? (C = 1) (3/20%)

¢) Avion pourvu de son dispositif de commandes de vol

L’aéronef présente une zone « morte » de +/-1° entre la déflexion de la commande (manche)
Sc et le déplacement effectif de la gouverne 3y (la stricte proportionnalité étant retrouvée au-
dela et en-decd), que 1’on peut transcrire par un ensemble de blocs en amont du sommateur
X sur le schéma d’asservissement précédent tel que :

Oc (s)
—

On (s)
K |

gls)
Be(s)

- Que peut-on dire concernant la fonction de transfert et le diagramme de Bode associé ?

(1/20%)
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EXERCICE N° 1 (1 point) :

Dans un gaz A haute température (ot les phénomeénes thermiques ne peuvent plus étre négliges), le
nombre de Prandtl est un paramétre de similitude sans dimension qui peut étre vu comme un
indicateur de I’importance relative des phénomeénes aérodynamiques par rapport aux phénomeénes
thermiques. Comme les nombres de Mach, Reynolds etc., la similitude des phénomenes 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.C°
Ou:
u=v¥*p (p est la masse volumique)
v est la viscosité cinématique en m?/s
A est la conductivité thermique en W/(m.K)
Cp est la capacité thermique massique (ou « chaleur massique ») du gaz a pression constante

(On rappelle que Cp —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) :

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

Soit un dispositif résistif quelconque a I’entrée duquel on applique une tension Us
correspondant & un courant d’intensité |1, et aux bornes duquel on mesure la tension Uz et le
courant de sortie l> (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
U. pour différentes fréquences, en commengant par les plus lentes.
a) Sachant par définition que le gain en Puissance s’exprime comme Gae = 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” 3 (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 a réaction s’effectue a 1’incidence de
finesse maximale de I’avion fnax= (Cz/Cx)max, qui est aussi I’incidence a laquelle la trainée est
minimale. C’est I’option retenue pour permettre & I’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 & 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 concu de telle maniére (profil et calage/incidence de 1’aile principalement) que
lorsque la pente maximale réalisable au décollage & Mtom est réalisée, 1’incidence de 1’avion soit
nulle (pas nécessairement celle de ’aile). Dans ces conditions, le vecteur vitesse, la ligne de foi du
fuselage et les poussées des 3 moteurs sont coplanaires et I’ assiette géométrique de I’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 1’avion au décollage.

On fera I’hypothése 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? ou K<<1 est constant), justifier 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.

On accélére '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 & 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 1a rampe pour maintenir une accélération
centripéte ne dépassant pas 3gp.

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 la rampe (12 ol e Trident est 1libéré) 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 & 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 (Vjer €t V) ol V est assimilée a la vitesse de 1’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 & cette altitude (pour le calcul de la vitesse du son, on
prendra y = 1.4 et R = 287 Unités S.I.). On considérera 1’atmosphére comme standard (15°C
au niveau de la mer, décroissance de 2°C par 1000 ft et constante & 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 paramétres de la mission n’étant pas
limitatifs), est-il physiquement préférable d’accélérer davantage ou de monter plus
haut (argumenter briévement) ?



Accélération de la pesanteur :

g0 =9.81 m/s?

Masse volumique de 1’air au niveau de la mer (décollage) po =1.225 kg/m?
Trident V (cellule)
Longueur : L =327m

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) :

bale =11.43m
Srer  =62.25 m?
c =544 m
A =2.10

Mrom =33240kg

Mzem = 16395 kg

Cxosub = 0.038 (référence Srer)
fmax = 5.8

Moteur M-88

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

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

Taux de compression Tc 245 :1

Taux de dilution () 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 Vevina 4562 m/s
Ratio d’expansion de tuyére Thozzle 240:1
Puissance de la turbopompe LOX Pwiox-p 3.50E+05 W
Puissance de la turbopompe LH2 Pwima-te 2.40E+06 W



EXERCICE N?4 (2,5 points) :

Carrier Command

Un bétiment de projection et de commandement, assisté d’un groupe de soutien (en haut 4 gauche
sur le dessin) fait route a la vitesse de 20 neeuds et 2 200 milles marins au large, parallélement a la
cote sensiblement Nord-Sud d’un pays a problémes. Et c’est 1a 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 I'intérieur des terres (représenté par 1’étoile & cinq branches sur le dessin). Il disposera de
30 minutes maximum sur zone pour mener a bien I’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 (par exemple, 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 & 03h00 du matin (heure locale).

Déterminer les grandes lignes et la timeline de I’opération (en heures locales, sans vent):
a) I’heure de décollage du dispositif
b) La route & prendre a ’aller
¢) L’heure de franchissement de la c6te 4 1’aller ET au retour
d) La route de retour
e) L’heure de la récupération (entrée dans la zone de contrdle du bateau)
) Le temps total de navigation aérienne du dispositif (temps sur zone compris)



EXERCICE N°5 (4 points) :

Arrimage avec le Skylab

Aprés avoir démoli le port d’amarrage axial lors de sa premicre tentative, Mario Jones, ex-
champion de courses automobiles de stock-cars devenu astronaute, tente une nouvelle fois de
s’arrimer 2 la station Skylab II par le port latéral, a la vitesse relative v = 10 m/s (porté par la
direction et le sens de 1’axe b2)

Sachant que I’énergie cinétique ne se conserve pas lors du choc (dit «inélastique »), le collier
d’amarrage en absorbant notamment une partie, calculer :

(a) la vitesse du centre de masse dans le référentiel local ;
(b) le moment cinétique par rapport au centre de masse.

L’arrimage est un succés (les deux morceaux du naufrage restent solidaires)....mais, au moment du
contact, les systémes de maintien d’attitude tombent tous en panne.

Calculer :
(c) 1a matrice d’inertie de la configuration arrimée ;
(d) la vitesse de rotation angulaire de I’ensemble.
La masse du vaisseau Apollo est ma = 15 000 kg et celle de la station Skylab II est mg = 50 000 kg

Leurs matrices d’inerties respectives dans leurs repéres locaux ayant pour origine leur centre de
masse respectif (et conformément a la base by,bz,b3) valent :

20 0 0

IA: 0 12 0 * 103 kgm2
0 0 20
90 0 0

Isi= 0 50 0 *103 kg.m?
0 0 50



EXERCICE N° 6 (6 points):

The Last (real) Starfighter

Le Lockheed F-104 Starfighter, congu comme un pur intercepteur au milieu des années 1950, a été
produit a plus de 2500 exemplaires. L’armée de 1’air italienne 1’a utilisé jusqu’en 2004. Léger et a
I’aise & grande vitesse, il souffrait de qualités de vol assez médiocres & basse vitesse, régime dans
lequel il tua le plus de pilotes, lui donnant le sobriquet peu enviable de « faiseur de veuves »...

a) Avion naturel
On peut déterminer a partir des équations de la mécanique du vol linéarisées la fonction de transfert

longitudinale d’un aéronef en assiette @ pour un déplacement de la profondeur #. Elle s’écrit de
maniére générale comme suit (s est la variable de Laplace) :

8(s) _ Kg(s+1/ Ta,)(s +1 ng)
11 (s) - (s* + 2{ w,Ss +w?}(s% + 24 w,5 + w?)

Considérons le F-104 volant en palier stabilisé au niveau de la mer et 4 prés de 180 nceuds (93 m/s),
en configuration lisse (typique d’une excursion a basse vitesse suite a une dégradation de 1’énergie
en manceuvre).

La réponse temporelle de cet avion, non asservi, & un échelon de 1° de la gouverne de profondeur
se traduit par la réponse suivante en assiette (extrait sur 100s seulement) :

Pitch attitude & (deg)

= I N (R S (N i N N
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Time £ (s)




- Estimer la valeur @y, de la pulsation du « mode » le plus lent présent dans la réponse (mode

dit de Phugoide ou Phygoide).

- Au vu de la durée de convergence de la réponse, on estime que I’amortissement total de ce
mode est ~ 0.033 rad/s - inversement proportionnel au temps de stabilisation -.
Calculer la valeur du taux d’amortissement (ou amortissement « réduit ») du mode {p

- indicatif du nombre « d’overshoot » par rapport a la valeur finale si le systéme est amorti et
convergent -.

- Justifier et quantifier au regard de cette valeur de {p «l’erreur » (en %) commise pour

estimer ey, d’aprés le tracé de la réponse temporelle.

L’autre mode superposé est dit « mode d’oscillation d’incidence » ou de « période courte » (s pour
short), et ne peut étre aisément visualisé sur la réponse temporelle ci-dessus.

Aprés un travail plus poussé d’identification en vol, le gain Kg, les constantes de temps Tg et Tg et
les caractéristiques du mode d’incidence sont données et telles que :

6(s) _ —4.664(s + 0.135)(s + 0.267) __ NZ(s)
n(s) (52 +20 w5 tw?,)(s*+ 08935 +4884)  A(s)

L’assiette de 1’avion équilibré (« trimé ») étant de 2.3° et notre modéle linéarisé (fonction de
transfert) ne reflétant que les perturbations autour d’une moyenne,

- calculer la valeur stabilisée de @ pour cet échelon unitaire de profondeur

T e e — =




b) Avion asservi
En conditions de décollage (trains sortis avec le plein de carburant - y compris avec le
montage des réservoirs d’extrémités de voilure -, volets et becs de voilure déployés a 15°),
la fonction de transfert en assiette de 1’avion naturel devient :

6(s) _ —4.66(s -+ 0.133)(s + 0.269) _ N(s)
n(s) (s2+0.015s+0.021)(s*+0.911s+ 4884) A(s)

- Que peut-on dire de la phugoide par rapport 4 la configuration précédente du Starfighter ?
(Justifier par le calcul)

- Que peut-on également dire du mode d’oscillation d’incidence ?
(Justifier par le calcul)

- Quelle évolution, dans les caractéristiques de ces modes, vous semble la plus critique a
priori pour le pilotage de la machine durant cette phase, sachant que le pilote agit
directement sur la commande de profondeur sur cet avion en corrigeant des écarts de tenue
d’assiette chaque seconde environ ?

- Sur lequel de ces deux modes longitudinaux proposeriez-vous d’agir & I’aide d’un systéme
d’augmentation de stabilité (S.A.S.)?

0.5
0.0
—0.5
—1.0
U2 — T Rt S
20 [ R NI T U S S

o 1 2 3 4 5 6 1 8 9 10

Seconds

g rad/s

Un asservissement direct sur I’assiette © du F-104 ne permettant pas d’atteindre le but escompté (on
détériore davantage les caractéristiques du mode critique), on s’oriente vers un S.A.S. par lequel la
rétroaction (Feedback) amplifie par un simple gain proportionnel Kq (et non Kse) la mesure de la

vitesse de tangage de I’avion avant de la sommer avec la demande (consigne) comme présenté ci-
dessous :

23) N (s) _
Op(s) . n(s) 4(s) q(s)

En déduire I’expression littérale de 1’avion asservi ;L"ﬂ)cn fonction de N2 (s), A (s) et K,

n(s



¢) Commande de profondeur

En amont de cette asservissement, ou trouve le manche (« STick »), dont le déplacement sur la
chaine de profondeur est directement proportionnel a I’effort appliqué par le pilote, selon un rapport
de proportionnalité constant quelles que soient les conditions de vol. Un amplificateur de
déplacement (systéme hydraulique — la commande est supposée irréversible) vient alors transformer
ce déplacement de manche en consigne de déplacement de gouverne...

Pour éviter une trop grande sollicitation a des vitesses élevées ot un faible effort/déplacement
commanderait une ressource (ou un piqué) trop prononcés (et donc potentiellement un dépassement
de limite structurale et/ou d’incidence entrainant une perte de contrdle), une rétroaction sur
’accélération ressentie en cabine limite 1’effort sous facteur de charge.

PITCH AXIS 2 (rod)
SAS
+ | 851'(“1} Jq(rdd, +s
Fsr(tb} I G
ST 64 l - 57.3 = L o 77 (rad)
]
2 | |2 10 7deg) 0
32.2 z

a: assumed to be at pilot location g,/-z
G(deg/in)

- Quel moyen technologique simple proposeriez-vous pour matérialiser physiquement le gain

/642

- M&me question pour le gain 3.2 / 32.2| (un méme organe passif doit assurer la mesure de
I’accélération ET la limitation de I’effort ; 9.81m/sz = 32.2 ft/s?).

- Quelle(s) difficulté(s) verriez-vous pour établir la fonction de transfert longitudinale « de
bout en bout » q(s)/Fst(s) ?
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EXERCICE N° 1 (2 points)

1. Déterminer l'unité, dans le SI, de la permittivité du vide g sachant que cette constante apparait
dans I'équation suivante (loi de Coulomb) :
1 q?
F= -3
4re, T

ol F est une force, q est une charge électrique qui s’exprime en Coulomb (1 € =1 A.s) et r
une longueur.

2. On rappelle en outre la relation qui lie la tension % [V] et la charge électrique g [C] aux bornes d'un
condensateur de capacité C[F] : g = Cu.

En déduire une expression différente de I'unité de la permittivité du vide gg utilisant le Farad [F].



EXERCICE N°2 (2 points)

z
A
4> chariot
hi \%\S\\\
g

Figurel: Schématisation du probléme

Les courbes de la Figure 2 représentent I’évolution au cours du temps de 1’énergie cinétique E_, de
I’énergie potentielle E,, de I’énergie totale Ey, et 1’évolution de la réaction normale R,, du looping

sur le chariot.

On prendra : g = 10 m/s%

- N W e &
|

O T |

|
i

s 10 15
(MJ)

T

— /1;\ 1

£ + t >l(5]
20 25 30
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1. Associer a chaque courbe de la Figure 2 la grandeur représentée. La simulation prend-elle en

LS
20 25 30 2 1

On étudie numériquement la trajectoire d’un
de masse
m=10 tonnes. Ce chariot part du point A,
descend le long du plan incliné et entre
ensuite dans un looping haut de R=40 m, ou
I’on suppose qu’il peut parcourir plusieurs

chariot de parc d’attraction,

tours.

0 5 10

Figure 2: Résultats numériques

compte des frottements et autres sources de dissipation ?

2. Calculer la hauteur initiale h et la vitesse initiale VO du chariot, et la vitesse maximale Vmax qu'il

atteint.

3. A quelle date le chariot quitte-t-il le looping et combien de tours entiers a-t- il effectué avant de se

décoller du looping ?



EXERCICE N?3 (7 points)

On s’intéresse a la gouverne de profondeur d’un avion de ligne moderne, située un niveau du bord

de fuite du plan horizontal réglable (PHR).

Couramment sur les avions de ligne récents, le mouvement de rotation de la gouverne autour de
I’axe de charniére est obtenu grice a une unité de commande constituée de deux actionneurs :
e une servocommande reliée au circuit hydraulique de I'avion ;
e un EHA (Electro Hydraulic Actuator), utilisé en cas de défaillance sur la servocommande ou sur le
circuit hydraulique. L'EHA est alimenté électriquement et produit localement, via un moteur
électrique entrainant une pompe, I’énergie hydraulique nécessaire a son fonctionnement.

Dans la suite de cet exercice, on supposera un actionneur unique, assimilé a un vérin de

section
§ =57.1 cm?

utile

Actionneur

Aservocommunde)

Figure 1 : Principe de fonctionnement de la
gouverne de profondeur

Figure 2 : Schéma avec gouverne en butée haute
(8 = —209), tige sortie

Les deux parties de cet exercice sont indépendantes.

PARTIE 1

La modélisation cinématique de ce mécanisme est fournie sur la Figure 3.

X,

i p

Figure 3 : Modélisation cinématique du fonctionnement de la gouverne de profondeur




On introduit les notations suivantes :

R(A,xq, yg, Zg, ) le repére lié au PHR © ;
Ry(C,xy,y,,24,) le repére lié 3 la gouverne @ ;
R,(B,x5,y3, 23, ) le repére lié a |a tige du vérin @ ;
R3(A,x3,v3, 23, ) le repére lié au corps du vérin @ ;

R = 155 mm |a longueur du bras de levier CB;

En position neutre, f=0° @ =0° L,=AB,=700mm et les axes CB, et AB, sont

perpendiculaires.
1. Calculer, pour une pression nominale de 338 bars, le module E, de la force développée par le vérin.
2. Démontrer rigoureusement la relation suivante liant les deux angles et @ :
R(cosf —1)
tang=————
Lo—Rsinf
3.
a. Déterminer I'expression du module M,, du moment autour de I’axe de charniére Cf généré
par le vérin en fonction de E,, f et @.
b. Faire I'application numérique pour 8 = 0° puis g = —30°.
4. Onnote L = AB la longueur entre les points d’attache A et B.

a. Déterminer 'expression de la course du vérin ¢ = L — Lgen fonction de R, Lg et 8.

b. Faire I'application numérique pour les deux butées mécaniques angulaires de la gouverne, a
savoir g = +20°et g = —30°.

c. La Figure 4 représente |'évolution de la course en fonction de B. Elle autorise une
représentation linéaire de la forme g = K. ¢ avec § en radians et ¢ en métres. Déterminer
graphiquement K.

d. En estimant les incertitudes de lecture graphique o et og, calculer I'incertitude agsur la

valeur de K trouvée a la question précédente.

4 = '
| A
20 | =
[ // [
‘E 0 — o~ = SISt
E / |
io T
2 e
o 40 e =4
80 } =L i TR { |r s
80 o 1 - _l__ : - —
: ! |
| |
100 -
-30 25 20 15 -10 -5 i} 5 10 15 20
[ Jy]

Figure 4 : Evolution de la course du vérin en fonction de 8



PARTIE 2

Dans cette partie, on s’intéresse a la fonction de transfert du vérin.

On note :

@(p) la transformée de Laplace de la variable @(t), le débit volumique entrant dans la chambre du
vérin ;
P(p) la transformée de Laplace de la variable P(t), le différentiel de pression entre les deux

chambres du vérin ;
X,(p) la transformée de Laplace de la variable x4(t), la position de la tige du vérin par rapport a la

position neutre ;
E,(p) la transformée de Laplace de la variable F(t), la résultante des forces aérodynamiques

appliquée au centre de poussée de la gouverne ;

L’équation du débit dans le vérin et le principe fondamental de la dynamique appliqué a la gouverne
permettent de construire la représentation du systéme, sous forme de schéma bloc, donnée en Figure

1.

Y figurent ;

En outre, on note également 7, =

B le module de compressibilité du fluide en N/m?;

Vo le volume de chaque chambre du vérin en position neutre en md;

S la section utile du vérin en m? ;

d la distance entre le centre de poussée de la gouverne et "axe de charniére en m;
R ladistance BCenm;

m, la masse équivalente de la gouverne ramenée sur I'axe des vérins en kg ;

¢ le coefficient d’amortissement visqueux en N/(m/s) .

pa: 1

la raideur hydraulique du vérin.

Fo(P)

Q(p) 28 | P(P) 5 1 X(p)
*_? wp plm,p+c)
Sp

Figure 1 : Schéma bloc du vérin

On souhaite simplifier le schéma bloc de la Figure 1 et I’écrire sous la forme de la Figure 2.

L

Hi(p)

Q i- X,
L Wy L

Figure 2 : Schéma bloc simplifié du vérin




1. Déterminer la fonction de transfert H(p) et montrer qu'elle peut se mettre sous la forme

canonique suivante :

Ko
H(PJ T P
p(1+2miop+-%g)

En déduire les expressions de Ky, wy et & en fonction de 1, §, m, et €.

2. Déterminer la fonction de transfert Hy (p)en fonction de d, R, S, et 1,

On s’intéresse dorénavant a la boucle d’asservissement interne de la position xz(t). On note X,, (#)
la transformée de Laplace de la variable x,.(t), la consigne de position de la tige du vérin. K, K,

et K, sont des gains constants. Le schéma bloc & retour unitaire est donné en Figure 3.
F,

"o TR TR -

Figure 3 : Schéma bloc a retour unitaire

3. Déterminer la fonction de transfert en boucle ouverte T(p) et en déduire I'expression de son gain

statique Kgp.

On note X;(p) = F(p). X,.(p) + F,(p).F,(p).

4. Déterminer les fonctions de transfert F(p) et F; (p).

5. Montrer que si F,(t) est un échelon d’amplitude g, alors son influence sur la grandeur de sortie

x(t) est nulle en régime permanent et qu’il est donc possible de la négliger.

6. Déterminer I'écart vis-a-vis de I'entrée principale X,.(p):
a. pour une consigne x3,(t) de type échelon unitaire ;

b. pour une consigne x4,(t) = 0,1.t de type rampe.

7. En déduire la valeur du gain de boucle ouverte Kz, permettant de satisfaire a I’exigence ci-aprés :

« Ecart de tralnage pour une consigne x,.(t) = 0,1.t: €7 < 2mm»



EXERCICE N°4 (2 points)

Figurel: Avion Banc d’Essais moteur Honeywell Boeing 757

L’avion banc d’essais moteur d’un motoriste aéronautique est équipé de deux moteurs, un par aile,
de type A et d’un moteur central de type B.

On note p (respectivement g) la probabilité pour un moteur de type A (respectivement B) de tomber
en panne. Chaque moteur tombe en panne indépendamment les uns des autres.

Le trimoteur peut voler si et seulement si au moins deux moteurs fonctionnent.
1. En détaillant votre calcul, exprimer la probabilité pour I’avion de voler ?

2. Faire I’application numérique avec p = 0.001 etgq =0.1.

EXERCICE N°5 (4 points)

On note A4 la hauteur de la retenue d’eau située en amont du barrage et L la largeur de celui-ci
(supposée constante).

On s’intéresse au point P situé a la hauteur z et on pose dS 1’élément de surface du barrage autour ce
point.

Les deux parties de cet exercice sont indépendantes.



PARTIE 1

a. En appliquant la loi fondamentale de 1’hydrostatique, donner 1’expression de p(z) la
pression au point P.

On notera pe la masse volumique de 1’eau, g de I’accélération de pesanteur terrestre,
et p, la pression atmosphérique au niveau de la surface.

b. Dans la suite de l’exercice, on négligera la contribution liée & la pression
atmosphérique au niveau de la surface. Justifier quantitativement cette hypothése en
considérant k = 100 m.

2. Ecrire I’expression de la force élémentaire dF,_,, de ’eau sur le barrage au point P.

3. Endéduire 'expression et la valeur numérique du torseur d’action mécanique qu’exerce I'eau sur le

barrage écrit au point A, soit : {Tpp}4 = {Fomp ; Ma, ., }

4. Déterminer la hauteur du point B, notée hg, de sorte que le torseur d’action mécanique exprimé en
ce point soit un glisseur (moment égal a zéro).

PARTIE 2

Le barrage est désormais équipé d’une turbine dont les aubes sont entrainées par un jet d’eau sous
pression. La conduite de sortie de diamétre d = 2.5 m est située a une profondeur AZ = 50 m.

Le débit volumique en sortie est régulé a g, = 25 m>®/s. La retenue d’eau étant suffisamment
grande, le niveau d’eau en amont du barrage est supposé constant.

Les pertes de charges sont évaluées a @,, = 30 J/kg. La turbine a un rendement global 7 = 60%.

1. Donner I'expression et la valeur numérique de la vitesse de I'écoulement d’eau a la sortie de la
canalisation.

2. Déterminer I'expression de la puissance P, disponible sur V'arbre de la turbine. Faire I'application

numérique en exprimant votre résultat en MW.



EXERCICE N° 6 (3 points)

Figure 1: Pilote pressé de voler ou qui ne veut pas étre mouillé ?

Dans cet exercice, on se propose de répondre a I’éternelle question : sous la pluie, est-il préférable
de marcher ou de courir pour se mouiller le moins possible ?

Pour ce faire, notre pilote est assimilé a un parallélépipéde rectangle de dimensions &, [, et L et se
-
déplace 2 vitesse constante ¥ par rapport au sol.

. . .
La pluie tombe 2 la vitesse U dans le plan (Oxy). Le nombre de gouttes de pluies par unité de
volume est noté n. Ces deux grandeurs sont supposées constantes.

< L""'"% ‘.i:.‘n‘ =
.{)ﬂ be v 1"
u.r | B |
N -
v y
=
h
0]
X
D
W € —————D

Figure 2: Modélisation du probléme

Répondre 2 la question posée en préambule. Pour cela, détailler votre raisonnement et exprimer la
quantité N de gouttes accumulées sur le trajet, en différenciant les cas suivant :
1. vent nul {pluie verticale) ;

2. vent de face;
3. ventdans le dos.
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EXERCICE N° 1 (2 points)

Analyse dimensionnelle

Le nombre de Froude (sans dimension, comme tous les paramétres de similitude) est défini en
mécanique des fluides par :

Fri= vA, m® .goC. L
ou v est la vitesse moyenne de 1’écoulement, m la masse de 1’élément de fluide, go I’accélération dans
le champ de pesanteur terrestre et Lc le rapport entre la section de 1’écoulement d’un canal et sa largeur.

1) Sachant qu’il caractérise dans un fluide I’importance relative de son énergie cinétique par
rapport & son énergie potentielle (gravitationnelle), proposez une solution [A;, B;, C;, Di]
pour I’expression de ce nombre Fr;.

2) Une deuxi¢me expression Fr; peut s’écrire comme le rapport entre la vitesse moyenne de
I’écoulement et celle de la propagation des ondes en surface et a faible profondeur.
En déduire une deuxiéme solution [A;, B;, C;j, D;] pour I’expression du nombre de Froude et
donnez I’expression de la vitesse de propagation des ondes.

EXERCICE N°2 (5 points)

« Suicide Burn »

La question 1 est indépendante des deux suivantes.

Il est trés difficile de faire varier la poussée d’un moteur-fusée sur une grande plage de fonctionnement et
encore plus de maniére réactive. De plus, dans le cas d’un rétro-freinage pour se poser, passer trop de temps
en I’air a poussée réduite est consommateur de carburant et comburant dans des proportions déraisonnables.

[\ tdt

dVao

m+dm Vao
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1)

2)

En considérant le Starship et son combustible comme un systéme de particules et en appliquant la
premiére loi de Newton 4 ce systéme (on négligera les termes du second ordre et la trainée
aérodynamique dans le bilan des forces), montrez que les équations du mouvement s’écrivent :

m.dVay/dt = -m.g — [Vegs|.dm/dt et dHge/dt = Vao
oll
- mest la masse du Starship en fonction du temps (m = m(t))
- dm/dt (<0) est le débit massique (carburant et comburant éjectés par le moteur Raptor)
- Vao est la vitesse du Starship dans le repére local (terrestre), considéré comme galiléen
- [Veas| est la vitesse d’éjection des gaz (de - dm dans le repére constitué par le StarShip).

Vous étes en charge de tester le Starship dans 1’environnement terrestre, avant d’envisager de se poser
sur Mars. En approche finale (considérée comme verticale), le véhicule tombe en marche arriére a la
vitesse terminale (~constante) Vigo = -305 m/s et doit allumer son seul moteur central Rapfor au bon
moment pour pouvoir se poser avec une vitesse verticale.

Veible 20 = -1 m/s (Il est primordial de rester sous la barre des 5 m/s pour I’intégrité de la structure et de

I’équipage).

Le Starship fait 85 tonnes a vide (la charge utile sera négligeable pour ce vol d’essai) mais il lui reste pour
I’approche finale a peine un peu plus de 1,5% de sa masse maximale au décollage (1335 tonnes) en carburant
(4633 kg de méthane liquide) et comburant (16217 kg d’oxygéene liquide).

Le Raptor a une poussée nominale Fnom de 1900 kN et &jecte dans ces conditions 113 kg/s de LCH4 et 397 kg/s
de LOX 4 la vitesse [Veas|de 3237 m/s.

On considérera g comme constant avec g = go = 9,81 m/s? et les forces aérodynamiques comme négligeables.

3)

a. Intégrez I’équation du mouvement pour trouver 1’expression du temps avant impact, ¢’est-a-
dire la date (a la seconde prés) a laquelle le moteur doit s’allumer pour se poser a la vitesse
Veible 20 prévue.

Faites le calcul en considérant une réserve d’une seconde comme non utilisée (idem pour les
calculs suivants).

b. Quelle serait la vitesse d’impact si on devait déclencher manuellement le Rapror...une seconde
trop tard ?

¢. Etsion le déclenchait une seconde trop tot :
1. sans utiliser 1a réserve ?
ii. en utilisant la réserve d’une seconde ?

d. Concluez : mieux vaut-il trop tard que trop tot et, le cas échéant, en utilisant la réserve ou
non ?
Quelque temps aprés cet essai, vous étes sélectionné(e) pour faire partie du premier équipage qui
embarquera pour la planéte rouge.

Vous disposez de la méme quantité de carburant/comburant et vous débarquez cette fois avec une
charge utile (y compris I’équipage) de 45 tonnes.

On considérera g comme constant avec g = go = 3,71 m/s2.

Du fait de la quasi-absence d’atmosphére, la vitesse verticale est désormais de 408 m/s au point clef
pour déclencher la rétropropulsion (toujours avec un objectif de 1 m/s résiduel au toucher des patins),
mais la vitesse d’éjection des gaz est aussi plus élevée pour le Raptor [Veas|= 3728 m/s, optimisé pour
ces conditions.

Combien de temps avant ’heure prévue d’arrivée doit-on désormais déclencher 1’allumage du moteur
pour I’approche finale ?
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EXERCICE N3 (3 points)

Airbag Deliverooo...

Note : les parties A et B peuvent étre lraitées séparément.

DGA-EV doit tester une nouvelle méthode d’aérolargage pour déposer des charges en zone de reliefs
escarpés par parachute terminal + airbags. Les objectifs initiaux portent sur une masse totale
m = 300 kg. La séquence prévoit que, juste aprés 1’extraction de la charge par la rampe arriére d’un
A400M a haute altitude, les airbags se gonflent pour former une « bulle » de protection de rayon
r = 1 m autour de la charge de test autant qu’un aérofrein (I’action du parachute n’est pas prise en
compte ici : il ne s’ouvre que trés peu de temps avant I’impact pour limiter I’ incertitude sur la zone de
récupération du colis).

A) «Jusqu’ici tout va bien ».

1) Donnez I’expression de la force de trainée de la charge, (notamment) en fonction de son coefficient
de trainée Cx~ 0.7, défini par rapport 4 sa surface projetée Sger.

2) Ecrire ’équation du mouvement du dispositif « gonflé » en fonction de la vitesse de chute V.
On pourra poser V) = V(2g/p*Cs) od p(Z,) est la masse volumique de 1’air a 1’altitude-pression
considérée et Cg = m/(Cx.Srer) le « coefficient balistique ».

3) En déduire I’évolution de Vz au cours du temps (donnez 1’expression et commentez).

4) Estimez la Vz juste avant 1’ouverture du parachute pour un largage en montagne si la zone de
récupération se situe autour de 3000m. On donnera p/po =~ (20~ Z;) / (20+ Z,) od Z, est I’ altitude-
pression en km et pola masse volumique de 1’air 4 I’altitude-pression « zéro » au niveau de la mer
en atmosphére standard (15°C, 101325 Pa et #=Cp - Cv = 287 J/kg/K).

B) « Posé, pas cassé ».

Le parachute a non seulement pour rdle de réduire davantage Vz, mais aussi de stabiliser I’ensemble
avant (pour éviter une déchirure des airbags) et aprés 1I’impact (pour éviter que 1’ensemble ne roule
davantage). La séquence prévoit qu’aprés 1’impact initial, les airbags se dégonflent partiellement pour
éviter un deuxi¢me rebond et qu’alors le harnais du parachute se détache une fois I’ensemble stabilisé
en rotation,

1) Considérant la masse inchangée, malgré la perte du parachute, écrivez la nouvelle équation du
mouvement en translation horizontale sachant que la friction sur le sol s’écrit F = -BVx" ol :
e Vx estla vitesse horizontale,
e [ est un coefficient de frottement fonction de la masse et des dimensions de
I’ensemble,
e 1<n<2 dépend de la nature du contact (assimilé a une sorte de frottement fluide en
raison de la présence de petits corps intermédiaires 4 I’interface : graviers, sable, etc.).

2) En déduire I’évolution de Vx au cours du temps sachant qu’au deuxiéme contact, en début de
glissement, elle vaut Vxo=2 m/s,n =" et p =300 S.I..
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EXERCICE N° 4 (7 points)

« Zero Dark Thirty »

C. D et E sont indépendantes entre elles et de A et B.

Des équations de la mécanique du vol, on peut déduire les fonctions de transfert longitudinales
suivantes pour 1’hélicoptére UH-60 Black Hawk en vol stationnaire ou trés lent hors effet de sol (dans
la variable de Laplace s).

Mouvement vertical (hauteur en pieds par rapport au point d’équilibre initial)

z _ 5.95
9. s(s—0.346)

pour une entrée positive de collectif 8. en degrés.

- Mouvement horizontal (x vitesse en ft/s)

X 2747 +84945+1525 Ni(s)
Blc  s3+3,16s%2+ 0,186s + 1,324  A(s)

- Mouvement de tangage (8 en degrés)

g —4724s —1.711 ~ Ng(s)
Blc ~ s3+3,1652 + 0,186s + 1,324  A(5s)

pour une entrée de commande cyclique positive Blc en degrés.
A) Sachantque  s3+3,16s% + 0,186s + 1,324

peut étre éventuellement factorisé sous la forme :
(s + 3,2293)(s? + 2L, s + 02)

- Déterminez si la machine telle que présentée est stable ou instable selon les trois axes et, le cas
échéant, le caractére oscillatoire ou non de cette/ces divergences.

- Précisez, le cas échéant, pour la partie oscillatoire, ses pulsations non amortie, amortie et leurs
fréquences correspondantes, ainsi que les amortissements réduit et total.

B) Représentez toutes ces racines dans le plan complexe (échelles libres selon les deux
axes, précisez les valeurs des parties réelles et imaginaires le cas échéant).
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C) Laréponse en fréquence (diagrammes de Bode) est donnée ci-dessous pour les
fonctions de transfert en vitesse longitudinales x et d’attitude en tangage 6:

100 ' ===t ! "5'!"I J S UL A ! e Bl
o : : I
&
S 50 -
()
o
=5
=
=4 =
g 0
(0]
=
_50 T I | I P
90 ¥ LR 1S LT o B | \J L Siated. Btar £ e b b | T !{n.g||-] T |-|!-_|l.} T TN
5 0 Horizontal Speed oot ; .
@ _gpl| — Pitch Attitude AL
o . . .
—’ : : : :
o -180 : b fofted Soltces oot d
g -270 ¥ |
: = %
1 -360 - e 4
_450_4 e 53 i .;..;.‘.42 i .....;;11.1 St (..;.;.IU |
10 10 10 10 10 10
Freauencv (Hz)
1) Dessinez et donnez les marges de gain et de phase (éventuellement négatives) pour les deux axes
(translation horizontale et tangage).
Appuyez-vous sur/justifiez par rapport aux fonctions de transfert si nécessaire.
2) Aumoins un de ces deux axes est-il susceptible d’instabilité a basse fréquence ?
Si oui, le(s)quel(s) ?
3) Au moins un de ces deux axes est-il susceptible d’autre(s) instabilité(s) ?
Si oui, pour quelle(s) fréquence(s) d’excitation ?
D) Pour la version «furtive » du MH-60 destinée aux opérations spéciales (« Ghost Hawk »), le

constructeur a remplacé les commandes classiques issues de I’'UH-60 par un systétme de commandes
électriques informatisées (« fly by wire ») pour réduire la charge de travail de 1’équipage de conduite. Elle
comporte (notamment) en longitudinal deux « logiques » (deux boucles agissant sur la méme commande de
pas cyclique Blc en sommation) :
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- Une boucle pour aider I’équipage a court terme ;
- Une boucle a plus long terme.

A laquelle de ces deux fonctions/boucles affecteriez-vous plus particuliérement la gestion des deux axes dont
vous avez étudié la réponse fréquentielle (diagrammes de Bode) ?

E) Les deux boucles partagent un méme type de capteurs C(s) d’assiette O et de vitesse x dont la
50%(s+b)?
(s+50)%p% °

fonction de transfert est : C(s) =

la boucle de retour en 0 passe par un simple intégrateur de coefficient ky alors que

. . , o, kp(s+
la boucle de retour en vitesse horizontale x passe par un filtre knsta)

r est assimilée a la commande au manche (ou « incepteur »).

y est le « vecteur des sorties » de la « représentation d’états » du UH-60.

r ———0—i — UH-60 v

(s +50) b

UH-60

:
|

(2500)s +b)
(s + 50)2 b’

Pour simplifier le probléme, on considére que la constante des capteurs b = 1,5 est la méme dans
les deux boucles, a = 2,5, kg=-1 et k, = 0.0005.

a) Représentez sur un méme schéma-bloc le systeéme complet (les deux boucles) ;

b) Exprimez alors Blc(s) en fonction de r(s), C(s), 8(s), %(s), kg et kp ;

¢) Exprimez enfin la fonction de transfert % en fonction des mémes variables, ainsi que de
A(s), Nx(s) et Ng(s) ;

d) A quelle valeur d’assiette le « Ghost Hawk » se stabilise-t-il pour un échelon d’un degré de
manche ?
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EXERCICE N°5 (3 points)

Guidage des commandes de vol pour un tir sur cible mobile

Un chasseur vole en palier a vitesse sol Vavion constante dans une atmosphére standard constante (Ps, Ts)
sans vent. Il vole & une hauteur Zavion et veut tirer sur une cible mobile au sol qui roule A une hauteur cible
constante Zcible, & une vitesse Vcible constante et sur une route droite Rcible.

Pour le couple {Vavion, Zavion, Zcible}, la portée balistique pure Pbal sans guidage est constante. Le temps
de vol de 1a munition est TdVbal.

Avec ses capteurs électromagnétiques et optroniques, 1’avion fait une acquisition de 1a cible sur la route Ravion
a une distance Dacq. Une fois cette acquisition faite, le systéme d’armes calcule en Tealcul une solution de
tir pour guider 1’avion sur une route de tir Rtir afin que la munition tirée sur cette route 2 la solution de tir
tombe sur la cible mobile qui aura bougé pendant un temps At. L’avion prend instantanément le route de tir
apres ce temps Tcalcul (hypothése deux routes sans arrondi de rejointe).

Rtig

‘

Ravion k

0‘ . IKmpact
--%le e

Rcible
>

Vavion

A @ Acquisition

Déterminer le systéme d’équation permettant de déterminer 1’angle du virage a, la distance de vol avant le tir
Daxe (depuis le virage jusqu’au tir) et le temps At entre 1’acquisition et I'impact. (2 points)

Résoudre littéralement ce syst¢éme d’équation et exprimer Daxe, o et At en fonction des paramétres tactiques.
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EXERCICE N” 1 (2 points)

UNE AFFAIRE DE SIMILITUDE...

L’étude des écoulements aérodynamiques est facilitée par I’utilisation de paramétres sans dimension, par
exemple dans le cas d’études aux échelles réduites de dispositifs ou maquettes en vol (portées ou autonomes),
ou en soufflerie.

Ainsi, les forces de viscosités 1’emporteront sur les forces d’inertie du fluide s’écoulant autour d’un nano-
drone (4 I’opposé d’un gros porteur) ce que traduit le nombre de Reynolds Re, et qui nous renseigne sur une
des caractéristiques fondamentales de 1’écoulement : on parle de « régime » laminaire a faible Re ou turbulent
a fort Re, « en transition » aux valeurs intermédiaires.

Si I’aéronef est transsonique ou supersonique, il faudra aussi prendre en compte le nombre de Mach M, qui
nous renseigne sur la compressibilité du fluide.

Il est en pratique difficile voire impossible de réunir toutes les conditions de similitude. C’est tout I’intérét
d’essayer en vol des dispositifs ou véhicules en vraie grandeur et dans les conditions de vol prévues pour
1’application ou I’utilisation envisagée.

Pire, lorsqu’il s’agit d’aller encore plus vite, ou de voler longtemps dans des conditions thermiques
défavorables (trés haute altitude ; écoulements de tuyéres ou de gros groupes de conditionnement etc.), les
problémes de transferts thermiques par convection (quantité de mouvement) ou par radiation doivent
également étre pris en compte pour la tenue des aérostructures, chambres de combustion, protections
thermiques, etc.

C’est ce qu’expriment d’autres paramétres de similitude tels que Nu et Pr et St.
A) Montrez que le nombre de Stanton St = h*/(pVCp) est bien sans dimension sachant que :

— Re=pVL/p est le nombre de Reynolds (ratio des forces inertielles/forces de viscosité)

—  Mu=h"L/K est le nombre de Nusselt (ratio de convection/conduction thermique)

—  Pn=p.Ce/K est le nombre de Prandtl (ratio des diffusivités de quantité de mouvement/thermique)
— Kest la conductivité thermique en J/(m.s.K) du fluide

— h"estle coefficient de transfert thermique (surfacique) en W.m2.K!

— pest lamasse volumique du fluide

— pestla viscosité dynamique du fluide (en Pa.s)

— L est une longueur caractéristique dans I’écoulement (ex : corde d’une aile)

- Vestla vitesse du fluide par rapport au corps étudié

— Cpest la capacité thermique/calorifique (ou « chaleur massique ») du fluide & pression constante

B) Montrez que I’on peut exprimer directement le Nombre de Stanton connaissant les trois autres :
trouver et écrire St= f(Nu, Re, Pn).
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EXERCICE N° 2 (4 points)

La propulsion de la fusée Ariane 5 est assurée par :

DECOLLAGE DE LA FUSEE ARIANE 5

— un étage principal cryotechnique (EPC) constitué du moteur Vulcain, de puissance transmise a la
fusée de 1’ordre de 10 MW en moyenne au cours des deux premicres secondes du décollage ;

— deux boosters (étages d’accélération 2 poudre EAP) qui contribuent & environ 90 % de la
puissance totale transmise a la fusée au début du décollage.

Le but de cet exercice est de vérifier certaines des caractéristiques de la fusée Ariane 5 a partir d’une
chronophotographie de son décollage.

Données :

intensité de la pesanteur : g =9,8 m-s-2 ;

Figure 1. Représentation d’un modele de la fusée Ariane 5

débit massique d’éjection de gaz du moteur Vulcain : 270 kg-s-1;
débit massique d’éjection de gaz de chaque booster : 1,8 x 103 kg-s-1;
caractéristiques des différentes fusées Ariane :

Fusée Ariane 1 Ariane 2 Ariane 3 Ariane 4 Ariane 5
Masse audécollage | 5, 219 234 243 2480 750 2780
(en tonnes)
FousSSCE 2500 2700 2700 2700 2 5400 | 12000 & 13000
(en kN)
Hauteur de la fusée 47 49 49 59 52
(en m)

Page 11/19




y (en m)
\ image 1 image 2 image 3 image 4 image 5 image 6 image 7

020 060 00 14 1,80 12,20 2,60
Figure 2. Chronophotographie du début du décollage d’ Ariane 5

Pour faciliter les mesures, les différentes images de la fusée ont été décalées horizontalement les
unes par rapport aux autres.

L’étude de cette chronophotographie donne les résultats suivants. L.’axe vertical a pour origine la
base de la fusée.

Image t(s) y (m) vy (m-s-1)
1 020 | y1=30,1 |G
2 0,60 31,5 v2
3 1,00 33,3 6,8
4 1,40 36,9 9,6
5 1,80 \A) 12
6 2,20 46,5 15
7 2,60 529 N

Figure 3. Détermination expérimentale de la position et de la vitesse de la fusée

L’image 1 de la figure 2 précise I’endroit de la fusée qui sert a repérer son mouvement vertical. Son
ordonnée sur I’axe des y est notée yl.

1. Estimation de la poussée

1.1. Calculer la masse des gaz éjectés pendant la durée de I’étude, soit 2,40 s. La comparer 2 la masse
au décollage de la fusée. Commenter.

On considere dans la suite de I’exercice que la masse totale de la fusée est constante pendant la durée
de I’étude.

1.2. Estimer la valeur de y5. Détailler la démarche.

1.3. On donne en figure 4 le graphe représentant 1’évolution de la vitesse de la fusée au cours du
temps.
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Figure 4. Evolution de la valeur de la vitesse de la fusée au cours du temps

1.3.1. Estimer la valeur de v2. Détailler la démarche et vérifier que ce résultat est cohérent avec le
graphe de la figure 4.

1.3.2. Montrer que la valeur de 1’accélération de la fusée pendant la durée de I’étude est proche de 7 m.s-2.
1.3.3. Préciser, en justifiant, la direction et le sens du vecteur accélération de la fusée.

1.4. Choisir parmi les propositions de la figure 5, le schéma compatible avec le décollage de la fusée. Justifier.

P: poids
F: poussée

!
ol

»
E

X X X
P F B

Schéma 1 Schéma 2 Schéma 3
Figure 5. Propositions de représentation des forces s’appliquant sur la fusée qui vient de quitter le sol

1.5. A partir des résultats précédents, estimer la valeur de la force de poussée. Veérifier la cohérence
de ce résultat avec les données.

2. Estimation de la puissance totale développée par la fusée Ariane 5 au début du décollage

Estimer la puissance moyenne fournie  la fusée par ’ensemble { moteur Vulcain + boosters}.
Comparer cette valeur avec les données du texte d’introduction.
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EXERCICE N° 3 (3 points)

AEROACOUSTIQUE

Contexte : afin de caractériser la signature acoustique de différents drones, petites voilures tournantes
et autres « taxis volants » a décollage et atterrissage vertical (ADAV / VTOL) susceptibles d’étre
testés et certifiés 8 DGA-Essais en vol, on doit étalonner une chaine d’acquisition audio. On ne
s’intéresse qu’au bruit percu au sol pour évaluer les nuisances dans le cadre d’une utilisation 2 trés
courte distance du public (milieu urbain, livraisons & domicile, secours aux victimes etc.), et on
souhaite avoir une représentation de la « directivité » du son des aérodynes a évaluer au sol ou prés
du sol (I'intensité et les fréquences percues sont différentes suivant la direction de 1’observateur-
auditeur par rapport & la machine et ses évolutions).

On va étalonner la chaine d’acquisition analogique-numérique a I’aide d’un diapason a fourche
constitué d’une piéce métallique en forme de U, a la base de laquelle est fixée une tige qui sert a le
tenir a la main ou a le fixer a un support. Lorsqu’on frappe le diapason, il « sonne ».

Cet objet a été inventé au début du XVIIIéme siécle par le luthiste anglais John Shore. Il servait alors
a accorder tous les instruments d’un orchestre entre eux afin qu’ils jouent « juste ». La note de
référence utilisée était souvent le « La3 », soit un son de fréquence 440 Hz (tonalité du téléphone
lorsqu’on décroche pour composer un numéro).

Données :
— intensité sonore de référence : Io = 1,0 x 10-12 W.m-2

— 1 octet = 8 bits
1. Caractéristiques du son produit par le diapason

On enregistre a I’aide d’un microphone relié & un dispositif d’enregistrement le signal sonore émis
par un diapason, tenu a la main (sans caisse de résonance). On obtient le signal suivant (figure 1).

Tension aux bornes du micro (V)

J oMM M MM
Iy

e

\j\f‘/ul'o xr\/ \/\J “\}V\}ﬁ \/\ N \!Vb{“ 20 temps (ms)

Figure 1.

4
v

WJS \1\;\ ]

1.1.  Dans ces conditions d’utilisation du diapason, le son obtenu est-il pur ? Justifier.

1.2. Le constructeur annonce que le diapason étudié est en acier et qu’il émet un La3, soit un son de
fréquence 440 Hz. En exploitant au mieux 1’enregistrement de la figure 1, estimer la période de ce
signal. Le résultat est-il cohérent avec la donnée annoncée par le constructeur ? Justifier.

2. Numérisation d’un signal analogique

On enregistre le son émis par le diapason a 1’aide d’un micro relié a un ordinateur. La tension aux
bornes du micro est un signal analogique qui sera converti en signal numérique avant d’étre stocké
en mémoire.

Un logiciel permet d’obtenir son spectre (fréquences et amplitudes des sinusoides qui composent
additivement un signal périodique stationnaire).
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4. 2.1.Parmi les spectres ci-dessous (figure 2), lequel correspond au son enregistré ? Justifier.
A Ampitude Amplitude Amplitude

Spectre b Specte ¢

| ) 1 f(H2) | ’ F(Hz)

5. 0 4% 2000 2620 o 438 2000 0 218 436 2000

6. Figure 2.

2.2. Comment distingue-t-on un signal analogique d’un signal numérique ?

La premiére étape de la conversion d’un signal analogique en signal numérique est appelée
« échantillonnage ». Cette étape consiste a prélever a intervalle de temps régulier des valeurs du signal
analogique. Cet intervalle de temps régulier est la période d’échantillonnage Te. Aprés quantification,
chacune des valeurs échantillonnées se voit attribuer un nombre binaire codé sur N bits : c’est le
codage.

Le logiciel d’acquisition utilisé permet de choisir la durée totale At de I’enregistrement, la fréquence
d’échantillonnage fe ainsi que le nombre N. Pour faciliter le transfert des données, on impose de
réaliser un enregistrement dont la taille ne doit pas dépasser 500 ko.

2.3. Montrer qu’en choisissant At = 2,0 s, fe = 44 kHz et N = 32 bits, la condition sur la taille du fichier
est respectée.

2.4. Quel est I’intérét d’augmenter la valeur de la fréquence d’échantillonnage ? Quel serait
I’inconvénient ?

3. Emission du son produit par un diapason a 440 Hz
L’émission d’un son par un diapason est un phénoméne complexe qui n’a été correctement décrit
qu’au milieu du XXe siécle.

B, . B

A
(&) branches du

(A2) | / diapason
' plan du

B F =

7. (A2)
8. Figure 3a. Figure 3b. (vue de dessus)

3.1. Afin d’étudier la maniére dont le son est émis autour d’un diapason, on dispose de deux
sonométres en B1 et B2 4 1,0 m du diapason (figures 3a et 3b sans souci d’échelle).

Aprés avoir frappé le diapason, on reléve au méme instant les niveaux d’intensité sonore mesurés par
chacun des sonométres placés en B1 et B2 situés a 1,0 m du diapason. On obtient LB1 = 59 dB et
LB2 =42 dB.

Soient IB1 et IB2 les intensités sonores mesurées a I’instant considéré aux points B1 et B2, vérifier
que IB1 et IB2 sont reliés approximativement par la relation : IB2 =IB1/50
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3.2. On étudie le niveau d’intensité sonore & un métre du diapason a 440 Hz en tournant autour de
celui-ci. La position du sonomeétre est repérée par 1’angle 0 dont 1’origine correspond au plan du

diapason (figure 4a). La courbe (figure 4b) représente 1’atténuation de 1’intensité sonore en fonction
de I’angle 6.

L’atténuation de 1’intensité sonore est donnée par la relation : L — Lmax avec L, le niveau d’intensité
sonore dans la direction repérée par I’angle 6 et Lmax le niveau d’intensité sonore maximal.

Montrer quantitativement que les deux mesures précédentes LB1 et LB2, sont cohérentes avec la
figure 4b.

angle #en °
0,0 80 100 120 140 160 180
i LT T T T T T
2,0 ST |
direction m 4,0 bttt | |_|
correspondant  au T 60 | | | _
| niveau sonore L S 80 |~ = / - :_‘
< S 10,0 1 1 4 1 : |
4 = _
P P 9 120 N _/ 1 }> !
|7 \ §-140 [ 1\\ -/ .
=< m— L. plandu ® -16,0 ! [ | . — : |
= diapason 180 — | N | i
-200 | | | |
Figure 4a. Figure db.
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EXERCICE N°4 (11 points) (1/2/3, 4/5 et 6 constituent trois parties indépendantes)

CA PLANE POUR MOLI ...

On considére un aérodyne non motorisé en descente dont on va étudier les performances de plané (ce
peut étre n’importe quoi du moment que ce n’est pas une voilure tournante, que sa géométrie ne varie
pas, et qu’elle est suffisamment stable pour que la direction de I’écoulement ne varie que trés peu par
rapport & sa géométrie : avion, missile, aile de saut ou de parapente etc.).

Notes :

1)

2)

a.

3)

4)

On considérera I’angle de dérapage B et I’inclinaison ¢ nuls
L’indice a (Cxa par exemple) renvoie a une expression dans le repere aérodynamique (porté par
le vecteur vitesse, opposé au vent relatif).

(1 point)
Rappelez la relation liant angle d’incidence (ou angle d’attaque a), assiette (6) et pente (y), en
faisant en plus un schéma.

Faites le bilan des forces externes appliquées sur un ou plusieurs dessins en vue de traiter la
question suivante (on assimilera le véhicule a son centre de gravité pour I’étude des performances
qui suit).

(1 point)

Projetez le bilan des forces selon le repére (axes) li€é au véhicule et écrivez les équations du
mouvement correspondantes (n.M.go = Z(Forces projetées) ; nx.M. go= Z(Forces projetéesys) ou :

— g0 est I’accélération de la pesanteur ;

— M est la masse du véhicule, constante ;

— n est défini comme le « facteur de charge normal» mesuré au centre de gravité (défini positif
vers le dos ou ’extrados du véhicule n=-nZ) ;

— nX est défini comme le « facteur de charge longitudinal » mesuré au centre de gravité (défini
positif vers le nez du véhicule).

Projetez le bilan des forces dans le repére terrestre local (porté par le véhicule) et écrivez les
équations du mouvement correspondantes (Mh = Z(Forces projetées) ; Mi= Z(Forces projetéessis)
ou :

— hest’accélération verticale, définie positive vers le haut (b = —%)

— X est ’accélération longitudinale, définie positive vers I’avant

(1 point)

A quelle(s) condition(s) y-a-t-il équivalence (identité mathématiquement parlant) entre les
expressions ?

(2 points) On définit :

— la pression dynamique en amont de 1’écoulement g = i pv¥ telle que :

— pest la masse volumique du fluide (fonction de I’ altitude Z)

— V est la vitesse de 1I’écoulement ou vitesse aérodynamique (méme module que la vitesse
de déplacement de 1’aérodyne dans la masse d’air, True Air Speed (TAS) ou Vras en anglais)

— I’équivalent-vitesse EV (Equivalent Air Speed (EAS) ou Veas en anglais), tel que :

1 1
EpV=q=§pOEV
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5)

N

ou :
— po est la masse volumique du fluide a I’altitude-pression Z, (considérée comme le niveau
de la mer ici donc Z0 = Om), et vaut en condition standard 1,225 kg/m3

Et on montre par ailleurs que :

" _ Cxa 1
any, = Cza1+K_§_g
g

Ya est la pente dans la masse d’air (on néglige I’effet du vent dans cet exercice)
— gestl’accélération de la pesanteur (g = 9,81 m/s2)
— Cxa et Cz sont respectivement les coefficients de trainée et de portance de I’aérodyne dans le
repere aérodynamique tels que la trainée et la portance s’écrivent :
9.
Rxa e qSREFCxa
et

thl = qSger Cza
10.

ou :
—  Sgerest la surface de référence choisie pour exprimer Cx. et Cz,

a. Que se passe-t-il en terme de performance de plané lorsque la vitesse dans la masse d’air reste
constante avec 1’altitude ?

b. Que se passe-t-il en terme de performance de plané quand la vitesse dans la masse d’air est
faible ?

c. On pose la densité relative o= p/poet on fait ’hypothése que pour 1’atmosphére terrestre

- . c ] R . .
o= e"%, On pose également f = C’—“ Montrez que si on descend a pression dynamique g

constante, la distance franchissable D pour une altitude de départ Z avant d’impacter la mer a

Zy vaut :
2

p=riz+ B2 (L)
2g \o(2Z)
(On rappelle que In(1 + x) ~ x quand x est proche de zéro)

d. Considérant que la pente de plané reste faible, et que le coefficient de portance C, varie
linéairement avec I’incidence (on néglige la portance a incidence nulle), montrez que piloter
I’EV équivaut a piloter I’incidence o.

Quelle est I’implication pour la distance franchissable en vol plané ?

Application numérique (2 points)
Quelle est la distance franchissable a partir du FL 600 dans ces conditions pour :

a. La navette spatiale : Cz/Cx, = 3.5, M = 1.75 initialement, en considérant la température
constante 4 216°K, y= Cp/Cy = 1,4 et R = 287 J/kg/K.
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C.

Le drone « Haute Altitude Longue Endurance » Global Hawk en descente planée : Cz./Cx. = 35
et V =310 nceuds au moment de quitter la croisiére.

Pour CE calcul, on fera I’approximation o(z) = P /o, = 20099°7 51 Z est en métres.

20,000+2

Commentez ces résultats.

6) Gestion automatique de 1’énergie de la navette spatiale (4 points)

Apres la phase de rentrée atmosphérique a trés forte incidence (a =~ 40°), la navette spatiale reste
sous contrble automatique a des incidences beaucoup plus faibles (o = 10 4 12°), mais il ne s’agit
pas tant de piloter avec précision cette incidence tant qu’elle reste dans les limites acceptables que

de gérer au mieux 1’énergie du véhicule par rapport a un optimum.

1)

2)
3)

a)

b)

Montrez que 1’énergie totale par rapport au référentiel terrestre et par unité de POIDS a les
dimensions d’une longueur (« altitude totale ») Zr et écrire son expression en fonction de
I’altitude réelle Z et de la vitesse V.

Exprimer la différentielle dZr en fonction notamment de dZ et dV

Comme avec n’importe quel aéronef, le pilotage en facteur de charge « commandé » n. de la
navette (Space Shuttle) fait réagir I’ orbiter lui-méme via la déflexion de la profondeur n (body
flap et/ou élevons) tant en altitude Z qu’en vitesse V, vitesse angulaire, facteur de charge, etc.

Space Shuttle

Ne | 'rl
-1 Commande Orbiter

En fonction de la distance restant a4 parcourir jusqu’au point clef pour I’alignement et
I’approche finale, on doit gérer cette énergie totale selon deux options : en évaluant I’altitude
par rapport 2 une valeur consigne Z, et la corriger, ou bien en évaluant la vitesse par rapport a
une consigne V. :

i. n.= K(z.—2z)— K,z

i. n,= Ki(v, —v)—K,v

o< QO N

En combinant I’ utilisation de la profondeur 7 et 1’aérofrein, on est capable de bien découpler
les réponses longitudinales et verticales, et, au mieux, de piloter des variations de I’ordre de
1% sur I’altitude (variations de 1000 pieds a 100.000 pieds, 500 a 50.000, etc.), ainsi que sur
la vitesse (variations de 10 m/s 4 1000 m/s, 5 m/s a 500 m/s, etc.) pendant toute la descente.
Justifiez & I’aide de la différentielle et pour le point de vol M = 1.75 au FL600 le choix de
I’option de pilotage en altitude (i.) ou en vitesse (ii.) pour la gestion de I’énergie.

Représenter la loi, retenue sur un schéma-bloc sans détailler la commande et I’ orbiter.

Page 19/ 19



DGA Essais en vol Site d’Istres EPNER

A REMPLIR PAR LE CANDIDAT

Titre/Grade : Prénom : NOM :
Employeur : Unité :

Spécialité essais présentée* : PEXA PEXH INE (option Avions) INE (option Hélicoptéres)

(* Rayer les mentions inutiles)

EXAMEN PROBATOIRE D’ADMISSION AU

STAGE ESSAIS DE CLASSE A 2020 -2021

SESSION DU 18 NOVEMBRE 2019

Durée : 3 heures - Pas de document - Calculatrice de poche non graphique et non programmable autorisée.

Validé par :

NOM : NOTE : /20
Date :




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.)

. . , = o . p = tro
L’impulsion d’une force I est une quantité vectorielle définie telle I = ft.f F.dt
|13

On peut comparer l'efficience 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 Isp (i.e. par unité de poids consommée, avec
g =80=9.81m/s).

.

1) En considérant une force moyenne F,,,, 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 I, 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 €n augmentant ou en diminuant Ve ?



EXERCICE N° 2) (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 systétme de
conditionnement actif, ceci implique « nécessairement » des temps de vol courts, donc de trés
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 atmosphére (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

TifTs = (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 I’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)

£
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 = -x.A.dT/dx

ou « 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) Donnez '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 = 2w.k.L*(Ta-Tu)/In(rv/ra)



2) en considérant :

a)

Un débit massique Dcha = dm/dt de carburant LCH4 constant
Une température d’admission (Teryo_Lcha = -162°C) dans le bord d’attaque pratiqguement égale
4 la température de vaporisation sous 1 atm (Tvaporisation_tcha = -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 (4 -161.48°C sous 1 atm) : Quvap = 510.83 ki/kg

Masse volumique du méthane liquéfié (a -162°C sous 1 atm) ! Peryo_Lcra = 422,36 kg/m?
Masse volumique du méthane gazeux (>-161.48°C sous 1 atm) : Pgaz_cra = 1,816 kg/m®
Capacité calorifigue du méthane a pression constante : Cpcna = 2000 J/kg/K
Capacité calorifique du méthane a volume constant : Cvcna = 1538 J/keg/K
Longueur du bord d’attaque (1/2 envergue) :L=5m

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

Rayon externe du bord d’attaque 1rp=50mm
Conductivité thermique de I'Inconel X-750 I Kx7s0 =20 S.1.
Constante thermique spécifique de I'air : Rair = 287 J/kg/k

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

Le point de vol considéré est Mach 3.85 3 20 km d’altitude ou il régne une température de -56°C, et
une pression de 5529 Pa.

b)

c)

d)

e)

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

En considérant I’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 I'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° 3) (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, = dP,/dT
(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 = avec po= 1.225

kg/m3 ol Py est la puissance « utile » ou motrice (en sortie de moteur électrique et
consommeée en totalité par chaque rotor de surface active S, = 4,670 m?).



B)

5)

6)

7)

Chaque rotor Ri tourne 3 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 G 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 coté droit tournent dans le sens des aiguilles d’'une montre, et
inversement coté gauche. Les rotors peuvent indépendamment étre positionnés
parallélement a I'avancement (8; = 0°), et dans tous les angles intermédiaires, y compris
au-dela de §; = 90°. (Note : malgré I'absence de pas cyclique, on considére que Tis’exerce
au centre de chaque disque de rotor, sans autre composante de moment que le couple
de renversement M; induit par sa rotation)

Y: ¥, Y-

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 02 vers I'arriére et 8, = -01). Ecrivez la relation reliant 1 et 52.

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

On note b (0:10,) 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 &i. Que
peut-on conclure autour du stationnaire si 62 = -061? 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 Ry, défini positif dans le repére lié R1).
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, I, p, (accélération en roulis),  (accélération en lacet), b, T1 et Ma. (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 dM; a une variation de puissance « utile »
(motrice, en sortie d’arbre) dP, . 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, = 0B, /0T 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, Ix = 5600 kg.m?, |, = 7000 kg.m?, 1 = 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 (®; constant, mais
Ti 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 6;) a iso-taux de virage/lacet ?



EXERCICE N° 4) (5 points)

Satcom aéroportée

Y

Vous étes en charge d’organiser les essais d’ouverture de domaine d’un systéme de communication
par satellite 4 balayage électronique sur le dos d'un gros-porteur. Pour son pré-pointage en azimuth
et élévation vers le satellite, elle est pourvue de deux axes mécaniques de roulis des antennes de
transmission et de réception et de lacet (axe Z selon lequel s’effectue I'interface avec I'avion). Dans
ce qui suit, on va considérer que les mouvements en roulis et tangage du porteur sont négligeables
(cas « croisiére » avec changement de cap trés lent).

A) Dans I'étude de I'axe de lacet, on s’intéresse d’abord au systéme antennaire seul.

Speed setting
@ Aerial dish
Pawer supply
. Motor drive 4
Amplifi = ]
N electronics Motor == Gearbox

On peut le modéliser comme un systéme continu en fonction de la variable de Laplace s :

Paositioning
s:(g\zal Torque Velocity Position
Drive (Nm?’ Load frad s‘l . {Rad)
— ] sy — dynamics > Integration |—— 3=
@
Drive Torque Load Velocity Position
system (Nm}  dynamics (rads™) {Rad)
u 5 X3 1 ) 1 .
__.._’, k- - i 1 ’
S5+s 1+s 8 ¥y
(b)
_ _ Y(s .. . N
1) Ecrire la fonction de transfert en boucle ouverte G(s) = _uis; , en précisant si le systeme

peut osciller et statuer sur sa stabilité ; puis en boucle fermée en considérant un simple gain
proportionnel Ky,



2) Avecune valeur de gain « optimale » Ky, respectant a la fois le critére de stabilité et donnant
le meilleur compromis dépassement de la consigne (overshoot)/temps de convergence, on
obtient la réponse ci-aprés pour une échelon unitaire :

14 :
P

2

e ©
[+ -]

Amplitude

o
) -}
|

ot
o N
.

0 2 4 6 8 10 12 14
Time {s)

a) Estimez la fréquence propre amortie wy du systéme et en considérant la régle approximative qui
. o . 7-n ]
donne I'amortissement réduit (n est le nombre de dépassements/overshoots) { = 5 estimez

la valeur de la fréquence propre naturelle (i.e. non amortie) o, d’un systéme équivalent d’ordre
2 qui aurait la méme réponse temporelle a un échelon unitaire.

b) Estimez la valeur du gain Ky, d’aprés la réponse temporelle
¢} Considérez-vous que les performances du systéme sont satisfaisantes ?

B) Il est finalement proposé de rajouter un compensateur « feedforward » avant le systéme
(s+1)

physique pour anticiper le retard (« lead-lag compensator ») F(s) = s telque:
Compensator Plant
R(s) E) [[s+1) |VO Yis)
— ot
l (s+ 1/o) G(S)

Mais il s’agit maintenant de procéder aux essais sur un gros porteur dont, 8 Mach 0,44 et
15000ft et pour 87,4 tonnes, la fonction de transfert reliant la vitesse de lacet r (en rad/s) a
une déflection de la gouverne de direction {(en rad) s’écrit :

r(s)  —0,864(s + 1.335)(s% — 0.03s + 0.109)
7(s) (s +0.0065)(s + 1.329)(s? + 0.254s + 1.433)

= GP(s)

Cette vitesse de lacet, définie positive selon la méme convention, vient s’ajouter aux
mouvements de I'antenne satellite (on néglige le couplage avec le roulis, qui n’est apparent
gu’a plus long-terme dans le « roulis hollandais »), telle que 2(s) = r(s) + x,(s).



Ce qui préoccupe l'industriel, c’est de rester en-deca d’une certaine valeur de couple dans
la transmission du drive system (DS) et de I'antenne (load dynamics LD) elle-méme lors des
actions aux palonniers au programme de I'étude des réponses du systéeme [aéronef +
satcom] aux entrées EICDV (Effets Initiaux des Commandes de Vol).

a)

b)

Refaites un schéma-bloc permettant de faire apparaitre en sortie le couple (xs(s) dans le schéma
(b) en A) et la déflection de la gouverne {(s) en entrée (en n’oubliant pas de faire apparaitre r(s) ;
x2(s) ; Q(s); Y(s) ; R(s) ; E(s)).

Ce systéme est multi-entrées, mono-sortie (MISO : multiple input-single output), la fonction de
transfert dépend de deux entrées. On peut cependant considérer que comme la consigne est
constante sur R(s) (maintien de cap), il s’agit en réalité d’une perturbation ou d’un biais....égal a
zéro dans le cas précis ol le cap de référence serait défini comme nul (ex: Nord par hasard).

x3(8)

4O

Ecrire la fonction de transfert compléte sous forme numérique, sachant que o. = 0,5

Sans préjuger d’un « pic » de couple dynamique éventuel en transitoire a analyser séparément,
déterminez le couple établi pour un « échelon » (déflection) lent{e) de 13° de gouverne de
direction ¢ (50%), puis de 26° (100%). Quelle(s) réserves émettriez-vous sur la prédiction du
couple pour 26°.



Fhesa (deg)

o] ORI R

d)

e)

10°

Frequency (red/sec)
x3(5)
i
présentée ci-dessus (le gain y est exprimé en n.m/degrés avant de I'exprimer en dB. Déterminez

La réponse fréquentielle du systéme SatCom + gros porteur (en boucle ouverte) est

sa marge de gain et sa marge de phase.

Concluez sur la stabilité du systéme si on ferme la boucle (limitateur de débattement de
gouverne pour éviter un éventuel surcouple)



EXERCICE N° 5) (3 points)

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 Lc, Ic, Lp et Ip par rapport a un
point a définir.

Lp

Le

Ip [lc Lp




Lp

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

¢) Quid si le dépliage se fait le long de I'arréte petite du plateau simple (largeur / table passe

de Lp*lp a 2Lp*Ip) ?

Ip

lc

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) ....

..t 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 moviillage: L = 320m

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

-t

S

Guindeau

d=10m | mouillage

v

Puits aux chaines

Al At it et Pt P PRt Pt PR Pt P PRl Pt s PRt Pt P Pt g PRad Piad Pt Pt PR Pl (et Piad Pt Pl P P

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 I'ancre (déroulement
continu).

On considére qu’en sortie d’écubier, I'ancre et sa ligne restent toujours parfaitement
verticales, et qu'il ny 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

2)

3)

compter ['ancre).

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

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.

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

Donnez 'expression de la vitesse de descente de l'ancre, puis de la
longueur de ligne déroulée I 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 vpax
(en m/s) au moment ou la ligne est complétement déroulée pour

RB = 2,5m.

Calculez la vitesse angulaire w;/, a la moiti€ du déroulement (I = 150 m),

4) On considére maintenant un nouveau systéeme de freinage électromagnétique

(par courants de Foucault) tel que le couple de freinage soit Cr = —Krw.
a. Ecrire"équation du mouvement en fonction de w

d_w
Idtl
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 J;p.

Ry, m;, de la masse

Posant J;g = 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.
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c. Justifiez I'hypothése précédente en calculant J;5 (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 ]GBaT(: dans le pire cas

possible (c’est-a-dire sans freinage électromagnétique).

d. Le navire au mouillage 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 ?

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

ii. 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 systéme de freinage hydraulique
supplémentaire ?
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Exercice 2 : Energétique

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

1) La berline Mercenault «L.A. Class’» de masse Mye, = 1460kg a vide
emportant 43 litres de carburant, Coefficient de trainée Cy,,,, , = 0.22, définien

référence a sa surface frontale Sggg,,,, ., = 2.19 m?2.

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

2.42 m?,

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 a vide M 1460 1320 kg
Masse maxi | Myqx 1840 kg
Charge utile | Cy 250 kg
Surface 2
= S 2.19 2.42 m
Coefficient
de trainée Cx 0.22 0.42 N/A
aéro.
Puissance s .
et Prax 8524000 tr/min kEw
Couple maxi | Cyax 260 241750 tr/min N.m
Gasoill o =08 5Q _ 42.10% ] /k
Carbura : - =42.10° ] /kg
nt Quantité 30 (/43 max) 30 (/55 max) l
AL Sy TCH 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 vol d’oiseau séparant le lieu de travail au domicile se traduisent par deux
parcours possibles:

D)

2)

3)

4)

5)

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

On considére 30 L de carburant embarqués. Justifiez en premiére approximation
gu’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 = 1.225kg/m3 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, 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% ?
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Exercice 3 : Thermodynamique

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

Compresseur Axe de turbine Turbine

4
Chambre de Tuyeére
combustion

Wikipédia
L'air sera considéré comme un gaz parfait, de capacité thermique a pression constante
Cp, = 1000].kg "K' ety = 1,4, considérés constants.
On rappelle la définition des température et pression totales:
-1
T, =T, (1 +TM2)

Y
-1 v-1
P, =P, (1 +VTM2)

OU T, et P, sont les température et pression statiques de l'air, et M = ‘/YVT_T est le nombre
s

de Mach de I'écoulement de l'air, avec V sa vitesse.
On écrira la masse volumique de I'air:
Py
a7
Avecr =287 ]. kg 1K1

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 recue (positive) par la masse d'air
considérée par seconde.
-W (J.s71) 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 3 une
altitude telle que P, = 570 hPa et Ty = —15 °C.

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

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

I- Compresseur

On considere que la compression est adiabatique réversible.

3) Calculez la température totale en sortie du compresseur T;,, sachant que le
. P,
rapport de compression vaut 7, = P—" =5.

t1

4) Calculez le travail W, recu par seconde par Iair au cours de la 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:

AHz, = CiL
Avec:
-C; (kg/s) le débit de carburant.
-L = 10500 kcal/kg, la quantité d‘énergie récupérable par kilogramme de carburant
brilé.
On donne le débit total (air + carburant) dans la chambre de combustion D; = 1,02D.

On rappelie que 1 cal = 4,18].

5) Donnez la température totale en sortie de chambre T;5.
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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 entiérement redonné a la turbine pendant ce méme temps,
calculez la température totale en sortie de turbine Ti,.

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

8) Expliquez de maniére trés bréve en quoi ces calculs représentent un cas idéal.
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Exercice 4 : Automatique

On se propose d'étudier [e comportement d'un hélicoptére en longitudinal.
= e
N o m =
X

e &

Les parametres dont on va étudier I'évolution au cours du temps seront :
-V : la vitesse d'avancement de I'hélicoptére

-V, : la vitesse verticale de I'hélicoptére

-q : la vitesse de tangage du fuselage

-0 : I'assiette du fuselage

La seule variable de commande prise en compte sera Dém : la position du cyclique en
longitudinal.
Le point de départ de notre étude est défini comme-suit :

V(t=0)=Véq
(t=0)=0
git=0)=0
6(t=0)=0

Dém(t = 0) = Démg,

La variation de ces parametres au cours du temps se détermine en écrivant le principe
fondamental de la dynamique projeté suivant les axes ¥ et Z, ainsi que le théoréme du
moment cinétique selon |'axe de tangage j.
En considérant que la variation de chacun de ces paramétres par rapport au point
d’équilibre reste faible, on peut linéariser les trois relations obtenues.
Ce qui nous donne:
AV = FyAV + Fy,V, + F,q + Fg8 + FpsmADSM
V; = [y + fyV; + fo9 + fosmADSM
g = MyAV + My,V, + M,q + Mps, ADSm
6=q
Avec AV =V — Vg, et ADGm = Dém — Démy,.

Que l'on peut écrire sous forme matricielle (cf annexe 1 pour un rappel de la méthode
de calcul matriciel):

AV Fy F, F Fo\ /v Fpsm

"Tz — f!-r' f'lf'.'«f fq 0 VZ + fDSm ADSM
q MV MVZ Mq 0 q D&m

6 0 0 1 0/\¢ 0

Et que I'on note beaucoup plus simplement :
X=AX+B.U
Ou les matrices A et B dépendent de la vitesse d’avancement.
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1- Dites brievement pourquoi, contrairement aux avions, il est primordial de
distinguer les cas de vol stationnaire et vol d‘avancement pour I'étude du
comportement de I'hélicoptére.

Il s'agit donc de résoudre un systéme a quatre équations/quatre inconnues en posant
ADSm = 0 (le pilote ne bouge pas le manche). Les solutions se mettent ainsi sous la

forme:
n
v = ) kyyett
=1

Ou y représente un parameétre (AV, V, etc.), n le nombre de parametres, et 4; les valeurs

propres.
On remarque qu'il y a autant de valeurs propres que de parametres.

Les valeurs propres peuvent étre réelles ou complexes:

1-Dans le premier cas, on dit que la valeur propre est associée a un mode apériodigue.

2-Dans le second cas, il y a forcément deux valeurs propres complexes conjuguées :
Ay = —Swy tiwp et 1_ = —$w, —iwy,

Qui forment un mode périodigue.

On appelle —¢w, I'amortissement, ¢ I'amortissement réduit, w, la pulsation naturelle

et w, la pulsation propre.

Finalement, suite a une perturbation qui déloge I’'hélicoptére de son état d’équilibre,
la variation de chaque paramétre par rapport a I'équilibre s’écrira sous la forme :
k

kq 14
YO= Y ke + D e bentsin(ayt + o)
j=1 j=1

Avec k, le nombre de modes apériodiques (chacun associé a une valeur propre 1)), et

ky, le nombre de modes périodiques (chacun étant associé a un couple de valeurs

propres Ay = —jwy; £ iwy)).

Un mode est dit convergent si son expression tend vers 0 avec le temps (e’lit mo)
—

ou (e‘ff“’nftsin(ijt +0y) =2 0), il est divergent sinon.

2- Auvu de la taille de notre systeme, combien de modes peut-il y avoir (détaillez
les cas possibles) ?
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Partie A :

Etude de I'évolution de la vitesse de tangage g en stationnaire, suite a une bréve
perturbation.

On fait I'hypothése que la vitesse verticale V, reste approximativement nulle. De plus
on considére que le pilote ne bouge pas le manche (ADSm = 0).

AV F, F Fo\ (v
q = (MV M q 0 ) q)
0 0 1 o0/\8

Sa résolution nous permet de trouver notamment q(t) :

Ainsi le systéme devient:

g_statio
15

10

SV’TO\/Q 30/ A m/ \., 3
\/ \\// \

t(s)

q (deg/s)

o

-10

3- En observant seulement I'évolution de g0, justifiez la nature de chacun des
modes (apériodique/périodique et convergent/divergent).
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On détaille plus précisément F'évolution de la vitesse de tangage, et I'influence de
chacun des modes:

Influence des modes sur qg_statio

: ~
SN % /
z o 3 10\ \j/ 20 \ 25 / 30

t{s)

Mode 1

Mode 2

4- Justifiez grossiérement grace au graphique précédent que les racines en
stationnaire sont:

Ay = —2,0276 et A, = 0,0534 + 0,4790i

5- Déterminez la pulsation naturelle w,, ainsi que I'amortissement réduit § dv
mode périodique.

Partie B :

Etude de I'évolution de la vitesse de tangage g en vol d’avancement, suvite a3 une
bréve perturbation.

La résolution du systéme complet (en tenant compte de la variation de V; cette fois)
nous permet de tracer q(t) :

q_av
10

5

7\
TN / \
° o] 10 \iu 30 x 50 60

_;: \/

t(s)

q (deg/s)
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Influence des modes sur q_av

t(s)

Mode 2

Mode 3

Mode 1

6- Dans quel cas (stationnaire/avancement) I'hélicoptére vous parait plus simple
a piloter?

Partie C:

Etude de la réponse en tangage g 4 une entrée au manche sinusoidale.

On a les fonctions de transfert:

En stationnaire:
q p% + 0,0084p

—_=126,4011
ADSm p3 +1,9208p? + 0,0158p + 0,4716

En vol d’avancement:

9 _ 57089 p3® + 0,7256p% + 0,0126p
ADém ~— ~’ p* + 2,9717p3 + 0,9433p2 + 0,2782p + 0,1886

7- Exprimez le dénominateur de la fonction de transfert en stationnaire sous
forme factorisée, c’est-a-dire d’un produit de polyndmes de degré au plus 2.
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On les diagrammes de Bode pour les cas du stationnaire et vol d’avancement:

Bode Diagram
LR AR5 614 MRS B G 2 )| SR BRI M 41

TTTYTTTT T T
S et R emerly

S0 T

Magnitude (ciB)

g (e Y whr . 4 o et . 2 ., s ¥ . ®
SOF ’ Tea e el Eape vnamees N gl
a e . v LT " " ¥ . . . . . -

400 L—iL il

0 1 ?:’Tl!f:"!

55 32 0 ov e an deme 5 42w <0 0 o o e

Phase (deg)

I .o : * e . T H . H voe Lty
180 Fevet il I ;o) A L S i "o
. . B 1 < » . el M . e "o
W b . s oy T¥egd ® . & = N . " 14 . o ey T e,

270 z L e - : R T IR
10” 10° 107 10" 10° 10' 10

Frequency (rad/sec)

q
ADSm

Diagramme de Bode de la fonction de transfert en stationnaire
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&

8

Magnitude (dB)
8 o

" s
0 ;iii:ﬂ ii iia PRI §g g ey
0 bl 1 e e
g
§ 480} _
2270 S e dpgea Do facise
10° 10?2 10" 10" 10 10°

Frequency (rad/sec)
Diagramme de Bode de la fonction de transfertﬁ en vol d’avancement

8- Déterminez les marges de gain pour les deux cas, et les représenter sur leur
diagramme respectif. Commentaires ?

9- Donnez la pulsation de résonance dans les deux cas, et dites si cela risque
d’étre problématique au niveau du pilotage pour chacune des deux missions

suivantes:

a-Observation d’une zone restreinte (stationnaire)

b-Observation

d’avancement)

d‘vne

zone

immense (vol
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Partie D :

On cherche a corriger le mode périodique en stationnaire de sorte a obtenir:

A = —2,0276 et A, = —0,0534 + 0,7i

Cela revient a trouver une certaine matrice K telle que :

X=(A—BK).X+BU

10- Dessinez le schéma bloc correspondant a cette équation, sachant que I'entrée
du schéma est U et la sortie X.

On obtient en stationnaire :

q {deg/s)

deg/s

q_statio_corr

e )
Influence des modes sur q_statio_corr

4

3

2

1

0 \ A — aniinn. % e —
4 0 / s 1 5w 75 0

-2

-3

t{s)

Mode 1

Mode 2
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L a0 dseanl g3 dhasgl i A1 s sali

YT Ty YT

10" 10° 102 10" 10° 10' 10

Frequency (rad/sec)

Diagramme de Bode de la fonction de transfertﬁ corrigée en stationnaire

11- Quels sont les effets de cette correction ? Pensez-vous que le pilotage de
I'hélicoptére est rendu plus simple avec cette correction ?

Annexe 1:
Le produit de deux matrices s’écrit :

@ HE=(tn
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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=——1—
2Lzp

Avec:

-m la masse d'un grain .—» 4 .—> V+dv

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

ry
3

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 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

< >

A

(Stoppeur)

Guindeau Ecubier

'\ Ligne de

mouillage

Pt gt P g Pt P Pt P gt g St St Pt Pt g g S g P g . g St g P gt g g S

Puits aux chaines

En croisiére, 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 mouillage de l'ancre (déroulement
continu).

On considére 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 meétres de la surface du pont oU chemine la ligne jusqu’a
I'écubier, également sur 10m (on a bien 300 m de ligne effective depuis I'écubier
quand tout est déroulé).

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

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

_ Mijgne _ 80000 —12 000

- = 2125k
Litone 320 g/m

m

2) Ancre en position haute, que se passe-t-il quand les machoires du stoppeur
s‘ouvrent, en |'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 12000 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 a 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 I'ancre, puis de la
longueur de ligne déroulée | 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:
Mancre@ = Mapereg 2 a =g

En intégrant cette relation entre le temps de départ o0 I'ancre se situe & "écubier
(t=0setV(t=0)=0m/s) et untempst quelconque on a:
V{t) =gt

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

_gt?
(1) ==
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c. En déduire la vitesse de déroulement w de la ligne, en fonction de la
longueur de la ligne déroulée I et de Rp.

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

Or on a v a la question précédente que:

t? 21
I(t) = 97 ~t= |
Alors:
Rpw(t) = gF
g
Donc:

2
w(t)=‘{2—_f.\/l(_t)

. d
d. Donnez I'expression de f.
En réutilisant I'expression de la trouvée a la question précédente, on a :

d_wzmdlm]zmd[@'t]zi
Rg = dt Rg

dt Ry dt

e. Calculez les vitesses angulaire wyax (en rad/s et tr/min) et linéaire vy x
(en m/s) au moment ou la ligne est complétement déroulée pour
RB = 2,5m.

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

J2 J2
Wpmax = R—g JI(t) = R—g.v300 = 30,69 rad/s
B B
Et:
Upmax = RBwMAX = 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 :

A2 V2
Wiz = R—E;g-\/l(t) = R—‘;g.VISD =21,7rad/s

Page 4 sur 31



4) On considére maintenant un nouveau systéme de freinage électromagnétique

(par courants de Foucault) tel que le couple de freinage soit Cr = —Krw.

. - . . d
a. Ecrire I'équation du mouvement en fonction de w, =, Ry, m;, de la masse

I dtl
de I'ancre, de la longueur de ligne depuis I'écubier 1, de la distance entre
Guindeau et puits aux chaines (10m) et du moment d’inertie du

guindeau/barbotin j;z.

On ale Théoréme du Moment Cinétique (TMC) appliqué au centre de l‘ensemble

guindeau/barbotin, suivant son axe de rotation :

dw
]GBE = MancregRg + mylgRg — 10m gRy — Krw

dw
Jca s MancregRp + mygRg(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): Mg cregRp

-La portion de ligne de mouvillage située entre I'écubier et I'ancre | génére un moment
positif:m lgRg

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 2 la moitié du
déroulement.

On reprend la relation obtenue via le TMC a la question précédente, en prenant
I=150m:

0 = MuncregRs + my gRp(150 — 10) — Kle/Z
Soit:

K. = MancregRg + m gRp140
=

= 47186 kg.m?.s™1
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'hypothése précédente en calculant Js5 (et en précisant ses
unités) que I'on assimilera a un cylindre plein de masse Mz =5t et de

Rayon R =2.5m, puis en calculant le terme ]GB%‘:— dans le pire cas
possible (c’est-a-dire sans freinage électromagnétique).
On a le moment d'inertie d’un cylindre par rapport a son axe qui s’écrit :
_ MzRE  5000.2,52

= 15 626 kg.m?

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

T 22 _ 156269 = 61316 kg.m?. 572
687 Ra g.-m*.
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 a la question 4).a
ont pour valeur:
MancregRg = 294 300 kg.m?.s72

mygRp140 = 729 619 kg. m?.5s72

Krwy/z = 1023919 kg.m?.s72
Sil'on écrit :

dw
JeB kT + Krwy/2 = MgpcregRg + mgRp140

On voit que le terme ]GB‘;—T est beaucoup plus faible que Krw,/,,. On peut donc le

négliger et écrire :
Krwy/2 ® MyncregRp + m gRpg140

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 estl — 10. Lorsque la ligne est complétement déroulée,
la portion dans I'eau est de 290 m.
La distance entre I'écubier et le fond marin h se calcule donc de la maniére suivante :
[—10
Soit:
, 30010
o7

Et la profondeur estp =h—10=31,4m.

=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 :

2 ~ 2
wy = \R—J.\-"h = J“J41,4 =11,4rad/s
g 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 4 la question 4).c :
Krw = MoncregRp + mygRg (- 10)

Soitavecw =w, etl =41,4m:
MancregRB + ngRB(4’1:4 - 10)

Kp

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 ?

Ona:
v; = Rgw; = 11,425 =28,5m/s
v, = Rgw, =9,7.2,5 = 24,3 m/s

v. En termes de sécurité, le maximum admis est de I'ordre de
6a7m/s, faut-il considérer un systéeme de freinage hydraulique
supplémentaire ?

Il 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 modeles d'automobiles :

1) La berline Mercenault «LA. Class’» de masse My, = 1460kg a vide
emportant 43 litres de carburant, Coefficient de trainée Cy,,, = 0.22, définien

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,, .. = 0.42, défini en référence a sa surface frontale Sggry,,., =

2.42 m?2,

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 250kg de charge utile en moyenne (co-voiturage, effets

personnels...).

L.A. Class’ Buster
Masseavide | M 1460 1320 kg
Masse maxi | Mpax 1840 kg
Charge utile | Cy 250 kg
Surface 2
frontale SREF 2.19 242 m
Coefficient
de trainée Cx 0.22 0.42 N/A
aéro.
Puissance . .
maxi Pyax 85 44000 tr/min kw
Couple maxi | Cyax 260 21750 tr/min N.m
Gasoill o= 08 % _ 42.10° ] /k
Carbura =0 o = 1210° ) /kg
nt Quantité 30 (/43 max) 30 (/55 max) I
Rrixdeyenter, 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 traduisent 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 I'autoroute sur35km a
108 km/h

1) 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.

Ona:
-Pour la premiére voiture :
Myoiture T Cy + Mearpu _ 1460 + 250 + 30.0,8

- =1,014
Myoiture + Cu 1460 + 250
La différence de masse représente 1,4%.
-Pour la seconde voiture :
Myoiture + Cy + Mearbu _ 1320 + 250 +30.0,8 Lois

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

Ona:

-Suivant I'axe vertical :mg + R.,, = 0
OU Rsq représente la somme de la réaction du sol sur chaque rouve (Reu/roue) de Ia
voiture.

-Suivant I'axe horizontal : Frye + D = Toprenr

Tmo teur
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3) Sur la journée (aller-retour), quel véhicule offre la moindre dépense énergétique ?
On considérera que la masse volumique de Vair est p = p, = 1.225 kg/m? 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 = EpotA - EpotB

Pour cela il faut considérer le travail de la traction générée par le moteur sur cette
distance:
Thoteurd = 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 = Frote + D = 0,025.mg +EPSREFV2CX

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) :

1- LA CLASS:

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

L’énergie dépensée par le moteur est:
1
E1q = Tmoteurd = (Froee + D)d = (0'025-"1.9 +EPSREFVZCX)d
Soit:
1
Eia= (0,025. (1460 + 250).9,81 + > 1,225.2,19.10%. 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 = Tmoteurd = Frote- 70 000 + = pSy V7 Cy. 35 000 + = pSyep V7 Cy. 35 000

Soit:
E,, = 39,67 MJ

Soit finalement sur un aller-retour a)-b), on a:
E, = Ey, + 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
al'aller est :

Epq = 24,6 MJ
b) Pour le retour:
E,, = 48,74 MJ

Soit finalement sur un aller-retour a)-b) :
E;, = Eyq + Epp = 24,6 + 48,74 = 73,34 M/

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
laquelle la LA CLASS est bien meilleure que le Buster).

C’est plutét 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 (Fr,, = 0,025.mg).

Sur le trajet b) en revanche, c’est bel et bien I'effet aérodynamique qui 'emporte et
permet ala LA CLASS de moins demander d‘énergie puisque Cy,,, . Srer,,,,., = 0,48 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
1kg 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 m 4,1, (en kg) de carburant on peut « utiliser » I'énergie (en ]) pour faire
avancer le véhicule :

8Q
Erecup = (38%. %) Mearpu = (0,38.42.10%) M grpy, = 15,96.10%. m 070, J

Ou plus simplement en exprimant I'énergie en Mégajoule :
Erecup = 15,96. M grpy 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 l'énergie demandée soit égale a I'énergie récupérée du
carburant:
Ejem = Erecup =15,96.mg,py

Or la consommation de carburant est :

Mearpu
Consg = ———

Puisque la densité du carburant est o = 222 = 0,8, un litre de carburant pése 0,8 kg.

Peau

Pour le dire autrement, une masse de carburant m.,,, représente m”jT””’ litres.

Finalement, la consommation s’écrit:
Edem

Conso =1e56.5

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

1596.0  15,96.0,8

Consoq, = =1934L

Et pour le trajet b) :
Eqp 39.67

1596.0 15,96.0,8 3

Consoqy =

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

-Pour la voiture Buster, on a:
Conso,y = 1927 L
Consoy, = 3,82 L
Conso, =5,75L

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 la
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 » 2 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 :
PrixLA CLASS + X. Prixcarbu LACLASS/an = PTixBuster +X. Prixcarbu Buster/an
PrixLA crass + X. ConSOLA CLASS/an- Prixcarbu/L = PrixBuster +X. ConsoBuster/aw Prixcarbu/L

Ce qui donne le nombre d’années :
Prixgyster — PTiXpacLass

P”xcm'!m,-'L [Cons Opa cLass/an — Cons UBusre-r,-'an]

Concernant le trajet a) :

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

30000

C0n501a_55—

=1054,72 L = Consop, crass/an

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

-Pour le Buster :

0
Conso,, g = 1050,98 L = Consogyster/an

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

Ainsi:
21500—-31500

= — —2229 gnné
® =71765.67 — 126118 annees

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 I'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:
Xy = 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) :
Consopacrass/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, a 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:

Compresseur Axe de turbine  Turbine

4
Chambre de Tuyére
combustion

Wikipédia

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

On rappelle la définition des température et pression totales :
2

-1
=T L A— 2)=T —
T, S(1+ > M $+ZCp

== 1 1
P, =P (1 + TMZ)y

OUT; et P, sont les température et pression statiques de l'air, et M = ‘[TVT_T:est le nombre
de Mach de 'écoulement de I'air, avec V sa vitesse.
On écrira la masse volumique de lair:
Ps
g
Avecr =287 ].kg 1. 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 = 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 recue (positive) par la masse d’air
considérée par seconde.
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-W (J.s71) 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 :

Y
-1 y-1
Py =P (14— 1)

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

~JrT, J14287.(273,15 - 15)

= 0,69

Avec la vitesse de '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 vitesseV, qui s’écrit :

D =pSV
Et qui s’exprime enkg/s.
Or ici nous avons:
Py 57 000
=p; = = =0,769 k 3
P =P1= o T 287.(273,15 — 15) g/m
Et:
2 2
g Mot _OTS2_ L o
4 4
Ainsi:
800
D = pSV = 0,769.0,44. =7553kg/s

3,6
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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 r, = 2 = 5.
t1

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 I'air récupére
toute I'énergie fournie par le compresseur. On L’enthalpie de l'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 :

PvY = cste
Or la loi des gaz parfait nous donne:
P,v = nRT
Ainsi, on peut écrire:
nRT:\Y Ty
Ps( Rs‘) = cste — = cste

s

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

14
T Tty
Tsy _ 1+y51M2. _(1+Y;1M2)Y_ Ttr
Psy—1 \ ¥-1 Pt}'—l Pry—l
x| (e
(1415 )

Ainsi, au cours de la compression de I'air :
Y

£
P71 = cste
t
Soit donc en considérant I'état de I'air juste a I'entrée du compresseur, et juste 3 la
sortie:
¥ )4
Ty = T,

pr-1 i pr—1

Ainsi:

Et en sachant que:
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Et:

E =5
Ptl
On obtient finalement :
T, = 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 :

AHyy = DCy(Ty, — Try) = W, = 12,47 MJ /s

- Chambre de combustion

On considére 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) =CL
Avec:
-C; (kg /s) le débit de carburant.
-L = 10500 kcal/kg, la quantité d’énergie récupérable par kilogramme de carburant
brilé.

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;.

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 lair aprés la combustion, on

applique directement la formule donnée dans I'énoncé :

C;L
DCy(Tys —Tyo) = GL > Tz = ——+ Ty
DsC,
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En sachant que le débit de carburant est :
C;=D3;—D=0,02D =151kg/s
Et:
L = 10500 000 cal/kg = 43,89 M] /kg

Ainsi la température de I'air en sortie de chambre de combustion est :
Ty = 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 l'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 entiérement redonné a la turbine pendant ce méme temps,
calculez la température totale en sortie de turbine T,.

Désormais, I'air va céder de I'énergie a la turbine afin d’entretenir le mouvement de
rotation de '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 regue par le compresseur par seconde.
Si l'on écrit I'équilibre dans cet échange énergétique, on a:

Wet+W=0->W, =-W,

En sachant que I'énergie récupérée par la turbine par seconde s’écrit :
W; = AH3, = D3Cp(Tt4 —Ti3)
Donc:

We
D3Cy(Tea —T3) = —We > Ty = _W_l_ T3
3

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

(A 12,47.10°

—— 4+ T3 = —————————+1308,38 = 1146,52 K
Dst+ s 102.75.53.1000 T 13083

T =—

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

7) Calculez le rapport de détente m, = —=.

t3

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

Y

e _ ste
y—1_ €

t

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

y-1~ py—1
Pt3 Pt4

Ainsi:

Y
P, Teg\v—1
te (ﬂ)y = 0,63
Pe3 Ty3

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 I'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 : Automatique

1- Dites brievement pourquoi, contrairement aux avions, il est primordial de
distinguer les cas de vol stationnaire et vol d’avancement pour I'étude du
comportement de I'hélicoptere.

Entre le vol stationnaire ou la vitesse air percue par le fuselage est nulle, et le vol
d’avancement, les efforts aérodynamiques sont complétement différents (sans
compter l'effet du souffle rotor sur I'empennage).

Les équations du principe fondamental de la dynamique, ainsi que du théoréme du
moment cinétique seront complétement différentes, et donneront des matrices
différentes.

2- Auvu de lataille de notre systéeme, combien de modes peut-il y avoir (détaillez
les cas possibles) ?

On a quatre paramétres (AV,V,, q,0) donc quatre valeurs propres.
On distingue donc trois cas possibles :

1- 4 valeurs propres réelles = 4 modes apériodiques
2- 2 valeurs propres réelles/2 complexes = 2 modes apériodiques/1 périodique
3- 4 valeurs propres complexes = 2 modes périodiques

Partie A :

Etude de I"évolution de la vitesse de tangage g en stationnaire, suite 3 une bréve
perturbation.

On fait I'hypothése que la vitesse verticale V, reste approximativement nulle. De plus
on considére que le pilote ne bouge pas le manche (ADém = 0).

Ainsi le systéme devient :
AV kv B Fg\ (v
8 0 1 o0/\8
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Sa résolution nous permet de trouver notamment q(t) :

q_statio

15

q (deg/s)

t(s)

3- En observant seulement I'évolution de g, justifiez la nature de chacun des
modes (apériodique/périodique et convergent/divergent).

On observe un mouvement oscillatoire, donc il y a un mode périodique soit 2 valeurs
propres complexes. Etant donné que pour cette étude on a 3 paramétres donc 3
valeurs propres, la derniére valeur propre est nécessairement réelle, donc correspond
a un mode apériodique.

On observe que le mode périodique est divergent.

Le mode apériodique est convergent puisque la sinusoide est centrée sur I'axe des
abscisses (q = 0 deg/s).

On détaille plus précisément I'évolution de la vitesse de tangage, et l'influence de
chacun des modes:

Influence des modes sur g_statio

4
. /\
. — / 1\

o N\ Vi \ /
}; 1 Q__./ 5 1N 15/ 20 \ 25 I 30
, St Nl —of
B /

b -/
5
t(s)
Mode 1 Mode 2
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4- )ustifiez grossiérement grace au graphique précédent que les racines en
stationnaire sont:

Ay =—2,0276 et A, = 0,0534 + 0,4790i

Globalement on a la forme de la vitesse de tangage :
q(t) = mode 1+ mode 2 = kyet1* + kje 2%n2tsin(wpy,t + @gz)

q(t) = kqe 2278t 4 k;e0053425in(0,4790.t + @g;)

Le premier terme représente le mode 1, trés rapidement convergent. On peut
retrouver la valeur du temps caractéristique graphiquement (intersection entre Ia
pente a l'origine et I'axe des abscisses) :

1 -1
r1=——z0,5$—>11=—ﬁ=—2$

La période de la sinusoide (mode 2) se retrouve graphiquement :

2n 2n
I, =13s =—w—p—>wp == 0,483 rad/s
4. ___________________
TP

O = N W

deg/s
\

Ensuite, en se plagant at = 20 s le premier terme de q(t) vaut 0, et I'on se situe sur une
créte de la sinusoide, le sinus dans le second terme vaut donc 1. Graphiquement, on a
la valeur q(20) = 3 deg/s.
Donc en reprenant I'expression de q(t) :
3
In ( k&)
20

q(t = 20) = kye 62020 = 3 > £, = —
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Oron al'expression du mode 2 at = 0 s qui vaut kjsin(@,,), et graphiquement la valeur
est —1deg/s (créte de la sinusoide). Donc on doit prendre ¢ , = —g etk, = 1deg/s.

Finalement:

n(3) B
fzwnz S5 —T =—0,0549 s 1

5- Déterminez la pulsation naturelle w,, ainsi que Famortissement réduit §{ du
mode périodique.

On a (attention au fait que §, < 0, puisque le mode est divergent) :
0,0534

1§

fzwnz = '_0,0534' = Wpy = —

Et sachant que I'on a la relation :

- 00534 [,
Wyz = Gy 1—52=— fz 1_52

Donc:
0,0534° 1
w2, = ——— (1 — &3) = 0,05347 (—2— 1)
& $2
Il vient que:
2= = = K2
wpz
(gogzs) +1
Puis :
0,0534
Wpp = — =0,482rad/s

2
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Partie B :

Etude de I'évolution de la vitesse de tangage g en vol d’avancement, suite a une
bréve perturbation.

La résolution du systéme complet (en tenant compte de la variation de V, cette fois)
nous permet de tracer q(t) :

Influence des modes sur q_av

4

3

2 /

. /—\ /
S 0 . _/ vy
g, “__—5 10 15 \_ 20 s/ 3

2 /

-3

-4

-5

t(s)
Mode 1 Mode 2 Mode 3

6- Dans quel cas (stationnaire/avancement) I’hélicoptére vous parait plus simple
a piloter?

En stationnaire on avait une période du mode oscillatoire plus faible (13 s contre 23 en
vol d’avancement), donc plus difficile a contrer pour le pilote.
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Partie C:

Etude de |a réponse en tangage g a une entrée au manche sinusoidale.

On a les fonctions de transfert :

En stationnaire:
q % +0,0084p

— _ =26,4011
apem — 20N 520807 7 0,0158p + 0,4716

En vol d’avancement :

9 _ 57 ea89 p* + 0,7256p* + 0,0126p
ADSm — *"’ p*+ 2,9717p3 + 0,9433p2 + 0,2782p + 0,1886

7- Exprimez le dénominateur de la fonction de transfert en stationnaire sous
forme factorisée, c’est-a-dire d’'un produit de polynémes de degré au plus 2.

Note:

C’est une question compliquée.

-Ce que l'on « peut savoir», c’est qu’il est possible de factoriser un polynéme en
fonction de ses racines.

-Ce que I'on ne sait pas forcément, c’est que les racines du polynéme au dénominateur
de la fonction de transfert en stationnaire correspondent en fait aux valeurs propres
du cas stationnaire vues dans la partie A.

L’idée était donc d’aller chercher les informations intuitivement utiles dans les
questions vues précédemment (en partant du principe que I'on sait qu‘un polynéme
pevut se factoriser en fonction de ses racines...).

Généralement si la question vous conduit a faire des calculs trés complexes, comme
cela peut étre le cas ici, c’est qu’il y a une solution beaucoup plus simple.

On révutilise alors les résultats de la partie A :
p® +1,9208p% + 0,0158p + 0,4716 = (p — A)(p — 124 )(p — A3_)

=({- A1)(P2 — (A24 + A22)p + A2, 450)
=(@-1) (PZ = (_fzwnz + iwpy — &wnz — iwpz)P + (_fzwnz + iwpz)(—fzwnz - i“’pz))
=({p—-4) (pz + 2&wnop + (_fzwnz + iwpz)(_fzwnz - iwpz))

Or on remarque que:

(_fzwnz + iwpz)(_fzwnz - iwpz) = (=§wn2)? — (i“’pz)2 = (Swn2)* + wrz,z
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Et:
2

w;2;2 = (wnz ,1 3 522) = “’1212 — (§wn)?

Ainsi :
(_fzwnz + iwpz)(—fzwnz . iwpz) = w7212
Et donc:
p? +1,9208p? + 0,0158p + 0,4716 = (p — A1) (P? + 2&,w2p + W2,)
= (p + 2,0276)(p? — 2.0,0534p + 0,4822)
Soit:

p? +1,9208p? + 0,0158p + 0,4716 = (p + 2,0276)(p? — 0,1068p + 0,2323)

8- Déterminez les marges de gain pour les deux cas. Commentaires ?

Graphiquement on obtient environ :
-En stationnaire : —15 dB.
-En vol d‘avancement : —30 dB.

On prend le gain au moment ou la phase est 3 —180° :

S0

Magnitude (dB)

Phase (deg)

o 10° 10? 10" 10" 10’ 10
Frequency (rad/sec)
En stationnaire
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8 & 8

Magnitude (dB)
8 o

40 Rt
60 i j“;i.j 4 .iia.ar.iil A b i s aaii
0 - — . ;
§ <[ !
£.1w- .__.;;...._....,.._._. .
O L ok St PR T
o I
10° 10? 10" 10

Frequency (rad/sec)
En vol d’avancement

Il y a un probléme clair d’instabilité puisque le gain est positif lorsque I’hélicoptére
répond en opposition de phase par rapport a I'entrée au manche du pilote (risque de
divergence du mouvement en tangage a cause de l'ordre au manche du pilote).
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9- Donnez la pulsation de résonance dans les deux cas, et dites si cela risque
d’étre problématique au niveau du pilotage pour chacune des deux missions
svivantes:

a-Observation d’une zone restreinte (stationnaire)

b-Observation d’une zone immense (vol
d’avancement)

On retrouve la pulsation de résonance au pic de Gain:
Bode Diagram

§0 ~—v—rrrrver A B I
R I - " + e =t

: };‘ (b
E’z'l.
l

L

Magnitude (dB)

\{ BREE SEE 12

L
kil

-270 e iadidaiakeo b Lidaaile ko,

i r i
§ s R
£ 180 3 i
R, 1 L R
T 10° 107 10" 10" 10’ 10°

Frequency (red/sec)

Graphiquement, la pulsation de résonnance en stationnaire est 5.10 ! rad/s soit :
Wy

fr =5-=00795 Hz
Ou:
1
T, =—=1257s
f.
La pulsation de résonnance en vol d’avancement est 3,5.107! rad/s soit :
W,
fr =5 =00557 Hz
Ou:

1
T, =F= 17,95 s

-En stationnaire le pilote corrige en permanence son ordre au manche pour stabiliser
Iattitude de son hélicopteére, donc une période critique égale 4 12,57 s est largement
acceptable.

-En vol d’avancement en revanche, on corrige I'attitude de I'hélicoptére de maniére

moins fréquente. Peut-étre qu’une période critique de 17,95 s est plus dangereuse,
mais intuitivement on peut penser que cela ne posera pas de gros problémes.
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PartieD:

On cherche a corriger le mode périodique en stationnaire de sorte a obtenir:
A = —2,0276 et 1, = —0,0534 + 0,7i

Cela revient a trouver une certaine matrice K telle que :
X =(A-BK).X+BU

10- Dessinez le schéma bloc correspondant a cette équation, sachant que I'entrée
du schéma est U et la sortie X.

On a le schéma bloc suivant :

( X
e R T

11- Quels sont les effets de cette correction ? Pensez-vous que le pilotage de
I'hélicoptére est rendu plus simple avec cette correction ?

La période du mode oscillatoire est plus courte, mais 'amortissement est positif cette
fois-ci. Ce n’est pas I'idéal, mais au moins I'hélicoptére est stable.

La marge de gain est désormais positive, ce qui confirme ce qui a été dit
précédemment.
w 1

La pulsation de résonnance est 7.107 rad/s soit f, = 2—; =011Hz ou T, = 7= 9s. Ce

n’est pas mieux qu’avant o0 l'on avait une période plus grande, néanmoins la valeur
reste acceptable.
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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 sevil 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 ['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:
. mayb

Ba=——7—

2Lcu

Avec:

-m la masse d’un grain .—» 4 ‘—> V+dv

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

'y

-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.

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

b

e~ =

Ma
Ma—lT—b+1

[Ba] = [c-1

LC

T

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 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,..
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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 |'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'apres 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 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.

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'exergant 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.
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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 coté).

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)

1

[}

08

04

0z

o

—
02 \
04

08

0 2 4 B 8 10 12 14 18 18 20 22 24 26 28 30 32 34 38 38 40 42 44 45 43 &0

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 ?

3) A quelle valeur I'assiette va-t-elle se stabiliser pour un échelon unitaire (1°) de
gouverne de profondeur ?
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Magnitude (dB)

Phase (*)

-400

250

-300 4

-350 4

-2 -1 -1 0 0 1 1 2
5.0x10 10 5.0x10 0 50x10 10 50x10 10

Fréquence (Hz)

T T T T T T T T T T T 1
sox10”" 10° sox10” 10 5.0x10 10° 50x10° 10
Fréquence (Hz)

4) Le diagramme de Bode ci-dessus donne une idée de la réponse fréquentielle

longitudinale du X-15 en assiette et en boucle ouverte pour le point de vol
choisi.

Désignez sur le graphe les marges de gain et de phase et donnez leurs
valeurs, ainsi que les fréquences associées.

Constatez le paradoxe qu'il y a lorsque I'on compare la réponse temporelle
du X-15 et ses marges de gain et de phase.
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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

a6 _ 4 . o i . .
— =6 par un gyromeétre solidaire de la structure du véhicule aérospatial (on

étudiera ultérieurement la fonction G, dont le gain dépend de la déflexion effective

ds au moment de la prise en compte de la commande 7).

PITCH AXIS
SSSAS (rdd)
| SST(in.) G(Ss) 6SC 8 ( d)
(in: mesure en pouces, Ib : mesure en livres-forces)
PITCH SAS
6(rad/sec) —®1 75 = Bssas (rad)

On définit |la déflection « commandée » J;,. telle que &g = 65, + Js, .

1) Représentez sur un schéma-bloc I'ensemble « augmenté » entre &, et q.

2) Quelle fonction de transfert relie plus particulierement l'entrée §s(s) a la
sortie q(s) ?

3) Ons'intéresse au contréle de I'assiette avec I'asservissement actif.

La fonction de transfert résultant de cet asservissement est :

(s) _ —7,02(s + 0,138) (s + 0,334)
8sc(s)  (s%+0,01335s + 0,0013)(s + 1,29)(s + 4,82)
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La réponse fréquentielle (superposée a la boucle ouverte pour le gain, 2 graphes de
phases) est donnée ci-apres:

Magnitude (dB)

T T T T T T T T T T T 1
10 500107 10 s0x10” 10 sox10”! 10 s5.0x10" 10 soxt0’ 10° 50x10° 10
Fréquence (Hz)

200 4

100

Phase ()

Fréguence (Hz)

4) Considérant cette réponse fréquentielle, vous semble-t-il exister (et pourquoi;
ou non) un risque d'instabilité du X-15 « augmenté » ?
(Note: a basse fréquence, on n’atteint jamais +180°de déphasage).
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- Inclusion d'un pilote dans la boucle longitudinale.

Reprendre les schéma-blocs fournis et/ou créés précédemment.

1) Enconsidérant le X-15 augmenté comme un simple « bloc X-15 » avec s, en
entrée et 6 en sortie, proposer un nouveau schéma-bloc incluant une
« boite » pilote » vu en tant que contrdleur (au sens de |'automatique) pour
réaliser un maintien d'assiette 6.

s s , . . . . 1 ,
2) Quel €élément mécanique peut jouer la fonction du gain — dans le schéma-
bloc des commandes ?

La fonction G définit la déflexion commandée (65, en degré) en fonction du
déplacement de la commande en entrée ET de la position effective de la gouverne &
au méme moment.

PITCH AXIS
—_— 8455 (rad)
8 (in.) Js,
| ST G(3s) c
Fr(Ib) — 58 . 573 Ss(rad)
}
8 (deg)
{TEU)'ZIO "? 0 '? 2? (TED)
__-46(_@)
Lg Vi

TEU/D: Trailing Edge UP/DOWN

3) Pourquoi n'est-il en toute rigueur pas possible de trouver la fonction de
6(s) 5

transfert tém :
ansfert du syste )
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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- Rappelezle 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

-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 |'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. K kg™

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

Fcp

Sachant que:

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

=J.Klst.m?

Fcp1  (kg.s™.U.K “kg™) J.K s
S ] B m? - m2

h = |

[h,]=W.K~ L. m™2
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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: 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'exergant 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

Ffrott gliss

F frott

glissement 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

Page 4 sur 42



On écrit les forces s’exergant 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 — FE,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’aprés 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.
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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 4jies
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 I'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 I'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 I'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 I'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 EngRB + 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 3.7).

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'oxygeéne 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, = w,/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.

3) A quelle valeur I'assiette va-t-elle se stabiliser pour un échelon unitaire (1°) de
gouverne de profondeur ?

On utilise le théoréme de la valeur finale:
lim 6(t) =1i T
i, 000 = limsT()
Avec:

16(s)
s 65(s)

T(s) = —

. . , s 1 . . 1 .
Puisqu'on applique un échelon dont la transformée de Laplace est - Ainsion a s - qui
s'annule et donc:

hm 6(t) = llm

o(s) . —7,02(s + 0,138) (s + 0,334)
08,(s) 50\ (s% + 0,1455 + 0,175)(s + 0,844s + 4,452)

_—7,02.0,138.0,334

—0,415°

0,175.4,452

Magnitude (dB)

T T T T T T T T T T T 1
10? so0?  10? soa0? 10! s0x10” 10’ sou10” 10’ s0x10' 10? 50x10° 10’
Fréquence (H2)

Phase (')

T T T T T T T T
10? soxo”? 107 soxi0? 107 s0x10”" 10° 5.0x10” 10' 50x10" 10? 50x10° 10?

Fréquence (Hz)
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4) Le diagramme de Bode ci-dessus donne une idée de la réponse fréquentielle
longitudinale du X-15 en assiette et en boucle ouverte pour le point de vol
choisi.

1. Désignez sur le graphe les marges de gain et de phase et donnez leurs
valeurs, ainsi que les fréquences associées.

La marge de gain est en rouge sur la courbe de gain. Lorsque la phase passe par —180°
(2 0,075 Hz environ), on a un gain positif de prés de 15 dB : la marge de gain est donc

négative.

La marge de phase est en bleu sur la courbe de phase, mais il y a deux passages par
0 dB :un premier a 0,03 Hz, et un deuxieme a 0,5 Hz. Le premier correspond a une phase
de —110°, ce qui donnerait une marge de 70°. Le deuxi€me a une phase de —340°, ce
qui équivaudrait a une avance de 20°, donc une marge de 160°. C'est clairement celle
associée au premier qui est la plus « limitative » avec 70°, c'est donc la marge de phase
retenue in fine.

2. Constatez le paradoxe qu'il y a lorsque I'on compare la réponse temporelle
du X-15 et ses marges de gain et de phase.

On a une marge de gain négative pour des fréquences proches de celle de la phugoide,
alors que la réponse temporelle montre quelque chose de parfaitement stable.

Remarque:

Avec les conventions de signe retenues, une déflexion positive de la profondeur (bord
de fuite de la gouverne défléchie vers le bas, située a I'arriere par rapport au centre de
gravité ici) provoque un mouvement a piquer, donc négatif a -180°. Ce serait un
mouvement positif §'il s'agissait d'un plan canard (situé a I'avant par rapport au CG).

Dans le cas du plan canard, on aurait la méme réponse fréquentielle en gain sur 8, mais
on partirait donc de 0° de déphasage, et on n’atteindrait jamais —180° avec un gain
positif. La marge de gain serait donc en réalité infinie.
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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 q =

a6 _ 4 . o - . , e
— = @ par un gyrometre solidaire de la structure du véhicule aérospatial (on étudiera

dt
ultérieurement la fonction G, dont le gain dépend de la déflexion effective §s au

moment de la prise en compte de la commande Jgr).

PITCH AXIS
SSSAS (rﬂd)
| SST(in.) G(Ss) 6SC 8 ( d)
FST(Ib) o 58 - 573 gird
(in: mesure en pouces, Ib : mesure en livres-forces)
PITCH SAS
6(rad/sec) —®1 75 = Bssas (rad)

On définit la déflection « commandée » J;,. telle que &g = 65, + Js, .

1) Représentez sur un schéma-bloc I'ensemble « augmenté » entre & et q.

On a le schéma bloc:

SSSAS 075

\ 4

Fsr 1 st G(6s) 8s.. Js q(s) q 1 0
oy %(:% e - >
, 57,3 8s(s) S

N
ee]
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2) Quelle fonction de transfert relie plus particulierement l'entrée §s(s) a la
sortie q(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 gyrométre dans I'énoncé).

L'important est donc d’ajouter le s au numérateur de la fonction de transfert ;(—(SS)). On
N

aalors:

q(s) _s0(s) —7,02%s*(s+0,138)(s + 0,334)
8s(s)  8s(s)  (s*+ 0,145s + 0,175)(s? + 0,844s + 4,452)

On s'intéresse au controle de |'assiette avec |'asservissement actif.
La fonction de transfert résultant de cet asservissement est :

o(s) _ —7,02(s + 0,138)(s + 0,334)
8sc(s)  (s2+0,01335s + 0,0013)(s + 1,29)(s + 4,82)

La réponse fréquentielle (superposée a la boucle ouverte pour le gain, 2 graphes de
phases) est donnée ci-apres:

Magnitude (dB)

10" s0xi0” 10 s0xi0” 10" soxi0”! 10" 5.0x10” 10 s0xi0’ 10 soxi0’ 10
Fréquence (Hz)

200 4

100

Phase ()

-100 4

-200 4

-300 ;
10" soc0” 10" sox0” 10 soxi0”! 10" 50x10” 1’ 50x10' 10° sox0” 10’
Fréquence (Hz)

3) Considérant cette réponse fréquentielle, vous semble-t-il exister (et pourquoi;
ou non) un risque d'instabilité du X-15 « augmenté » ?
(Note: a basse fréquence, on n’atteint jamais +180°de déphasage).
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Clairement non d'apres ce qui est visible sur cette portion. Le gain passe a 0 dB vers
0,2 Hz (tres basse fréquence toujours), ou la phase mene par plus de 100° d'avance,
donc une marge de 280° existe ici. Comme elle ne passe jamais par +180° autour de la
fréquence de coupure, le pilote peut amener tout le gain qu'il veut, il ne se passera
rien (la marge de gain est infinie par ailleurs) en terme strict d'instabilité.

- Inclusion d'un pilote dans la boucle longitudinale.

Reprendre les schéma-blocs fournis et/ou créés précédemment.

1) Enconsidérant le X-15 augmenté comme un simple « bloc X-15 » avec &, en
entrée et 6 en sortie, proposer un nouveau schéma-bloc incluant une
« boite » pilote » vu en tant que contrdleur (au sens de |'automatique) pour
réaliser un maintien d'assiette 6.

¥-15 SAS ON

Theta_Consigne DetasST(in)

— X pILOTEL ] 1 I —7.02(s+ 0.138) (s+ 0.334) Theta

o \I 1 28 57.3 (< + 0.01335 s+ 0.0013) (s+ 1.29) (s+ 4.82) &
-1

Ou bien:

o=

DeltaS_SAS
Theta_dot + o

*-15
DetaST(in)

Theta_Consigne Fet(ls) DeltaS_com| DetasS

— x PILOTE 1 G —7.02s(s+ 0.138) (s + 0.334)

A & 1 28 573 \: (s +0.1455+ 0.175) (& + 0.844 5+ 4.452)
-1
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s s s . . . . 1 ,
2) Quel élément mécanique peut jouer la fonction du gain 75 dans le schéma-
bloc des commandes ?

. 1 . n
On a la relation Fgp = 75 0s7 = kbsr, soit de la méme forme que pour un ressort.

La fonction G définit la déflexion commandée (6s. en degré) en fonction du
déplacement de la commande en entrée ET de la position effective de la gouverne &g
au méme moment.

PITCH_AXIS
— 8545 (rad)
dsrlin.) Js
| sT G(3s) c
Forllb) —= 53 ™ 573 Bs{rad)
)
8(deg)
) — 2 0 20 (rep)

TEU/D: Trailing Edge UP/DOWN

3) Pourquoi n'est-il en toute rigueur pas possible de trouver la fonction de
6(s) o
0c(s) )

transfert du systeme

Parce qu'il y a une non-linéarité entre déplacement du manche §s; (Qui commande
une déflexion &) et le gain de déflexion G suivant que I'on pousse ou tire (il y a un
retour non symétrique sur la position de la gouverne).
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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;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 I'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- 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 l'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?
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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- Sil'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 :

of

ax

of

dy

of

9z

V—f)z

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.
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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/ Montrer qu’en considérant ce modele d’atmosphere, p(z) et T(z) vérifient

les relations suivantes :
)4

= _Y1z)\y1 _ _y-lz
p@=po(1-T70)7 et T@=To(1-177)
h/ Calculer I'expression littérale du gradient vertical de pression (Z—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.

j| Calculer I'expression littérale du gradient vertical de température (g) et

7. K
donner sa valeur numérique en —.
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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 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.

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(isotherme)- 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;) :

=|

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 I'incidence en degré
Coefficient de trainée: C, = 0,01 + 0,12C2
Surface des ailes : S = 46 m?
Trainée fuselage : (C,S)f = 1 m?
-On introduit le facteur de charge total n, par la relation :
F,+T
=g
OU F, est la résultante des efforts aérodynamiques s’exercant sur l'avion et T la
poussée des moteurs.

—

N
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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 l'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).

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.
En déduire I'expression des facteurs de charge n,, n, tels que:

Ny =N X
n, =n;.z

Si les conditions visuelles sont mauvaises, dans quelle situation peut-il penser se
retrouver (autre que la montée) ?

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 n, = 0,5.

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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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 :

Au, g Enci Au
ngine Aircraft

throttle A
control dynamics

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 » ?

On représente la dynamique de I'avion dans le plan longitudinal par les relations:
( Al ) _ (Xu —g) (Au) N (Xae X5T> (Ade)
—quH - Z‘LL 0 AG de Z‘ST A6T

Qui sont obtenues par le Principe Fondamental de la Dynamique projeté suivant les
axes longitudinal (X) et vertical (Z) de I'avion, linéarisé autour d'un état d'équilibre pour
lequel on a une certaine:

-vitesse longitudinale u,

-assiette 0,

-position de la gouverne de profondeur §,

-position de la manette des gaz 6y

Et les variations de ces différents parameétres par rapport a leur valeur a cet équilibre :

A=u-—u
AG =0 -0,
Ab, = 6, — O
A6T=6T_6T0
Rappel :
(a b)(e)=<ae+bf)
c d\f ce + df
Nb :

On considere dans notre exercice que la vitesse verticale w est constante (W = 0). C’est
la raison pour laquelle la deuxieme équation (en Z) n‘est pas en Aw mais simplement
en —uyAf qui n‘est autre que la force centrifuge (divisée par la masse de I'avion).
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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.

On considére que le pilote ne touche pas a la gouverne de profondeur. On supposera

de plus que:
ft/s? ft/s?
deg et Z5T =0 deg

X5, = 0,038
4- Quelle hypothése fait-on dans ce cas?

5- Donner I'expression de la fonction de transfert qui nous intéresse.

On donne la fonction de transfert avec les valeurs numériques :
Au(s) 0,038s
AS7(s)  s2+40,039s + 0,053

Pour un échelon unitaire on obtient:

Step Response

015

01

0.05

smpltude

01

045+

5 I I 1 I I
"0 50 100 150 200 250 300

Time (sec)

Réponse en vitesse

i Step Response

1 | 1 I
0 50 100 150 200 250 300

Time (sec)
. . . . AB(s
Réponse en assiette obtenue en calculant la fonction de transfert sur I'assiette v ((S))
T
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6- Expliquer ce qu'il se passe, et retrouver mathématiquement la valeur de la

période des oscillations.

En tragant le diagramme de Bode des fonctions de transfert sur la vitesse et I'assiette

ona:

Magnitude (dB)

Phase (deg)

Magnitude (dB)

Phase (deg)

Bode Diagram

=30

-40

-50

=]

P

107 Frequency (radisec)

En vitesse

Bode Diagram

]
10

1
10

90+

-180 &

il

107

1 IJ-' Frequency (radfsec)

En assiette

0
10

1
10

7- Que se passe-t-il si la manette des gaz oscille lentement ? Rapidement ?
Quelle conclusion peut-on en tirer vis-a-vis de notre systeme de maintien de la

vitesse ?
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Retour a notre systeme de maintien de la vitesse, en tenant compte cette fois du

comportement du moteur au travers du bloc « Engine Lag » :

Au,g

Au

Engine : z
mrome [ Eighe L et
control 9 Y
Feedback
elements

On considére le bloc « Feedback éléments » comme étant un gain pur kg,,.

8- 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.

Finalement, nous rajoutons un correcteur avant I'application de I'ordre a la manette
sous la forme d’un bloc « Forward path compensator » :

Auref

Au

Fomwmrd ] 533;3: | .| Engine Aircraft
compensator control lag dynamics
Feedback
elements

Sachant que I'on a les fonctions de transfert :

-« Forward path compensator » :

Avec k, une constante.
-« Engine throttle control » :

-« Engine lag » :

-« Aircraft dynamics »:

-« Feedback elements » :

s+0,1
k

a5

0,038s

524 0,039s + 0,053

k(105 + 1)
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9- Que fait ce nouveau « Feedback éléments » ?
Montrer que la nouvelle fonction de transfert est :

0,38k,

H(s) = 3 >
s3 4+ 10,0452 + (0,44 + 3,8kyksp)s + 0,53 + 0,38k kyyy

10- Donner l'expression de la valeur finale de la vitesse a une entrée en échelon
unitaire.
Comment doivent étre les gains kg, ks, pour un systeme de maintien de la
vitesse sans erreur ?

On fixe le gain k, = 1. Avec différentes valeurs de gain ks, on a:

Step Response Step Response
T

045 14
04k 4 -
12F — .
ke, = 0,1
035 ~
1 d
03 A
0 -
u 025 k =1 . b
E fb :
g (41 & |l e S N
E 0z - E 08 -
01s ~
04 -
01 ~
02 4
00s - —
. . . . . . ok = o
0 5 10 15 20 25 30 g 20 100 150
Time (z&c) Time (sec)
Step Response
L o SO S | ST T vt e A e
044 - —
012 - —
01 F q
o
k=i —
E kep =5
E 0.0 - b 8
0.08 - q
0.04 - q
002+ q
0 L L L L L L L L
1] 5 10 18 20 %5 30 35 40 45
Time (=zec)

11- Quels sont les avantages/inconvénients de chaque jeu de gains.
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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?

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 C L_ — M(1+B).L(C+D_B_3). T—(D+B)

T I3'TB. BT TP

[N] = [p]. []°.[R]°. [v]”

Pour que le nombre N soit sans dimension, il faut:

1+B=0 B=-1
D+B=0 ——ID=-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 :

of

ax

of

dy

of

9z

V—f)z

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 P 225 kg/mB
*T ~ 287 x 288 dkg/m

p
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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/ Montrer qu’en considérant ce modele d’atmospheére, p(z) et T(z) vérifient

les relations suivantes :
)4
— _Yylz\y1 = _y1lz
p(2) = po (1 .’ Ho) et T(z) =T, (1 . Ho)

On revient sur I'équation différentielle initiale :
1

d 9
pl/)/ Kl/)/

y-1 y-1 y—-1 g y-1
pY —p, =- z pY =p
0 14 Kl/y 0 Y Kl/y
)4
r=1 Y-
y-1g
z) = LA
=
y-1 g
PO =po| 1- 5 7
P, KY
Mais
1
1 = 1 1-y
= Z_Oy—’ Ky = Ly:rTopo(;_l) = rToPo(T)
0
v
y—1
y—-1 g
p(Z) = Do 1- (y—l) (Y—l) Z
Py " 'po VT
) (1 y—1g )y—l ( y—lz)y—l
pz)=p - Z =p YT
’ Ty ’ Yy Hp
p prYTY r¥TY T ,
K= =y = 1 1= K
p p p PV
y-1
Ty, T T(z) (p(Z)) v
y-1~— y-1 -
pOT pT TO Po

Et finalement,
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h/ Calculer I'expression littérale du gradient vertical de pression (Z—Z). Puis les

valeurs numériques de ce gradient pour z=0m, z=2500m et z=5000m.
Commenter les écarts entre les valeurs obtenues.

1

op p0<1 y—1 z>y—1

0z Hy y H,
dp po 101325
3, . —H—O = 8457 — —12.025 pa/m
1
o» = —12.025 (1 (0'4> 2200 )0'4 = —9.64
1 P 14)8az57) = Oetpa/m
1
dp — 12025 (1 <0.4> 5000 )0.4 e
aZ Z2=5000 N ’ 1.4 84‘257 B ' pa/m

i/ A partir des gradients de pression trouvés dans la question précédente,
donner pour l'altitude z =2500m 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
P = —9.63p— =—-9.64 x 10_2L
0Z1,=2500 m m
1 m
LZ=2500m = ap = 1038 hPTa
| 0zl ,=2500

. . .y . . . ]
j| Calculer I'expression littérale du gradient vertical de température (a_Z) et

7. K
donner sa valeur numérique en -—.

M _rth o 0% 288 _g77%103K/m =9.77K/km
0z Y Hp 1.4 8425.7
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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’atmosphére 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
meélange gazeux qui se réchauffe et implique donc un gradient thermique plus faible
que dans le cas de l'air sec.

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 modeéles d’atmosphére L, humide):
Ly(sec) €t Ly(isotherme)- COmmenter 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 znmige, l'Utilisation d’'un modele adiabatique sec sous-
estime l'altitude alors que l'atmosphere 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?
-On introduit le facteur de charge total n, par la relation :
F,+T
=g
OU F, est la résultante des efforts aérodynamiques s’exercant sur l'avion et T la
poussée des moteurs.

—

N
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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—O’

5- Faire un schéma des forces et donner la valeur de I'assiette au moment ouU
I"avion décolle.
En déduire I'incidence des ailes.
On pourra supposer que l'assiette reste faible de sorte que sinf = 0 (rad).

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"°
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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.
En déduire I'expression des facteurs de charge n,, n, tels que:

-

—
n, =ng.x
— o
n, =n;.zZ

Si les conditions visuelles sont mauvaises, dans quelle situation peut-il penser se
retrouver (autre que la montée) ?

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 :
F, + 2Tmoteur + mg =0

Donc:
E, + 2T, X mg.x
n, = ( a moteur) — g = sin >0
mg mg
Et:
(B4 2Totenr )2~ mgG.Z _
n, = = — = —cos6
mg mg

Cela peut donner I'impression d’étre en train d'accélérer, puisqu’enfoncé dans le
siege.

Remarque:
Le facteur de charge comme on l'utilise souvent correspond a:
. (Fa + ZTmoteur)-Za mg.z,

n=-n,, = = = cosy
za mg mg
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On considere 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 n, = 0,5.

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.

On liste les inconnues de notre probleme:

yl 9' a, Tmoteur

Et les relations:
1-Angles :

a=0—y+Yaies (1)

2-Projection du bilan des forces suivant les axes avion :
2-1-Selon |'axe horizontal :

(Fz + 2Tmoteur + mg). % = 0

—F,;sin(y —0) — E,cos(y — 6) + 2Th0tenr —mgsind =0 (2)

Avec I'hypothese des petits angles :

_Fz(y_e)_Fx‘l'ZTmoteur_mgG =0 (2)

2-2-Selon I'axe vertical :
(F, + 2Tmoteur + mg).Z=0

—FE,cos(y — 0) + E.sin(y —0) + mgcosd =0  (3)

Avec I'hypothese 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:
n, =sind =0 =0,5-6 =2865°

On peut ensuite déterminer l'incidence avec la troisieme relation:
—F, + mgcos6 =0 (3)

1
—EpSVZO,la +mgcosd =0  (3)
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mgcos6 12 000.9,81.c0s0,5
a =7 =1 =297° (3)
7pSV20,1 71,225.46. 111,1%0,1

Puisque 400 km/h = 111,1 m/s.

Puis on peut déterminer la pente par la premiére relation :
Y = —a+ 0 +Vaies D

Yy =—297+2865+5=3067° (1)

Il reste la poussée a déterminer par la seconde relation :
—FZ()/ —0)— E + 2Toteur —mgl =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
Ee = Fx qites + Fxfuselage = Epv (SCx + (st)f)
1
= 51,225. 111,12(46 [0,01 + 0,12.0,2972] +1)
= 14,7 kN
Donc:
21 21

2Tmoteur = 12 000.9,81.28,6 7 + 103 300(30,67 — 28,6) 5 + 14 700

(2)

Il ne faut pas oublier de convertir la pente en radians puisque venant d’un terme de

projection.
Et finalement:
2T moteur = 77,2 kN

Et6 =28,65°%y =30,67°%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.

On représente la dynamique de I'avion dans le plan longitudinal par les relations:
( Au ) _ (Xu —g) (Au) N (Xae X5T> (Ac?e)
_que - Z’Ll 0 A@ Zae Zé‘T A6T

Qui sont obtenues par le Principe Fondamental de la Dynamique projeté suivant les
axes longitudinal (X) et vertical (Z) de I'avion, linéarisé autour d'un état d'équilibre pour
lequel on a une certaine:

-vitesse longitudinale u,

-assiette 6,

-position de la gouverne de profondeur §,,

-position de la manette des gaz 6y

Et les variations de ces différents parametres par rapport a leur valeur a cet équilibre :
Au=u—u

AG =6 —6,
A5e = 59 - 590
Ady = &7 — 619
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(PRI

Nb :

On considere dans notre exercice que la vitesse verticale w est constante (W = 0). C’est
la raison pour laquelle la deuxieme équation (en Z) n‘est pas en Aw mais simplement
en —uyAf qui n‘est autre que la force centrifuge (divisée par la masse 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.

On considére que le pilote ne touche pas a la gouverne de profondeur. On supposera
de plus que:
ft/s? ft/s?

Xs. =0, tZs, =0
St 0,038 deg elis, deg

4- Quelle hypothése fait-on dans ce cas?

On suppose que la poussée des moteurs n‘a d'impact que sur la vitesse suivant I'axe
longitudinal de I'avion. Le calage des moteurs est faible en quelque sorte (pas de forces
transmises en vertical).

D’autre part on considére qu'ils ne transmettent pas de moments en tangage non plus.

5- Donner I'expression de la fonction de transfert qui nous intéresse.

On cherche la fonction de transfert :

Au
Ady

Or le systeme d'équations transformées en Laplace nous donne:
shu = Xy Au — gAb + X5, A5y (1)

Zu
sA0 =——Au (2)
Ug

Donc:

_ g Zu
sAu = X, Au — . —u—Au + X5,467 (1)
0

2 Zy
s“Au = Xy sAu+ g u—Au + X5,.5A87
0

Z
[sz — X5 — gu—u] Au = [X5,s]|A8r
0
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Et pour la réponse en assiette (non demandé):
shu = X, Au — gA0 + X5 A5y (1)

Zy
sAG = ——Au (2)
Ug

Au = [—906 + X5.067] (1)
s—Xy T
Af = L 1 [-g06 + X5.067]  (2)
SAv = U s — X, 9 srA0T

Donc:

uo(s — Xy )sA0 = Z,,gA0 — Z, X5, A6 (2)

Zy Zy
[(S - Xu)S - u—og] AG = —u—0X5TA5T

Z Z
2 u _ u
[s — X5 — " g] AG = T X5, 087

On donne la fonction de transfert avec les valeurs numériques:
Au(s) 0,038s

AS;(s)  s2+40,039s + 0,053

Pour un échelon unitaire on obtient:

Step Response
015 T

0.1

Amplitude:

-005

<01 -

015+ —

02 L L 1 1 1
o 50 100 150 200 250 300

Time (sec)

Réponse en vitesse
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%10 Step Response
T T

Amplitude

0 ! I I I !
o 50 100 150 200 250 300

Time (sec)

Réponse en assiette obtenue en calculant la fonction de transfert sur |'assiette AA:—((SS))
T

6- Expliquer ce qu'il se passe, et retrouver mathématiquement la valeur de la
période des oscillations.

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...

Pour parler physique, on peut voir dans les équations utilisées les différentes forces
prises en compte:

Au = Xy Au — gAb + X5, Adr
—ughl = Z,Au

On voit que suivant I'axe longitudinal, la trainée, le poids et la poussée sont pris en
compte. Suivant |'axe vertical, seulement |la portance est prise en compte.

Les étapes sont donc:

1- Augmentation de poussée X5 Adr > 0 — A > 0 : augmentation de vitesse

2- Augmentation de portance Z,Au < 0 > Af > 0 : augmentation d’assiette

3- Augmentation de trainée et composante de poids X,,Au < 0 — gAf < 0
- Au < 0: diminution de vitesse

4- Etc

Finalement lorsque I'on applique une variation de poussée, |'avion atteint un nouvel

état d'équilibre oU l'incrément de poussée compense lI'incrément de composante de

poids suivant I'axe longitudinal due a la variation d’assiette.

Selon I'axe vertical avion, puisque la vitesse verticale w est censée étre constante, au
s s ope . A . . w n

nouvel état d’équilibre on a toujours la méme incidence (a = ;), donc méme

portance. Elle compense donc toujours la composante de poids qui n‘est pas censée
varier puisqu’ici I'assiette est considérée faible (projection en cosinus).
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Pour retrouver la période des oscillations il faut calculer les racines du dénominateur
de la fonction de transfert s + 0,039s + 0,053.

On calcule le discriminant :
A= 0,039% + 4(—0,053) = —0,21

Nous avons donc deux racines complexes conjuguées, signe que la dynamique se
caractérise par un mouvement oscillatoire d’amortissement et pulsation donnés
respectivement par la partie réelle et imaginaire de ces racines :

X, + ivVA

1. =
+ 2

=1y =—0,0184+0,23.i

D’ou I'amortissement :
Ew, =0,018s71>0
Et la pulsation :
w, =0,23rad.s™!

Soit une période de:

2T

-T, =—=274s

En tracant le diagramme de Bode des fonctions de transfert sur la vitesse et |'assiette
ona:

Bode Diagram

Magnitude (dB)

45| 2

0r- -

Phase (deg)

45 | -

90 & ' P S S S S A | L MOSEPERT R = e i
10 107 Frequency (radisec)  qg° 10"

En vitesse
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Bode Diagram

-20 T

-40

-60

-80

Magnitude (dB)

-100

420 L PR (I v Y G B |

Phase (deg)
w
o
T

180 = s (o S 1A 1o O/ A

10 1 D_‘ Frequency (radfsec)

En assiette

10

1]

7- Que se passe-t-il si la manette des gaz oscille lentement ? Rapidement ?
Quelle conclusion peut-on en tirer vis-a-vis de notre systeme de maintien de la

vitesse ?

D’apres le diagramme de Bode de la vitesse, on voit que le gain diminue aux basses et
hautes fréquences, ce qui signifie que si le systeme corrige la vitesse en bougeant la
manette des gaz lentement ou rapidement alors la vitesse ne changera pas.

Pour les ordres basses fréquences seule |'assiette sera impactée d’apres le second
diagramme de Bode. A haute fréquence |'avion sera complétement insensible aux

variations de poussée.

Retour a notre systeme de maintien de la vitesse, en tenant compte cette fois du

comportement du moteur au travers du bloc « Engine Lag » :

Au

Au,.f .
5::2;:": | .| Engine Aircraft
cohtrol lag dynamics
Feedback
elements

On considére le bloc « Feedback éléments » comme étant un gain pur k.
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8- Soulever de maniere globale les potentiels problémes 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 de maniere assez lente
(temps caractéristique de I'ordre de 15s). Combiné a la dynamique oscillatoire de
I'avion (avec une période de l'ordre de 30 s), il est fort probable que la vitesse oscille

elle aussi.

Finalement, nous rajoutons un correcteur avant I'application de |'ordre a la manette

sous la forme d’un bloc « Forward path compensator » :

Au

Allrer F d Engi
orwar ngine : .
path —{ throttle. | Er:gme dA:::::ifgs
compensator control 9 ¥
Feedback
elements

Sachant que I'on a les fonctions de transfert :
-« Forward path compensator »:

s+0,1
kg S
Avec k, une constante.
-« Engine throttle control » :
10
s+10
-« Engine lag » :
1
s+0,1
-« Aircraft dynamics »:
0,038s

s2+40,039s + 0,053
-« Feedback elements » :
ksp(10s + 1)
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9- Que fait ce nouveau « Feedback éléments » ?
Montrer que la nouvelle fonction de transfert est:

0,38k,
s3 4+ 10,0452 + (0,44 + 3,8kyksp)s + 0,53 + 0,38k kyyy

H(s) =

En plus de prendre en compte la vitesse, le nouveau « Feedback éléments » prend
également en compte |'accélération de I'avion pour un « meilleur calcul » de I’écart de
vitesse qui sera transformé en ordre a la manette des gaz.

Si I"avion est en phase d’accélération, la vitesse réelle mesurée sera augmentée de
maniéere fictive, diminuant ainsi I'écart de vitesse par rapport a la valeur consigne et
donc l'ordre aux gaz calculé qui en découle, évitant les éventuels « overshoots ».

Afin de calculer la fonction de transfert, on utilise la formule de Black :

L $+401 10 1 0,038s
@5 s+105+0,I5%+ 0,039 + 0,053

s+01 10 1 0,038s
s s+105+0152+0,039 + 0,053 »105+ 1)

H(s) =
1+k,

0,38k,
(s + 10)(sZ + 0,039s + 0,053)

0,38k,
1+ 57 10)62 4 0,039s 7 0,053y Frp(10s + 1)

H(s) =

0,38k,
(s + 10)(s? + 0,039s + 0,053) + 0,38k ks, (10s + 1)
f

H(s) =

0,38k,
53 +0,039s2 + 0,053s + 1052 + 0,395 + 0,53 + 3,8koksps + 0,38k, ks,

H(s) =

0,38k,
s3 + (0,039 + 10)s2 + (0,053 + 0,39 + 3,8k ksp )s + 0,53 + 0,38k ks

H(s) =

0,38k, B Au(s)
53 + 10,0452 + (0,44 + 3,8k,k,)s + 0,53 + 0,38k kp,  Attyep(s)

H(s) =
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10- Donner l'expression de la valeur finale de la vitesse a une entrée en échelon
unitaire.
Comment doivent étre les gains kg, ks, pour un systéme de maintien de la
vitesse sans erreur ?

Le théoreme de la valeur finale nous donne, pour un échelon unitaire :

1
lim Au(t) = £1£% SAupsr(s)H(s) = lsllré s S H(s) = 1513(1) H(s)

t—+o0

B 0,38k,
0,53 4 0,38kgkyyp

Pour avoir une erreur nulle, il faut que:
0,38k,

=1
0,53 + 0,38k .k,

0,38k, = 0,53 + 0,38k, ks
0,38k, (1 — ksp) = 0,53

~0,53/0,38
C 1 —kpp
Ou
o 1. 053
o= " 0,38k,

On fixe le gain k, = 1. Avec différentes valeurs de gain ks, on a:

Step Response

Step Response
043 T

12 kfb == 0,1 1

06

Amplitude

04} 4

02

o

1 1
1] 50 100 150
Time (sec)

L L L L L
0 3 10 13 20 23 30
Time (zec)
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Step Response
016 T T

Amplitude

0 L L L L L L L L

o 3 10 13 20 23 30 33 40 43
Titme (zec)

11- 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...

Le bon compromis semble étre le gain k¢, = 1.

Remarque:
En reprenant la réponse de la question précédente, on voit que pour avoir une erreur

nulle il faut que:
0,53 0,53

b 0,38k, 0,38

-0,39

Ce qui se confirme sur les graphes, plus le gain kg, est faible, plus I'erreur diminue, au
détriment d’une « mauvaise » dynamique...
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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 = °
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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 l'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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EXERCICE 1: PREMIER PRINCIPE DE LA THERMODYNAMIQUE APPLIQUE A UN
SYSTEME OUVERT

Soit un systéme constitué d'une entrée et d’'une sortie a travers lesquelles s’écoule un
fluide. On considére un volume de controle fixe dans |I'espace a travers lequel entre et
sort le fluide. Le systéme comprend tout ce qui est dans le volume de contréle. Le
systéme échange avec le milieu extérieur:

e Un transfert thermique spécifique (ou massique) noté g (en J/kg)

e Un travail indiqué spécifique (ou massique) noté w; (en J/kg), c’est le travail regu
par le systéeme autre que celui produit par les forces de pression en entrée et
en sortie du systéme. Il s’agit du travail des parois mobiles agissant sur le fluide
(par exemple celui d’une hélice, ou d‘un arbre en rotation, ...)

e Du fluide avec le milieu extérieur

En régime stationnaire (ou permanent), le premier principe de la thermodynamique
appliqué au systeme ouvert peut s’énoncer de la fagon suivante:

Aegin + Aep, + AR =w; +q (1)

Ou h est I'enthalpie spécifique (ou massique en J/kg), e., est I'énergie cinétique
spécifique (ou massique, en J/kg), e, est I'énergie potentielle spécifique (ou massique
en J/kg).

Ainsi Ae;, correspond a la variation d'énergie cinétique et Aeya la variation d’énergie
potentiel.

1/ GENERALITE SUR LES APPLICATIONS DU PREMIER PRINCIPE EN SYSTEME
OUVERT

Soit une tuyere constituée d'un divergent parfaitement calorifugé.

1.1/ Si I'on souhaite appliquer le premier principe a ce systéme, quels termes sont
présents dans I'expression (1) ? Justifier la présence ou non de chacun des termes dans
I'expression.

1.2/ Soient T, et T; respectivement les températures d’entrée et de sortie du fluide
dans la tuyére. si I'on néglige la vitesse d’entrée v, du fluide a la I'entrée de la tuyére.
Donner une expression pour la vitesse de sortie vg du fluide a la sortie de la tuyere.

1.3/ Si I'on souhaite maintenant appliquer le premier principe de la thermodynamique
a un systéme de type moteur a turbine a gaz (compresseur + chambre de combustion
+ turbine) dans ce cas on ne consideére pas de tuyere. Quels termes sont présents dans
I'expression (1), justifier la présence ou non de chacun des termes dans |'expression ?

Page 3 sur 15




ETUDE DE TURBOREACTEURS

Hypothéses a considérer pour toutes les machines thermiques étudiées par la suite

L'air est un gaz thermiquement parfait: y = 1.4, et sa capacité thermique
massique a pression constante. La variation d’enthalpie d'un gaz
thermiquement parfait s’exprime de la fagon suivante: dh = ¢,dT, oU c, =
1,005 kJ/(K.kg) est la chaleur spécifique a pression constante.

L’'écoulement est supposé unidimensionnel et nous sommes en régime
permanent (stationnaire).

Les variations d’énergie potentielles sont négligées.

Les variations d’énergie cinétiques sont négligées sauf dans les tuyeéres.

Les écoulements dans les tuyéres sont isentropiques.

Les parties mobiles sont : les compresseurs et les turbines. On ne considere pas
d’alternateur.

On néglige les pertes mécaniques par frottements.

La puissance mécanique cédée a la turbine est intégralement transmise au
compresseur.

Les évolutions dans la turbine et dans le compresseur sont isentropiques.

La combustion dans la chambre de combustion est isobare et il n’y a pas de
perte de charge.

Les parameétres thermodynamiques (y et ¢,) de l'air ne varient pas avec la
température de méme que le débit massique d'air D,,, = 50 kg/s . Bien qu'il y ait
combustion, on ne considérera pas |'évolution de la composition chimique du
mélange gazeux.

Le pouvoir calorifique massique du carburant utilisé (kérosene) est p, =
50 MJ /kg.

Loi des gaz parfaits: p = prT

Pour une transformation isentropique, on a ’% = constante

2/ TURBOREACTEUR SANS POST-COMBUSTION

Figure 1: schéma du turboréacteur 1
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On souhaite étudier le modeéle de réacteur (Figure 1) équipant un avion de chasse. Les
propriétés de I'écoulement sont décrites ci-apres :

(1)>(2) L'air ambiant (T, = 298K,p, = 1013,25 hPa) est aspiré et comprimé par le
compresseur. Le taux de compression du compresseur est tel que 7,_, = 10,5. L'air
pénetre ensuite dans la chambre de combustion (a la température T, et a la pression
p,) ou le carburant est injecté.

(2)=>(3) La combustion du kérosene, I'air subit un réchauffement isobare (p; = p,)
jusqu’a la température T; = 1200 K.

(3)>(4) Le mélange gazeux se détend partiellement dans la turbine.

(4)>(5) Les gaz sont admis dans la tuyere a section variable oU la détente des gaz se
poursuit jusqu’a la pression ambiante p; = p; = 1013,25 hPa. La tuyére est parfaitement
calorifugée.

2.1/ Donner une expression littérale de la température T, a la sortie du compresseur.
Faire I'application numérique.

2.2/ Donner une expression littérale du travail indiqué spécifique (ou massique) w; 1,
mis en jeu dans le compresseur.

La valeur numérique du travail indiqué spécifique est w; 1, = 288.7 kJ /kg.
2.3/ En exploitant cette donnée, retrouver la valeur de la température T,.

2.4/ Toujours en exploitant cette donnée, calculer la valeur de la température T, a la
sortie de la turbine.

2.5/ Donner une expression littérale de la pression p, a la sortie de la turbine. Puis faire
I'application numérique

2.6/ Donner une expression littérale de la température Ts a la sortie de la tuyere. On
rappelle que la tuyere est parfaitement calorifugée.

On souhaite maintenant évaluer les puissances cinétique et thermique du
turboréacteur.

2.7] Quelle est la relation simple qui existe entre la puissance cinétique (en J/s), le
débit massique d'air D,,,(en kg/s) et I'énergie cinétique spécifique e. (J/kg).

2.8/ La température Ts a la sortie de la tuyére vaut 715 K. Donner une expression de la
puissance cinétique P, de I'écoulement a la sortie de la tuyere, on néglige la vitesse
d’entrée des gaz.

2.9/ Calculer la vitesse d’éjection des gaz ainsi que la puissance cinétique.

2.10/ Etablir I'expression littérale puis calculer la puissance thermique P, recue par
I"air dans la chambre de combustion (2-3).

2.11/ Si la puissance thermique P, est de 40,8 MW, calculer le débit massique Dyerosene
(consommation spécifique de carburant en kg/s).
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2.12/ Calculer le rendement global du turboréacteur n,,. (Rapport puissance cinétique
sur puissance recgue par l'air).

3/ TURBOREACTEUR AVEC POST-COMBUSTION

On considére maintenant un turboréacteur avec post combustion (Figure 2)

Figure 2 : schéma du turboréacteur 2 (avec postcombustion)

Les températures et pressions des états (1), (2), (3) et (4) obtenues dans la premiere
partie du probléeme sont inchangées. Nous ajoutons maintenant une seconde
combustion entre la turbine et la tuyére.

(4)>(6) avant l'entrée dans la tuyere, l'air est chauffé de la température T, a la
température Ty = 2000 Kde maniére isobare pg = p, = 4.75 bar via la post combustion.

(6)>(7) Les gaz sont admis dans la tuyere a section variable ou la détente des gaz se
poursuit jusqu’a la température T, et la pression ambiante p;, = p; = 1013,25 hPa .

Le débit massique de I'écoulement d’air reste inchangé D,, = 50 kg/s.

3.1/ Connaissant Tg, montrer que la température T, a la sortie de la tuyere est de
1286 K. La tuyére est parfaitement calorifugée.

3.2/ Calculer le transfert thermique spécifique (ou massique) q,_¢ recu par l'air lors de
la postcombustion.

3.3/ Calculer la puissance cinétique P,z des gaz a la sortie de la tuyére ainsi que la
vitesse d’'éjection des gaz. On néglige la vitesse a |I'entrée de la tuyere.

3.4/ Calculer la puissance thermique totale recue par I'air dans le turboréacteur (B),
en déduire la consommation de kéroséne.

3.5/ Calculer le rendement thermique du réacteur n, (5.

3.6/ Commenter les valeurs numériques de rendement et de consommation obtenues
pour les réacteurs A et B.
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3.7/En générale, la post combustion ne doit pas étre maintenue plus d’une dizaine de
minutes, pour quelles raisons ?

EXERCICE 2: SONDE DE MESURE A PRESSION DYNAMIQUE

Un aéronef se déplace a une vitesse U subsonique avec M < 0.3, il vole au niveau de la
mer, il est équipé d'une sonde de mesure de pression dynamique (voir Figure 3).

Figure 3: Sonde de mesure a pression dynamique (utilisation d’'un manomeétre différentiel pour mesurer
la différence de pression)

L'objectif de ce dispositif est de mesurer la vitesse U de |'écoulement amont.
Hypotheses:
e Les points O et O’ sont infiniment proches ce qui fait que I'on peut dire:
Po = Do €LV, = vy =U

e |lIn'y a pasd'écoulement dans la sonde, celle-ci étant bouchée a son extrémité.
Ainsi le point A est un point d’arrét.

e On considére qu’au pointBona:vg =v,.

e Ladifférence de hauteurzz —z, = 0

Données:
Masse volumique de I'air : 1.2 kg/m?3
Masse volumique de I'eau : 1000 kg/m3

1kt=1.852 km/h

1/ Comment s'appelle le dispositif représenté sur la Figure 1?

2/ Le nombre de Mach de I’écoulement étant inférieur a 0.3, que peut-on dire de
I'écoulement ?

3/ En considérant nos hypotheses, exprimer la vitesse U en fonction des pressions
Pa,pp €t de la masse volumique de l'air p,;,. (utilisez les lignes de courant 0A et 0’B)

4/ Quelle serait la différence de pression pour un aéronef volant a 160 kt ?
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On remplace maintenant le manomeétre différentiel par un tube en U contenant un
liquide incompressible, a savoir de l'eau. En régime stationnaire, le liquide est
immobile. Introduisons les points A’ et B’ (Figure 4).

Figure 4: Sonde a mesure de pression dynamique (utilisation d’un tube en U contenant un liquide
incompressible en remplacement du maometre différentiel).

L'air est immobile entre le point B et le point B, il est immobile entre les points A et
A’. La colonne de liquide I'est également.

5/ Utilisez la relation de la statique des fluides pour donner:

e Une expression de la différence de pression pg — pg’
e Une expression de la différence de pression p, — p,-
¢ Une expression de la différence de pression p,, — pg,

6/ En déduire une expression de la différence de pression : p, — pg. Quels termes peut-
on négliger dans cette expression et pourquoi ?

7|Quelle différence de hauteur pour une vitesse de 160 kt ?

8/On mesure maintenant une différence de hauteur de zz, — z,» de 5 cm, quelle est |a
vitesse de I'aéronef ?
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EXERCICE 3: SIMILITUDE

En physique, il est d'usage d""adimensionner" les équations afin de faire apparaitre des
parametres de similitude et de s’affranchir des unités d’un systéme.

1/ Quel est l'intérét des parameétres de similitude ?

Soit I’équation de Navier Stokes régissant les écoulements incompressibles
instationnaires pour un fluide visqueux. Dans le cas unidimensionnel et en négligeant
les effets de la gravité, elle s’écrit :

ou Odu_  1dp  0%u

EJ’”&_ p Ox Vox?

Avec u la vitesse en (m/s), p la masse volumique (en kg/m?), p la pression du fluide (en
pa), v la viscosité cinématique (en m?/s).

La viscosité cinématique s’exprime en fonction de la viscosité dynamique: v = -

Soient les parameétres sans dimension suivants :

X o Uyt . u . D . p
= =7 Y=y pT=—"
L poUy” Po

Avec:
L une longueur caractéristique constante (par exemple la corde d’une aile d'avion)
U, la vitesse de I'écoulement a I'infini amont (vitesse constante).

po la masse volumique de I'écoulement a I'infini amont (dans le cas incompressible,
po = p)
2/ Montrer que I'équation de Navier Stokes adimensionnée s’écrit :

out  ou’ 19p* 10%u*

+ = +=
ot % axr p* 0x N gx*?

Avec N, a déterminer.
3/ A quel nombre sans dimension correspond N ? quelle est sa signification physique ?

Soit un aéronef se déplacant a la vitesse v,, a la pression atmosphérique p,. On réalise
une maquette a I'échelle 1/20. On souhaite effectuer des essais dans une soufflerie a
air a la méme vitesse que I'aéronef a I'échelle 1/1.

4/ A quelle pression doit fonctionner la soufflerie si on suppose que la température et
la viscosité de I'air reste constante.

Données:

-L'air est régi par la loi des gaz parfaits: p = prT

Six'=ax alors 2= x 9 _ 49
x dx ax/ axr

-Dans le cas incompressible : p* = —=1

P
Po
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EXERCICE 4: SYSTEME DE TENUE D'INCLINAISON

Afin de concevoir un systeme de tenue d’inclinaison choisie par le pilote, on s’intéresse
a I'équation suivante :

Iep = Lyp + Lps ADSL
Ou lI'on a écrit :
-1, l'inertie de I'aéronef autour de I'axe de roulis
-p la vitesse de rotation de I'aéronef autour de I'axe de roulis
-ADSl la variation de position du manche en latéral par rapport a une position
d’équilibre initiale pour laquelleonap = 0rad.s™?!
-L, et Lps des coefficients dépendant des conditions de vol a I'équilibre initial et des
caractéristiques de I'aéronef

1- Décrire I'équation physiquement et expliquer chacun de ses termes.

. . P
2- Donner I'expression de la fonction de transfert oL &N Laplace. Et donner la
condition de stabilité de I'aéronef. (On notera la variable de Laplace s)
3- Sachant que la variation d’inclinaison par rapport a la valeur a I'équilibre initial
. s . . . daa
Ag est directement reliée a la vitesse de roulis par la relation: d—;” =p, donner
: . A . .
I'expression de la fonction de transfert DL L'aéronef est-il stable ?
4- Dessiner le schéma bloc d’un systeme de tenue d’inclinaison.

Pour cela, on part du principe que |'avion a une certaine inclinaison ¢ au départ.
Le pilote demande alors une variation d’inclinaison consigne Ag,.

Le systeme agit directement sur la position du manche AD§l et capture la
variation d’inclinaison de I'avion Ap générée. L'ordre au manche AD6I varie en
fonction de I'écart Ap, — Ag.

On supposera le capteur de mesure de la variation d’inclinaison parfait.

Note : on écrira le gain du correcteur proportionnel K.

5- Donner le signe du gain K.

6- Montrer que I'on a la fonction de transfert :

AD KLps
A®,  5(Iys—Ly) + KLps,

7- Apreés avoir donné le signe du coefficient Lyg;, dire si le systeme est stable.
Bonus : donner la condition sur le gain K pour qu'il apparaisse des oscillations
dans la réponse de |'avion.
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On a tracé le diagramme de Bode de notre avion naturel :

8- Donner les marges de gain et de phase. Est-ce surprenant ?

9- Pour une consigne du pilote de type échelon d’amplitude ¢y, donner I'erreur
sur la variation d’inclinaison de I'avion réellement obtenue.

10- Est-ce un résultat étonnant? Pour plus de représentativité, qu’aurait-on do
modifier dans notre schéma bloc ?

Question bonus
On donne I, = 2000 kg.m?, Lps = 4 000 kg.m*s™? et L, = —1 000 kg.m*s™".
(Valeurs données a titre indicatif)

11- Décrivez le graphique suivant :
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EXERCICE 5: HUIT CUBAIN

On s’intéresse au mouvement d’un avion (assimilé a un point matériel G de masse m)
pendant une manceuvre de type "huit cubain":

On définit deux reperes :
-terrestre (supposé Galiléen) R, = (0,xg,¥q,7,) avec 0 un point fixe de la Terre,
X, pointé dans le sens d’avancement initial de |'avion, y, pointé vers la droite et
z, vers le bas
-avion R = (G,%,y,Z) avec G le centre de gravité de I'avion, X pointé vers le nez
de I'avion, y pointé vers la droite et Z vers le bas

La trajectoire de I'avion est contenue dans le plan (¥, 7).
On notera l'inertie de I'avion autour de ses différents axes respectivement I, 1, 1,.

On notera:
-la poussée T
-la portance F,
-la trainée F,

On suppose que I'angle de calage des moteurs est nul de sorte que T = TX.

A. Premiére phase: palier a vitesse constante

1- Ecrire le Principe Fondamental de la Dynamique appliqué a I'avion.
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On définit I'assiette comme étant I'angle de rotation autour de I'axe y =y, entre les
deux reperes terrestre et avion.

On écrira le coefficient de portance de l'aile C,(a) = C,,a, et le coefficient de trainée
C.(a) = Cyo + kC2.

2- Donner l'expression du calage des ailes y.,; pour que l'assiette soit nulle dans
les conditions de vol données.

Données::
m = 750kg
p=1225kg.m™3

S$=10,85m?

V =200 km/h

C,q = 5,7rad™?
Cro = 0,006

k = 0,05

SCy fus+trains = 1,5 m?

3- Donner la poussée des moteurs, en supposant que le calage des ailes est celui
qui permet d’avoir une assiette nulle.

B. Deuxieme phase: la boucle

On supposera que lI'avion décrit un cercle parfait de rayon R, et que le vecteur vitesse
est toujours porté par I'axe X.

4- Ecrire les deux relations données par le PFD projeté suivant les axes X et Z.

5- Montrer que la norme de l'accélération centripéte d'un point matériel
décrivant un cercle de rayon R a vitesse de rotation constante w s’écrit Rw?.

6- Ecrire les relations en supposant que la vitesse de |'avion est constante.

7- Quelle incohérence voit-on apparaitre ? Commentaires ?
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On introduit le repére air comme suit : (G, x,, V4, Z4) avec x, qui porte le vecteur vitesse
V et z, vers le bas et contenu dans le plan de symétrie de |'avion.

8- Donner la relation entre assiette, incidence, pente (angle entre les vecteurs X,
et x,) et calage des ailes.

9- Ecrire les deux relations du PFD dans le repere air.

On suppose que:
-I'angle @ — y.q; reste tres petit
-la vitesse est toujours constante pendant la boucle, de valeur connue

-on connait l'altitude (p)
-la projection de la poussée et la trainée suivant I'axe z, est négligeable devant celle

de la portance

10- Déterminer les inconnues du probléme (y, , T, ).

C. Troisieme phase: le retourné

On peut de nouveau supposer que le vecteur vitesse est porté par I'axe X.

11- Quelle équation supplémentaire est a prendre en compte pour décrire le
mouvement de |'avion pendant cette phase ? Ecrire cette relation de maniere
générale.

12- Expliquer de maniere générale quels phénoménes sont a prendre en compte
dans cette relation pour décrire le mouvement de rotation de I'avion.
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EXERCICE 1: PREMIER PRINCIPE DE LA THERMODYNAMIQUE APPLIQUE A UN
SYSTEME OUVERT

Soit un systéme constitué d’'une entrée et d'une sortie a travers lesquelles s'écoule un
fluide. On considére un volume de contrdle fixe dans I'espace a travers lequel entre et
sort le fluide. Le systeme comprend tout ce qui est dans le volume de contrdle. Le
systeme échange avec le milieu extérieur :

e Un transfert thermique spécifique (ou massique) noté q (en J/kg)

e Un travail indiqué spécifique (ou massique) noté w; (en J/kg), c’est le travail recu
par le systeme autre que celui produit par les forces de pression en entrée et
en sortie du systéme. |l s'agit du travail des parois mobiles agissant sur le fluide
(par exemple celui d'une hélice, ou d’'un arbre en rotation, ...)

e Du fluide avec le milieu extérieur

En régime stationnaire (ou permanent), le premier principe de la thermodynamique
appliqué au systéme ouvert peut s’énoncer de la fagon suivante:

Aegin + De, + Ah=w; +q (1)

Ou h est I'enthalpie spécifique (ou massique en J/kg), e., est I'énergie cinétique
spécifique (ou massique, en J/kg), e, est I'énergie potentielle spécifique (ou massique
en J/kg).

Ainsi Ae;, correspond a la variation d’énergie cinétique et Aej,a la variation d’'énergie
potentiel.

1/ GENERALITE SUR LES APPLICATIONS DU PREMIER PRINCIPE EN SYSTEME OUVERT
Soit une tuyere constituée d’'un divergent parfaitement calorifugé.

1.1/ Si I'on souhaite appliquer le premier principe a ce systéme, quels termes sont
présents dans I'expression (1) ? Justifier la présence ou non de chacun des termes dans
I'expression.

e Il n'y a ni paroi mobile ni arbre en rotation, ainsi le terme de travail w; est nul.

e La tuyere est parfaitement calorifugée, le terme de transfert thermique g est
par conséquent nul.

e Lavariation d’énergie potentielle est reliée a la variation d’altitude, qui dans le
cas d'une tuyere peut étre considérée comme nulle.

Ainsi, il reste le terme de variation d’enthalpie spécifique lié a la variation de
température qui est non nulle dans une tuyere ainsi que le terme de variation d’énergie
cinétique liée a la variation de vitesse qui est en générale importante dans une tuyere
efficace. Le premier principe de la thermodynamique en systéeme ouvert s’écrit alors::

Aea-n +Ah =0

1.2/ Soient T, et T, respectivement les températures d’entrée et de sortie du fluide dans
la tuyere. si l'on néglige la vitesse d’entrée v, du fluide a la I'entrée de la tuyére. Donner
une expression pour la vitesse de sortie vg du fluide a la sortie de la tuyere.

Reprenons le premier principe associé a la tuyere :
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Aea-n +Ah =0
1 2 2
E(US — V) +Cp(Ts —Te)=0

Vg

> +cp,(Ts—T,) =0

vg = /ZCP(TQ —Ts)

1.3/ Si I'on souhaite maintenant appliquer le premier principe de la thermodynamique
a un systeme de type moteur a turbine a gaz (compresseur + chambre de combustion
+ turbine) dans ce cas on ne considere pas de tuyere. Quels termes sont présents dans
I'expression (1), justifier la présence ou non de chacun des termes dans I'expression ?

Les transformations dans le compresseur et la turbine sont isentropiques mais
pas dans la chambre de combustion ou g est non nul.

Il'y a des parois mobiles ou en rotation dans la turbine et le compresseur ainsi,
il existe un travail w; non nul.

La variation d’enthalpie est reliée a la variation de température qui est non nulle
dans le cas d’'un moteur a turbine a gaz

La variation d’énergie cinétique est négligée car la variation de vitesse des gaz
est faible.

La variation d'énergie potentielle est reliée a une variation d’altitude, elle est la
encore clairement négligeable en regard des dimensions du systeme.

Finalement, le premier principe de la thermodynamique en systeme ouvert pour un
moteur a turbine a gaz (sans considérer la tuyere) s'écrit :

Ah:WL+C[

ETUDE DE TURBOREACTEURS

Hypothéses a considérer pour toutes les machines thermiques étudiées par la suite

L'air est un gaz thermiquement parfait: y = 1.4, et sa capacité thermique
massique a pression constante. La variation d‘enthalpie d‘un gaz
thermiquement parfait s’exprime de la fagon suivante: dh = ¢,dT, oU ¢, =
1,005 kJ/(K.kg) est la chaleur spécifique a pression constante.

L’'écoulement est supposé unidimensionnel et nous sommes en régime
permanent (stationnaire).

Les variations d’énergie potentielles sont négligées.

Les variations d’énergie cinétiques sont négligées sauf dans les tuyeéres.

Les écoulements dans les tuyeres sont isentropiques.

Les parties mobiles sont : les compresseurs et les turbines. On ne considere pas
d’alternateur.

On néglige les pertes mécaniques par frottements.

La puissance mécanique cédée a la turbine est intégralement transmise au
compresseur.

Les évolutions dans la turbine et dans le compresseur sont isentropiques.
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e La combustion dans la chambre de combustion est isobare et il n’y a pas de
perte de charge.

e Les parameétres thermodynamiques (y et ¢,) de l'air ne varient pas avec la
température de méme que le débit massique d'air D,,, = 50 kg/s . Bien qu’il y ait
combustion, on ne considérera pas |'évolution de la composition chimique du
meélange gazeux.

e Le pouvoir calorifique massique du carburant utilisé (kérosene) est p, =
50 MJ /kg.

e Loidesgaz parfaits:p = prT

e Pour une transformation isentropique, on a /% = constante

2/ TURBOREACTEUR SANS POST COMBUSTION

" ! 8]
0 ; '

: ] 1 g |

. I~ I : -

! Compresseur : Combustion : Turbine : Tuyere :
Ty, P4 (1-2) T3 D2 (2-3) T ps G4 7, p, (4-5) Tsips

Figure 1: schéma du turboréacteur 1

On souhaite étudier le modele de réacteur (cf Figure 1) équipant un avion de chasse.
Les propriétés de I'écoulement sont décrites ci-apres:

(1)=>(2) L'air ambiant (T, = 298K,p; = 1013,25 hPa) est aspiré et comprimé par le
compresseur. Le taux de compression du compresseur est tel que 7,_, = 10,5. L'air
pénetre ensuite dans la chambre de combustion (a la température T, et a la pression
p.) ou le carburant est injecté.

(2)>(3) La combustion du kérosene, I'air subit un réchauffement isobare (p; = py)
jusqu’a la température T; = 1200 K.

(3)>(4) Le mélange gazeux se détend partiellement dans la turbine.

(4)>(5) Les gaz sont admis dans la tuyere a section variable ou la détente des gaz se
poursuit jusqu’a la pression ambiante ps = p; = 1013,25 hPa. La tuyére est parfaitement
calorifugée.

2.1/ Donner une expression littérale de la température T, a la sortie du compresseur.
Faire I'application numérique.

La compression est isentropique, on a o’onc% = const, en utilisant la loi des gaz parfaits

e
p_rT'
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y-1
P2\ v
-T,=T <_) =Ty (12)
P1

TY T, T,
py_l = const —» ply_l = —pzy_l

T, = 298 x 10,5%286 = 5873 K

y—1
Y

2.1/ Donner une expression littérale de la température T, a la sortie du compresseur.
Faire I'application numérique.

Le premier principe en systéme ouvert appliqué au compresseur s'écrit sachant que la
variation d’énergie cinétique et la variation d’énergie potentiel sont négligés. D'autres
parts la transformation est isentropique donc q = 0. |l reste:

Ah =w; 1,
Cp (T, —Ty) = Wi12
La valeur numérique du travail indiqué spécifique est w;,, = 288.7 k] /kg.
2.3/ En exploitant cette donnée, retrouver la valeur de la température T,.
¢, (T, — Ty) = wiz, = 288 700] /kg
T, = 587,3K.

2.4/ Toujours en exploitant cette donnée, calculer la valeur de la température T, a la
sortie de la turbine.

On sait que la totalité de la puissance mécanique cédée a la turbine est intégralement
transmise au compresseur ainsi :

Ppiz+ Pp3sa =0

DmWIZ + DmW34_ - 0
W12
Wiy = Cp(Ty —T3) = —wyp o Ty = ———+T3
p

T, =912.7K

2.5/ Donner une expression littérale de la pression p, a la sortie de la turbine. Puis faire
I'application numérique

La détente partielle dans la turbine est isentropique, on a donc:

Y
T T, Ty Ty\7—1
u:CO"SHEZE*PF%(T:)
pY Py Y p3 ¥
ps = 4.07 bar

2.6/ Donner une expression littérale de la température T a la sortie de la tuyere. On
rappelle que la tuyére est parfaitement calorifugée.

La tuyere étant parfaitement calorifugée, la détente est isentropique.

r-1
=const > Ts =T, (P_s) r
D4

T
y—-1
Y

p
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y—1
K v-1
Ts =T, (p—s) ¥ =912x(0.248) ¥ =612K
p

4

On souhaite maintenant évaluer les puissances cinétique et thermique du
turboréacteur.

2.7/ Quelle est la relation simple qui existe entre la puissance cinétique (en J/s), le
débit massique d'air D,,,(en kg/s) et I'énergie cinétique spécifique e, (J/kg).

Pcin = Dm X ec
2.8/ La température T; a la sortie de la tuyére vaut 715 K. Donner une expression de la

puissance cinétique P, de |I'écoulement a la sortie de la tuyere, on néglige la vitesse
d’entrée des gaz.

Soit vy la vitesse d’éjection des gaz a la sortie de la tuyére :
2
Pein = Dy X ecszx%

2.9/ Calculer la vitesse d’éjection des gaz ainsi que la puissance cinétique.
Le premier principe en systéme ouvert appliqué a la tuyere s'écrit :

Ae iy + Ahys =0

v 2
% +ep(Ts —Ty) = 0> vy = |2¢,(T, — Ts) = 777.4.m/s

On en déduit la puissance cinétique du turboréacteur

2
1%
P = Dy X €, = 50 X % = 15.1MW

2.0/ Etablir I'expression littérale puis calculer la puissance thermique P;;, regue par l'air
dans la chambre de combustion (2-3).

Py = Dme(T3 —T,)
Py, = 50 X 1005 x (1200 — 587.3) = 30.6 MW

211/ Si la puissance thermique Py, est de 40.8 MW, calculer le débit massique Dyerosene
( consommation spécifique de carburant en kg/s).

On sait que le pouvoir calorifique massique du kérosene est P, =5 M]J/kg. Alors,
connaissant la puissance thermique, on peut en déduire la consommation spécifique
de carburant:
P, 408
Dierosene = P_k = ﬁ = 0.816 kg/s
212/ Calculer le rendement global du turboréacteur n,,. (Rapport puissance cinétique
sur puissance regue par l'air). (en I'absence de résultat a la question 210, on utilisera
P,,=40.8 MW)

P 151 P, 15.1 B

=m0 .49, =g _ > _ 03
Ten ="p "= 306 ow Men ="p "= 408
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2/ TURBOREACTEUR AVEC POST-COMBUSTION

On considére maintenant un turboréacteur avec post combustion (cf Figure 2)

Ty, 04 T;f.vlpz T.Wlp'ﬁ TII, P4 Te» De
I

0@

Axe de rotation

Compresseur Combustion Turbine Combustion Tuyere
(1-2) (2-3) (3-4) (4-6) (6-7)

Figure 2 : schéma du turboréacteur 2 (avec postcombustion)

Les températures et pressions des états (1), (2), (3) et (4) obtenues dans la premiére
partie du probleme sont inchangées. Nous ajoutons maintenant une seconde
combustion entre la turbine et la tuyere.

(4)>(6) avant l'entrée dans la tuyere, l'air est chauffé de la température T, a la
température Tg = 2000 Kde maniere isobare pg = p, = 4.75 bar via la post combustion.

(6)>(7) Les gaz sont admis dans la tuyere a section variable ou la détente des gaz se
poursuit jusqu’a la température T, et |la pression ambiante p, = p; = 1013,25 hPa .

Le débit massique de I'écoulement d’air reste inchangé D,,, = 50 kg/s.

3.1/ Connaissant Ts, montrer que la température T, a la sortie de la tuyere est de 1286 K.
La tuyére est parfaitement calorifugée.

La détente des gaz dans la tuyere est isentropique, on peut écrire :

y-1
= const > Ty =T, (&> ¥ =1286K
Pe

T
y—1
Y

p

3.2/ Calculer le transfert thermique spécifique (ou massique) q,_¢ regu par l'air lors de
la postcombustion.

Le premier principe en systeme ouvert appliqué a la combustion isobare (4)-(6) s'écrit:
Ah = q4_ = ¢, (Tg — T,) = 1005 x (2000 — 912) = 1.09 M/ /kg

3.3/ Calculer la puissance cinétique P, des gaz a la sortie de la tuyere ainsi que la
vitesse d’'éjection des gaz. On néglige la vitesse a I'entrée de la tuyere.

Pein = Dy X e

Or le premier principe dans la tuyere s'écrit: Ahg_, + Aeg_7, =0
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1 2
Cp(T7—T6)+§U7 =0

Pin(s) = D X €c = Dy X ¢p(Tg — T;) = 35.9 MW

Vitesse d’éjection des gaz:

1
SVt = p(Ts = T7) = vy = /2cp(T6 ~T,) =1197m/s

3.4/ Calculer la puissance thermique totale regue par I'air dans le turboréacteur (B), en
déduire la consommation de kérosene. (en I'absence de résultat a la question 210, on
utilisera P;,=40.8 MW)

Pin ) = Pna) + D X qa—e = 30.6MW + 54.5MW = 84.3MW
ou
Pin(g) = Ptncay + Dm X qa—e = 40.8MW + 54.5MW = 95.3MW
La consommation de carburant est donnée par:

B Pth,(B) _ 84.5 x 10°

Dkerosene - Pk 50 X 106 =1.69 kg/S
ou
Peny 95.3 % 10°
Dkerosene = Pk = 50 x 106 =1.906 kg/S

3.5/ Calculer le rendement thermique du réacteur 0y, (5.

Peinsy 359 _

Ten®) =, T 43

3.6/ Commenter les valeurs numériques de rendement et de consommation obtenues
pour les réacteurs A et B.

Avec la post combustion, on a deux fois plus de puissance motrice mais on consomme
beaucoup plus de carburant, ce qui fait qu’au final le rendement est Iégerement moins
bon.

3.7[En générale, la post combustion ne doit pas étre maintenue plus d'une dizaine de
minutes, pour quelles raisons ?

La consommation de carburant est tres élevée, de plus les températures et les vitesses
d’éjection sont bien plus élevées, ce qui implique des contraintes mécaniques
beaucoup plus importantes quand la post combustion est présente donc une fatigue
plus importante du matériel.
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EXERCICE 2 : Sonde de mesure a pression dynamique/ correction

Un aéronef se déplace a une vitesse U subsonique avec M < 0.3, il est équipé d'une
sonde de mesure de pression dynamique (voir Figure 3).

manometre
différentiel

J Bo=1
vitesse U ﬂ

Ole
o - A

—r\

Figure 3: Sonde de mesure a pression dynamique (utilisation d’'un manomeétre différentiel pour mesurer
la différence de pression)

L'objectif de ce dispositif est de mesurer la vitesse U de I'écoulement amont.
Hypotheéses :

e Les points O et O’ sont infiniment proches ce qui fait que I'on peut dire :
Po =Dy €TV, =V =U

e Il n'y a pas d’écoulement dans la sonde, celle-ci étant bouchée a son extrémité.
Ainsi le point 4 est un point d’arrét.

e On considere qu‘au point Bon a: vy = v,.

e Ladifférence de hauteur zz — 2z, = 0

e L'écoulement est stationnaire

Données:
Masse volumique de l'air : 1.2 kg/m3
Masse volumique de I'eau : 1000 kg/m?3

1kt=1.852 km/h

1/ Comment s’appelle le dispositif représenté sur la Figure 1°?
C’est une sonde PITOT

2/ Le nombre de Mach de |'écoulement est inférieur a 0.3, que peut-on dire de
I'écoulement dans ce cas ?

Sile nombre de Mach est inférieure a 0.3 alors I'écoulement est incompressible.

3/ En considérant nos hypothéses, exprimer la vitesse U en fonction des pressions
pa,pp €t de la masse volumique de l'air pg;,. (Utilisez les lignes de courant 0A et 0’'B)

L’écoulement est stationnaire et incompressible, dans ce cas la relation de Bernoulli
s'écrit:

Le long de la ligne de courant 04 :
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2 2
PVo PVa
> +p9zp =pas + >

po + +pgzy

A est un point d’arrét, donc par définition v, = 0. De plus z, = z4, ainsi, il reste :

2 2
PVo pU
Pa =DPo 5 Po >
Le long de la ligne de courant O'B:
2 2
Pvo, PV
Po, t 2 +p9zor =gt > +p9zp
D’apres nos hypothéses on a zz — zp, = 0, il reste:
2 2
PYo PV
,+ =pp +
Po ) PB >
On sait que p, =p, et v, = v, = U, finalement:
2 2
PVUp PVo
+ =po + =
PB 2 Po 2 Pa

De plus vg = U, ainsi :

pU? 2(pa —pB)
pp+——=ps > U= f—

4/ Quelle serait la différence de pression pour un aéronef volant a 160 kt ?

Dans le cas d'un aéronef se déplagant a 160 kt :

2 —
160 kt = 296.3km/h = 82.3m/s = U = 2(Pa = pp)
Pair
U2
(Pa—pB) = p‘”; = 4064 pa = 40.64 hpa

On remplace maintenant le manometre différentiel par un tube en U contenant un
liquide incompressible, a savoir de l|'eau. Le liquide est immobile en régime
stationnaire. Introduisons les points A’ et B’ (Figure 4)

\\
+
]

Figure 4: Sonde a mesure de pression dynamique (utilisation d’un tube en U contenant un liquide
incompressible en remplacement du maomeétre différentiel).
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I'air est immobile entre le point B et le point B’, il est immobile entre les points A et A".
La colonne de liquide I'est également.

5/ utilisez la relation de la statique des fluides pour donner :
e Une expression de la différence de pression pg — pp’
La relation de la statique des fluides s’écrit si 'axe z est dirigé vers le haut :
Ap = —pfiiged Az
Pp = Pp' = —Paird (2p — Zp')
e Une expression de la différence de pression py — p,

Pa —Pa’ = —Pairg(Za — Z1)

e Une expression de la différence de pression p,, — pg,

Par —Pp' = —Peaud(Zar — ZB’)

6/ en déduire une expression de la différence de pression: p, — pg. Quelles termes
peut-on négliger dans cette expression et pourquoi ?

Pa—DPg = Pa—pa)+ W —pp)+ ®a —Pp")
Pa —Pp = —Paird(Za — Zy) — Pairg(Zp — Zp') — Peaug(Zar — Zp')
Peau > Pair

Les termes p,i-g(24 — z47) et pqirg(zg — zg') sont petits devant le terme pguu9(2ar — 257),
finalement:

Pa — P = —Peaud(Zas — Zp')
7/Quelle différence de hauteur pour une vitesse de 160 kt ?

On a vu que pour une vitesse de 160 kt, on a p, — pp = 4064 pa, ainsi on peut en déduire
la différence de hauteur:

Pa — PB

eaug

=414cm

(zgr — 241) =

8/0On mesure maintenant une différence de hauteur de zz, — z,» de 5 cm, quelle est la
vitesse de I'aéronef ?

Dans ce cas,

= 102.93km/h

Pair Pair Pair

. jZ(pA—pB): ijeaug(zB,—zm JZpeaug(zB,—zAr)zz&m
S
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EXERCICE 3: SIMILITUDE

En physique, il est d’usage d’adimensionner les équations afin de faire apparaitre des
parametres de similitude et de s’affranchir des unités d’un systeme.

1/ Quel est I'intérét des paramétres de similitude ?

Ils nous permettent de comparer des systemes de tailles différentes. Ils permettent
de simplifier I'analyse d’un systeme d’équations.

Soit I'équation de Navier Stokes dans le cas d’un écoulement incompressible, dans le
cas unidimensionnel et en négligeant les effets de la gravité, elle s’écrit :

ou du_ 1dp  0%u

EJ’”%_ p6x+v6x2

Avec u la vitesse en (m/s), p la masse volumique (en kg/m?), p la pression du fluide (en
pa), v la viscosité cinématique (en m?/s).

La viscosité cinématique s'exprime en fonction de la viscosité dynamique : v = pﬁ
0

Soient les parametres sans dimension suivants :

tt = — u =— p=—7,
pODO Po

Avec:
L une longueur caractéristique constante (par exemple la corde d’une aile d’avion)
U, la vitesse de I'écoulement a I'infini amont (vitesse constante).

po la masse volumique de I'écoulement a l'infini amont (dans le cas incompressible,
Po = p)

2/ Montrer que I'équation de Navier Stokes adimensionnée s’écrit :

ou* N Lou' 1 0p* N 10%u*
ot* u ax*  p*ax* N gx*2

Avec N, a déterminer.

On réécrit les équations en considérant les variables adimensionnées.
9 _dt*d Uy d
at dt ot* L at*
9 dx*d 19
dx dx dx* Lox*

On remplace dans |'équation:

Up? du" u'Up?ou’  polUy®dp*  vU,0%u’
L ot L 0x*  pL ox* L2 gxr2

Uy 0u* N wlUp?ou”  Up? op” N vU, 0%u*
L ot L dx*  p*Lox* L2 gx+?
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On multiplie tout par %
0

*

ou* ou* 10p* v 0%u*

+ =— +—
at* u@x* p*dx*  UyL gx*?

ou*  ou’ 1 op* u  o%u*
+u -——+
aot* ox* p*ox*  poUyL 9x*?

ou*  ou’ 1dp* 1 9%u*

+ = - +—
o ¢ axr p*0x*  Re gx*?

3/ A quel nombre sans dimension correspond N ? quelle est sa signification physique ?
N correspond au nombre de Reynolds:

_ poUoL
u

Re

Le nombre de Reynolds caractérise la transition laminaire turbulent. C’est le rapport
des contraintes inertielles sur les contraintes visqueuses. || permet donc d’évaluer si un
écoulement est dominé par les forces visqueuses ou d’inertie.

Soit un aéronef se déplagant a la vitesse v, a la pression atmosphérique p,. On réalise
une maquette a I'échelle 1/20. On souhaite effectuer des essais dans une soufflerie a
air a la méme vitesse que I'aéronef a I'’échelle 1/1.

4/ A quelle pression doit fonctionner la soufflerie si on suppose que la température et
la viscosité de I'air reste constante.

Les nombres de Reynolds pour I'aéronef échelle 1/1 et la maquette doivent étre
identiques:

P11l — Re. = p2V2L;

Re, = e, =
! 251 g Uy
Onsaitque v, =v, = vy etpu; =, = pde plus L, :2_;
_ P1voly _ Pavoly
T ~ R = 0

Donc on doit avoir p; = ’2)—;, on utilise la loi des gaz parfaits:

P2 _ porT,
20 20

p1=pirTy =
Maisonsaitque T, =T, =T, et p; =po

Finalement on obtient: p, = 20 p,

Données:

L'air est régi par la loi des gaz parfaits p = prT
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Six'=ax alorsZ=%2x2 - g2
ox dx ~axr 7 dxr

Dans le cas incompressible, p* = pﬂ =1
0
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EXERCICE 4: TENUE D'INCLINAISON

Afin de concevoir un systeme de tenue d’inclinaison choisie par le pilote, on s’intéresse
a I'équation suivante:

I:p = Lpp + LpsyADSI
Ou l'on a écrit:
-I, I'inertie de I'aéronef autour de I'axe de roulis
-p la vitesse de rotation de I'aéronef autour de I'axe de roulis
-ADS1 la variation de position du manche en latéral par rapport a une position
d’équilibre initiale pour laquelle on ap = 0 rad.s™!
-L, et Lps des coefficients dépendant des conditions de vol a I'équilibre initial et des
caractéristiques de |'aéronef

1- Décrire I'équation physiquement et expliquer chacun de ses termes.

C’est le théoreme du moment cinétique autour de I'axe de roulis de I'aéronef. D'un
coteé on retrouve les moments (a droite : L,p, Lps;ADSI) qui génerent une variation p de
la vitesse de roulis p, plus ou moins marquée suivant l'inertie de I'aéronef I,.

Le moment L,p provient de la vitesse de roulis puisqu’il en est directement
proportionnel.

Le moment Lp5ADSL provient d’'une variation de position du manche en latéral.
Physiquement il dépend de I'efficacité des ailerons (surface, braquage, distance par
rapport a I'axe de roulis).

Remargue bonus (non demandée dans la réponse) :

Le moment L,p est un moment d’amortissement, il vient du fait que la rotation de
I'avion entraine une variation d’incidence sur les ailes qui tend a freiner |'évolution de
la vitesse de roulis.

2- Donner I'expression de la fonction de transfert A;ﬁ en Laplace. Et donner la
condition de stabilité de I'aéronef. (On notera la variable de Laplace s)
On a I’équation:
Lp = L,p + LpsADSI
En Laplace:
I;sP = L,P + Lp5 ADDL

(Iys — Ly)P = Lps ADDL

p _ Lpsi
ADDL ~ Iys — L,

La condition de stabilité de I'aéronef est que les pdles (racines du dénominateur) de la
fonction de transfert soient a partie réelle négative. Ici il ny en a qu’un et il vaut:
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Ly
L
Il faut donc que I'on ait L, < 0 pour que I'aéronef soit stable.

S =

Remarque bonus (non demandée dans la réponse) :

On retrouve le fait que le moment L,p est un moment d’amortissement, il tend a
freiner I’évolution de la vitesse de roulis puisque pour une variation de roulis donnée
(p > 0o0up <0), on alaccélération p qui est de signe oppose.

3- Sachant que la variation d’inclinaison par rapport a la valeur a I'équilibre initial

dAg

Ag est directement reliée a la vitesse de roulis par la relation: o =P donner

. . Ad . .
I'expression de la fonction de transfert ADDL" L'aéronef est-il stable ?

On a I’équation:

dAp

e P
En Laplace:

SAPp =P
Soit:

P sAD  Lpg
ADDL ~ ADDL ~ Is — L,

AD Lpgy
ADDL — s(Is — Ly)

On note que les pdles de la fonction de transfert sont s = s—p et 0. L'aéronef est toujours

X

stable, on peut parler de stabilité neutre en inclinaison. Cela traduit tout simplement
le fait que (selon notre équation) si le pilote applique une « impulsion » au manche,
I'inclinaison de |"avion finira par se stabiliser a une valeur différente de celle de départ.
Elle ne revient pas a cette derniere, mais ne diverge pas non plus.

4- Dessiner le schéma bloc d’un systeme de tenue d’inclinaison.
Pour cela, on part du principe que l'avion a une certaine inclinaison ¢ au départ.
Le pilote demande alors une variation d’inclinaison consigne Ag,.
Le systeme agit directement sur la position du manche ADél et capture la
variation d’inclinaison de l'avion Ap générée. L'ordre au manche AD6l varie en
fonction de I'écart Ap, — Agp.
On supposera le capteur de mesure de la variation d’inclinaison parfait.
Note : on écrira le gain du correcteur proportionnel K.

On ale schéma:
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A, AD, — AD ADDL A AP
ADDL

AP

Le systeme capture de maniére parfaite la variation d’inclinaison de |'avion et I'on a
donc un retour unitaire (aucun gain, bande passante ou retard).

Le systeme agit de maniere directe sur la position du manche en fonction de I'erreur

sur I'inclinaison mesurée :
ADDL = K(A®D, — AD)

On pose qu’une variation de position du manche ADé§l positive entraine une variation
de vitesse de roulis p positive.

5- Donner le signe du gain K.

D’apres le schéma, il faut que le gain K soit positif. En effet, si le systéeme capte une
variation d’inclinaison trop faible par rapport a la valeur consigne (Ap. — Ap > 0), il doit
faire varier le manche de maniére positive (ADSl > 0) pour augmenter la vitesse de
roulis et donc l'inclinaison.

6- Montrer que I'on a la fonction de transfert :

AD KLps,
A¢c - S(IxS — Lp) + KLD(S'l

On utilise le schéma bloc et la formule de Black:

AD K —=Dol LD5l

Ao KFppr s(Les — L) _ KLps

A 4 g AP ik Lost  s(Iys—Ly) + KLpg
ADDL S(I_X-S — Lp)

7- Apres avoir donné le signe du coefficient Lyg;, dire si le systéme est stable.
Bonus : donner la condition sur le gain K pour qu’il apparaisse des oscillations
dans la réponse de l'avion.

On a directement: Lps > 0, puisqu’une variation de position du manche positive doit
faire augmenter la vitesse de roulis, soit donc donner p > 0.

Pour que le systeme soit stable, il faut que les pdles de la fonction de transfert soient
a partie réelle négative. Les pdles sont donnés par I'équation:
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s(lys—Ly) + KLps; =0

s> = L,s+ KLps = 0
Dont le discriminant est :
A= L5 — 4KLpg I, > 0

Le signe dépendant de la valeur de K puisque L3 > 0 et KLpg 1, > 0.

Dans tous les cas on a la partie réelle des pdles qui vaut soit :

-Pour un discriminant positif :
L, £ VA
Re(sy)) =2——<0
+ 21,

Puisque A< L2 donc VA< |Ly|.

-Pour un discriminant négatif :

Lp
Re(si) = 7 <0
X

Le systeme est donc bien stable, peu importe la valeur du gain K. Le cas limite étant
K = 0 pour lequel on retrouve notre aéronef naturel, et donc une racine nulle.

En revanche, il va apparaitre des oscillations dans la réponse de |'avion suite aux
corrections du systéeme des lors que I'on a un discriminant négatif, soit :
— 72
A= L% — 4KLps L, < 0
2
AKLpsl, > I3

2
LP
4LD611x

K >

On a tracé le diagramme de Bode de notre avion naturel.
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8- Donner les marges de gain et de phase. Est-ce surprenant ?

On a une marge de gain infinie et une marge de phase de 20°:

&0

Magnitude (dB)

-100 4

150

-100 o

-120

Phase ()
E
1

180

-180

10° 10’ 10" 10 10° 10°

Fréguence (Hz)

10

Fréguence (Hz)

10" 10 10° 10°

La marge de gain n’est pas surprenante, on retrouve la méme conclusion qu’a la

question précédente.
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9- Pour une consigne du pilote de type échelon d’amplitude ¢.,, donner I'erreur
sur la variation d’inclinaison de I'avion réellement obtenue.

On utilise le théoréme de la valeur finale :
lim &(t) = limsE(s)
t—>+o s—0

Avec:
e(t) = Ap. — Ag
Et:
E(s) = A®, — AD
Donc:
AD
SE(s) = s(AD, — AD) = sAP, (1 — )
AD,
KL
=sA®, [ 1- bel
s(Lys — Lp) + KLpg
_ 9P KLps
=S —
s s(Les —Lp) + KLpgy
= o1 KLpsi
<0 s(Les — L) + KLpg,
Ainsi :
KLps
lim sE = (1 — ) =0
lim SE(S) = geo (1= 3

L’erreur est nulle.

10- Est-ce un résultat étonnant ? Pour plus de représentativité, qu’aurait-on do
modifier dans notre schéma bloc ?

Le capteur mesurant la variation d’inclinaison de |'avion était supposé parfait. De plus,
le systeme étant stable, il est parfaitement logique de trouver une erreur nulle.

Pour plus de représentativité, il aurait fallu modifier la fonction de transfert du capteur,
en tenant compte du fait qu’il pouvait mesurer I'inclinaison avec une erreur.

Dans ce cas |'avion se stabiliserait a I'inclinaison que le capteur croit étre celle voulue
par le pilote, mais afficherait en réalité une certaine erreur.

Question bonus

On donnel, = 2000 kg.m?, Lps = 4000 kg.m*s™ et L, = —1 000 kg.m*s™".
(Valeurs données a titre indicatif)
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11- Décrivez le graphique suivant:

Lieu d'Evans des racines
30

25 4
20 4
15 H
w10
z
= _ :
= L Fale :-0.2515+0 i
= Gain du retour ; 0.03123
E Bq i
@
= 54
@
é 10 =
15 -
20 -
-25
=30 T T T T T T 1
0.6 0.5 -0.4 03 -0.2 -0.1 o] 0.1
Directions asymptotiques Axe reel
[« ® M Pédlesde la boucle ouverte

Ce graphique représente le lieu des pdles de notre systeme en partant de la boucle
ouverte, qui est directement notre avion naturel :

AD, ADDL AD AP
ADDL

On a donc les pdles qui sont les racines du dénominateur de la fonction de transfert
A(p LDé‘l

ADDL "~ 5(Lys — Ly)

Soit 0 et s—” = —-0,5.

X

Ensuite, le lieu d’Evans trace les pdles de la fonction de transfert en boucle fermée du
systeme en fonction de la valeur du gain K.

On retrouve bien le fait qu’il apparait des oscillations a partir du gain:
2 10002 11
—=20,031

K = = = =
4Lpsl, 440002000 4.4.2 32

De plus, on voit que le systeme est toujours bien stable, peu importe la valeur du gain.

. / n \ . . / . L 1000
Et la partie réelle des pdles des lors qu’ils sont complexes est bien égale a # = 5000 "
2
0,25.
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EXERCICE 5: MECANIQUE DU POINT

On s’intéresse au mouvement d’un avion (assimilé a un point matériel G de masse m)
pendant une manceuvre de type « huit cubain » :

On définit deux reperes :
-terrestre (supposé Galiléen) Ry = (0,%y,¥,29) avec 0 un point fixe de la Terre,
X, pointé dans le sens d’avancement initial de I'avion, y,; pointé vers la droite et
7z, vers le bas
-avion R = (G,%,y,7Z) avec G le centre de gravité de |'avion, X pointé vers le nez
de l'avion, y pointé vers la droite et Z vers le bas

La trajectoire de I'avion est contenue dans le plan (%, 7).
On notera l'inertie de I'avion autour de ses différents axes respectivement I, I, I,.

On notera:
-la poussée T

—

-la portance F,
-la trainée F,

On suppose que I'angle de calage des moteurs est nul de sorte que T = TX.

A. Premiére phase: palier a vitesse constante

1- Ecrire le Principe Fondamental de la Dynamique appliqué a l'avion.

-

ma=0=mg+T+F,+F,
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On définit I'assiette comme étant I'angle de rotation autour de I'axe y =y, entre les
deux reperes terrestre et avion.

On écrira le coefficient de portance de l'aile C,(a) = C,,a, et le coefficient de trainée
Ci(a) = Cyo + kC2.

2- Donner |'expression du calage des ailes y.,; pour que l'assiette soit nulle dans
les conditions de vol données.

On projette le PFD suivant |'axe vertical terrestre:
1
mg — Tsiné —EpSVZCZ =0
Et I'axe horizontal terrestre :

1
TcosO — EpSVZCx =0

Pour une assiette nulle, on a directement :
1
mg —EpSVZCZ =0

Soit:
_ 2mg
“ sV,

Donc il faut caler les ailes d’un angle y.,; = @ pour que l'assiette soit nulle dans ces
conditions.

Données :
m = 750kg
p=1225kg.m3

S =10,85 m?

V =200km/h

Coq = 5,7rad™?
Cyo = 0,006

k =0,05

SCy fus+trains = 1,5m?

3- Donner la poussée des moteurs, en supposant que le calage des ailes est celui
qui permet d’avoir une assiette nulle.

On calcule I'incidence/calage des ailes:

2mg 2.750.9,81 .
Yeal = O = pSVZCZa = 200°2 = 0,06 rad = 3,6

Ensuiteon a:

1
TcosO — EpSVZCx =0
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Qui donne:

1 1 2002
T = EpVZ(SCx + SCy fus+trains) = 5 1,225 <¥) (10,85[0,006 + 0,05.(5,7.0,06)%] + 1,5)

=3100N

B. Deuxieme phase: la boucle

On supposera que l'avion décrit un cercle parfait de rayon R, et que le vecteur vitesse
est toujours porté par I'axe x.

4- Ecrire les deux relations données par le PFD projeté suivant les axes ¥ et Z.

Ona:
mid=mg+T+F,+F
Avec:
x
86>0
Xo
zZ
Zg
Soit:
md = mgz, + TX — F,Z — F,X
Avec:
1 2
FZ = EIDSV CZ
1 2
E, = EPSV Cy
Donc suivant I'axe x :
ma, = —mgsind +T — F,

Et suivant I'axe z :
ma, = mgcosd — F,

5- Montrer que la norme de I'accélération centripete d’un point matériel décrivant
un cercle de rayon R a vitesse de rotation constante w s’écrit Rw?.

Page 24 sur 28



On prend le schéma:

—Rwz % .
NGoX
R
0 6>0
X0
z
—
Zg

On écrit:

d20G Rdzaz ol dx o d;’c’+d94 N d —o?)
= = = _— — — * X — —_(—
dtg dtg, dtg, \dtg, dt” wz

6- Ecrire les relations en supposant que la vitesse de |'avion est constante.
Dans notre cas on doit avoir a, = 0 et a, = —mRw? soit :
0=-mgsind +T —F,

—mRw? = mgcosh — F,

7- Quelle incohérence voit-on apparaitre ? Commentaires ?

Si V =Rw est constante, c’est que w l'est également. Donc mRw? = cste et F, =
1 . . . . . . -
EpSVzCZ = cste car on a supposé que la vitesse était toujours portée par le vecteur X,
donc l'incidence est nécessairement constante.

Donc d’aprés la seconde relation on a mgcosf = cste donc 6 = cste, ce qui est
incohérent.

On le comprend bien puisque I'on souhaite une accélération constante suivant I'axe Z,
sachant que le poids participe a celle-ci et sa composante n’est pas constante au cours
de la rotation de l'avion...

Si I'on veut une accélération constante dans nos conditions, il faut que I'incidence
varie.

On introduit le repére air comme suit : (G, x4, V4, Z4) avec x, qui porte le vecteur vitesse
V et 7z, vers le bas et contenu dans le plan de symétrie de I'avion.
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8- Donner la relation entre assiette, incidence, pente (angle entre les vecteurs x,
et x,) et calage des ailes.

On a le schéma suivant:

Et il apparait directement que:

yt+ta=0+yq

9- Ecrire les deux relations du PFD dans le repére air.

On a toujours:
ma = mygz, + TX — F,Z — F,X

Soit:
maxa = —mgSiTl]/ + TCOS(OC - Vcal) - FX

ma,, = mgcosy — Tsin(a —yeq) — F;

On suppose que:

-I'angle a — y.q; reste tres petit

-la vitesse est toujours constante pendant la boucle, de valeur connue

-on connait laltitude (p)

-la projection de la poussée suivant I'axe z, est négligeable devant celle de la portance

10- Donner un moyen de déterminer les inconnues du probléeme.

Ona:

ma,, =0 =—mgsiny +T — F

dy\?
ma,, = —mR (E) =mgcosy — F,
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On connait par hypothese V, donc R%, donc y(t) pendant la boucle.

On détermine a et T en écrivant :

1
0 ~ —mgsiny + T — EpSVZCx

2

R(dy) ! SV2c
m ac) = mgcosy 2p z

Sachant que:
Cy(a) = Chp

Cy(a) = Cyo + kCZ

Ce qui nous laisse deux équations et deux inconnues.

La seconde permet de connaitre a(t) :
2

1 dy
—pSV2C, ~ mgcosy + mR (—)

2 dt
2 dy z
C, = P mgcosy + mR (E)

t) : + R(dy)2
a( ~pSV2Cm mgcosy + m T

La premiere permet d’en déduire la poussée T(t) :

1
T = mgsiny + EpSVZCx

Enfin on peut trouver I'évolution de I'assiette 6(t) grace a I’équation angulaire:
0@) =y(®) +al®) = vea

C. Troisieme phase: le retourné

On peut de nouveau supposer que le vecteur vitesse est porté par I'axe X.

11- Quelle équation supplémentaire est a prendre en compte pour décrire le
mouvement de I'avion pendant cette phase ? Ecrire cette relation de maniere
générale.

Le Théoréme du Moment Cinétique projeté suivant I'axe X. On peut I'écrire sous la
forme:
Lp =1L
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Avec p la vitesse de rotation de I'avion autour de I'axe X, et L la projection de la somme
des moments s’exercant sur I'avion suivant ce méme axe.

12- Expliquer de maniere grossiere quels phénomeénes sont a prendre en compte
dans cette relation pour décrire le mouvement de rotation de I'avion.

Ce qui met en rotation I'avion c’est la différence de portance entre ses deux ailes. Cela
est rendu possible grace au braquage des ailerons de maniére antisymétrique. D'un
coté on baisse |'aileron pour augmenter la portance de l'aile, de I'autre on le monte
afin de la réduire.

Suivant la position de l'aileron par rapport a I'axe avion ¥, on a un moment généré plus
ou moins important. Le moment total des deux ailes met en rotation I'avion.

Pour aller plus loin, on peut prendre en compte I'amortissement aérodynamique d0 a
I'effet de la vitesse de rotation p sur lI'incidence des ailes. En effet, I'aile qui voit sa
portance augmenter va donc « monter ». La vitesse percue par l'aile viendra un peu
plus du dessus, réduisant son incidence et donc sa portance. Inversement pour laile
dont la portance diminue. Globalement cela tend a amortir le mouvement de I'avion
en roulis, et évite que I'on trouve mathématiquement une vitesse de rotation qui ne se
stabilise jamais...

Pour aller encore plus loin, on peut prendre en compte les effets de couplage inertiel
dus a une répartition de masse non uniforme autour de |'axe de roulis (dans le plan
(*,G,2)).

La mise en rotation de |'avion autour de |'axe de roulis génére une vitesse de lacet, qui
elle-méme aura une répercussion sur la vitesse de roulis.

On doit alors écrire les deux équations:

Lp =L+ L,
L,y =N+ 1L.,p
Soit:
. Iz Ixz
p= L+
Isz - I)%z Isz - IJ%Z
Ix Ixz

N +
Isz - I)%z lez - I;%z

Avec I, le terme d’inertie croisé qui témoigne de la répartition non uniforme de la
masse autour de I'axe de roulis.
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Exercice 1: Equation aux dimensions

Constante universelle des gaz

1. Déduire les dimensions de la constante universelle des gaz parfaits R via
I"écriture de I'équation aux dimensions de la loi des gaz parfaits PV = nRT

2. En déduire la relation qu’il y a entre la constante universelle des gaz R et la
constante d'un gaz donné de masse molaire M notée r et de dimensions

U/kg/K).
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Exercice 2 : Mécanique du vol

Un planeur de masse 400 kg et dont la polaire est représentée sur la Figure 2 se trouve
dans une masse d’air calme. Sa surface alaire est de S=16m?. Son altitude initiale est
de 3000 ft. Il effectue une descente de pente y, (angle entre I'axe horizontal terrestre
X, et I'axe portant le vecteur vitesse x.s, (Figure 1). On considere sa vitesse V,
constante pendant la descente. On cherche a calculer la distance sol parcourue lors
de sa descente.

—
Xo
.‘_ _____________________________________________
Xaer? o
e

Figure 1: représentation du repére aérodynamique et du repére terrestre.

1.4
Soit la polaire de notre planeur Caa
représentée ci-contre (associée au v ot e,
profil RG15), I'’équation de celle-ci 1 .
7 . 7 . [ ]
(hor‘s décrochage) est exprimée ci- o =
apres: =
0.6
P ®
Cxa = Cxo + kCyq 04 =
. . . 02 ®
Le coefficient de portance s’exprime Cxa
. 0 -
de la fagon suivante: ob2 obe o.be obe
-0.2 L]
Cra = Cy, (a — ap) 04 o £
0.6
Figure 2 : représentation de la polaire
Cxo 0.0079
k 0.0413
Gradient de portance C,_ 5.8 rad”
Incidence de portance nulle 210
o )
Finesse max 27.7

Tableau 1: données utiles a la résolution du probléme.
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10.

Quelles sont les forces s’exercant sur le planeur lors de sa descente ? Faire un
schéma.

Exprimer le bilan des forces exercées sur le planeur. Exprimer ce bilan sur les
axes aérodynamiques, et donner |'expression du taux de chute V.

On considéere maintenant que la pente y, est faible, dans ces conditions
exprimer la pente y, en fonction de la finesse de |'aéronef. Faire de méme avec
V,.

Quelle grandeur faut-il optimiser pour atteindre la distance maximum
franchissable lors de la descente ? Justifier.

. . C. / .
Montrer que la finesse max est atteinte pour C,, = Cyq fmax = f%’ , en déduire

une expression de Cyq rmax €t de la finesse max fq, €n fonction de €y, et k. Faire
I"application numérique.

Quelle est I'incidence de finesse max ?

Cxa

Cza3/2‘

Montrer que pour minimiser le taux de chute (1), il faut minimiser

Calculer les valeurs de C,, et C,, associées.

Calculer la distance parcourue si I'on effectue une descente a pente mini, et si
I'on effectue une descente a V, mini.

La vitesse absolue V, a la pente mini est-elle plus ou moins importante que la
vitesse absolue V, a V, mini ?

Calculer V,,, . etV,, . en considérant que la masse volumique de l'air est
¥ amin Y Zmin

constante et égale a 1,225 kg/m3. Pour information, on donne : 1 m = 3,28 ft.
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Exercice 3 : Automatique

Speed hold mode

On étudie un pilote automatique sur hélicoptére Lynx dont la fonction est la tenue de
vitesse longitudinale (Speed hold mode). On se place en palier a 120 kts.

On suppose que seules les vitesses longitudinale V, et verticale V,, ainsi que la vitesse
de tangage q et |'assiette 6 changent.

Les deux commandes susceptibles de varier sont le cyclique DDM et le collectif DDT.
Pour simplifier, on supposera méme que le collectif reste fixe dans notre étude.

L AV,
ADDM —
. Ay
H/C dynamics
ADDT — 1
> Af

Schéma d’étude initial
ADDM,ADDT, AV,,AV,,q, A0 correspondent en fait a la variation de valeur de
DDM,DDT,V,,V,,q,0 par rapport a la position d’équilibre initiale (palier 120 kts)

On observe la réponse de I'hélicoptére a un échelon au cyclique d'un degré:

w
.
E
g
-2DD|||||||||||||||||
b 1 2 3 4 &5 B 7 8 @ M 11 12 13 14 15 18
t
w
g 100
£ ¢
r—r 1T 1T —T17T 17 1T "1 "~ 1T "~ 1T "7 1T 71T 1T ™17 ™71 ™11
b 1 2 3 4 &5 B 7 8 @ M 11 12 13 14 15 18
t
7 2
=
=
=0

=]
a
k3
L)
L
L]
[}
=]
o
(=]
-
=]
a
-
-
k3
-
L]
-
L
-
oh
=y
m

Assiette (rad)
o =]

1- Commentez l'allure des courbes, tout en se rappelant que l'on souhaite
implémenter un Speed hold mode dans I'hélicoptere.
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Pour une vitesse donnée, on a une assiette associée. Ainsi, afin de contréler la vitesse
de I'hélicoptere, le systeme composé du Speed hold mode va plutét chercher a
stabiliser une assiette qui donne la vitesse de consigne voulue par le pilote.

L'assiette répondant de maniere beaucoup plus rapide que la vitesse aux sollicitations
au cyclique, on réalise ce que I'on appelle un schéma avec une Inner Loop pour
stabiliser I'assiette et une Outer Loop pour stabiliser la vitesse.

On améliore aussi le systeme grace a des correcteurs Proportionnel/Intégral/Dérivé
PID pour chaque boucle:

1

@- PID 1 5

X' PID2
3
Rate limiter — _/— I AV,
ADDM,,; AV,
H/C dynamics
q
ADDT ——» Ratelimiter [ / " » AG

Schéma du Speed hold mode

2- A quel chiffre (1,2,3) correspond: la commande de cyclique finalement
envoyée au rotor, la vitesse de consigne affichée par le pilote et l'assiette
consigne.

On s’intéresse plus particulierement au réglage des gains PID de la boucle en assiette.
On donne d’abord la fonction de transfert entre assiette et sollicitation au cyclique
de I'hélicoptere « naturel » (cf schéma d’étude initial) :

2 -15:3
—0,92 — 27,225 — 30,955 — 1,78.10" *°s AB

ADDM ——
0,27 + 0,135 4+ 0,07s2? 43,5353 + s*

On peut écrire:
0,27 + 0,135 + 0,075 + 3,53s53 + s* = (s + 0,4)(s + 3,5)(s%2 — 0,45 + 0,18)

3- Commentez ce résultat en lien avec I'allure des courbes vues en question 1.
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On trace le diagramme de Bode de la fonction de transfert assiette/sollicitation au
cyclique:

- 0
]
=
[a}]
E .50
=
=4 i
1]
= 004
T T T T T 1
3 2 -1 ] 2
10 10 10 10 10 10 10
Fréquence (Hz)
o
—~ 504
[uk]
W
m
& -100
-150
T T T T T 1

Fréquence (Hz)

4- Décrivez la maniére dont l'assiette de |'hélicoptére va répondre suivant la
sollicitation au cyclique, et dites sur la partie « gain » a quoi correspond le pic.

On souhaite régler les gains PID du correcteur de |'Inner Loop :

—0,92 — 27,225 — 30,955% — 1,78.10" 1553
Af PID2 [— Ratelimiter [— _/_ ' ' ’ ' > A6
¢ 0,27 + 0,135 + 0,0752 + 3,5353 + s+

On s’intéresse a la réponse a une commande de type échelon de 0,05 rad.
On souhaite qu’elle soit assez rapide, et on ne tolere aucune erreur sur la valeur finale.
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5- Quel jeu de gains est-il préférable de sélectionner ? Pourquoi ?

0055 o

] #:20.788
0053 N voos |
0045 - Fo20. 706
] Y:0.05

0.04

0035 4

Assiette (rad)

0.03

0.025

0oz 4

0015 T T T T T T T T T T T T

0.052 -
] X:20.796
0.05 (\; v:0.049
£l

0048

X:28.7086
0.040

0.048 -

0.044

0042

0.04

0,038

Assiette (rad)

0,036 —
0034—-
0.032
003—-

0028 H

0.028 T T T T T T T T T T T T

006 o
0.0ss —-
X:20.796
008 _’ ¥:0.06 L
2 oo ] X290 706
2 ] ¥:0.05
2 0044
<C
3
0035 ]
0.03 4
0025 T T T T T T T T T T T T T T 1

6- La fonction de transfert du capteur est a 1. Qu’est-ce que cela signifie, et
pourquoi est-ce un cas plus optimiste qu’en pratique ?
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7- A quoi correspondent (et quelle est leur utilité en pratique) les blocs « Rate
limiter » et « saturation » ?

Rate limiter

/_.

On integre le jeu de gains dans le systeme Speed hold mode complet, on note la
réponse a une commande de type échelon de 5m/s:

EE
=
e
Z g
w0
£
L -0
_—
w oo
=]
b
R
= -2
= 0
=
[ak)
=
=
w 05
w
<L
8-

O
i

Expliquez ce qu'il se passe.

I"hélicoptere en palier ?

Y a-t-il des « problemes » éventuels a n’utiliser que ce systéeme

—
x.29.82
¥5.017
I T T T T T T T T T T 1
8] 2 10 12 14 186 18 20 22 24 28 28 a0
X:20.754

N0.409
I T T T T T T T T T T 1
o 2 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 a0
=l

X.29.754

-0
T T T T T T T T T T T 1
u] 2 10 12 14 18 18 20 22 24 28 28 30
X.20.754

Y-0.018
T T T T T T T T T T T 1
a] 2 10 12 14 16 18 20 22 24 286 28 a0

pour piloter

10- Quelles hypothéses simplificatrices a-t-on faites, et qui peuvent impacter les
résultats ?
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Exercice 4 : Thermodynamique

Etude du cycle du moteur Lycoming 0-360 : Cycle Beau de Rochas-Otto

Le Lycoming O-360 est un moteur de type «flat »
a 4 cylindres utilisé sur des aéronefs légers (PIPER
PA-28, CESSNA 172 CABRI G2, ..). Nous allons
donc étudier un cycle de ce moteur dans le cas
idéal. L'objectif est de comparer le rendement
thermique du modeéle idéal avec le rendement réel
du moteur.

Les caractéristiques du moteur sont données dans
le Tableau 2.

Cylindrée 5900 cm3
Nombre de cylindres 4
4. Vi
Rapport volumétrique ¢ £=y =8.5
Alésage du cylindre D 130.2 mm
Course du piston C 1111 mm
Cycle 4 temps
Puissance 180 ch a 2700 tr/min

Tableau 2: caractéristiques du moteur Lycoming O-360

DESCRIPTION DU CYCLE ET DE SA MODELISATION

Sur la Figure 3, on présente le cycle Beau de Rochas réel (a gauche), ainsi que sa
modélisation (a droite). On note que la partie évacuation des gaz d’échappement ainsi
que I'admission des gaz frais est absente du modele.

3
\ P AP a

fin de la combustion

ouverture de

la soupape

allumage d'échappement )

puverture de la
soupape d'admission
échappement

<
17 4 1

“"admission

<
<Yy

a

—~

Figure 3: diagramme (p,V) du cycle Beau de Rochas-Otto réel (a gauche) et sa modélisation simplifiée
droite).
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(1) = (2): on part du cylindre rempli du mélange gazeux (air+ carburant) avec le
piston au point mort bas (1), le piston monte jusqu’au point mort haut, le gaz est
maintenant comprimé (2). Cette étape est modélisée par une compression
adiabatique réversible.

(2) = (3) La bougie fournit une étincelle qui déclenche I'explosion du mélange, celle-
ci fait augmenter la pression dans le volume jusqu’a atteindre I'état (3). Cette étape
est modélisée par une compression isochore.

(3) = (4) Le piston est éjecté vers |'extérieur jusqu’a atteindre le point mort bas a
cause de I'augmentation de pression, le gaz se détend jusqu’a I'état (4). Cette étape
est modélisée par une détente adiabatique réversible.

(4) = (1') = (1) La soupape d’éjection s’ouvre, la pression retombe a la pression
atmosphérique. Les gaz brulés sont évacués via la soupape d’éjection lorsque le piston
remonte a son point mort haut. Puis les gaz frais sont admis via la soupape d’admission
lorsque le piston redescend a son point mort bas. Ces étapes sont modélisées par une
détente isochore. On ne consideére pas l'aller-retour du piston pour |'évacuation des
gaz brulés et 'admission des gaz frais= On passe de (4) = (1). On considére qu'il n'y
a pas de perte de masse durant cette étape.

Explosion
Point mort hout ]
Pt =1
i
[
i
Course du ! :
piston il
Point mort ~=""F Leenenny frenneend
bas b
i
i
i
]
i1
I==
Compression Compression détente adiabatique Détente isochore
adiabatique isochore réversible

réversible

Figure 4 : représentation des étapes du cycle théorique (idéal) . Les soupapes d’admission et
d’échappement n‘ont pas été représentées, I'aller-retour du piston permettant I’étape d’échappement
puis d’admission est ignoré.

: H ;
Course du H I/Z : :
piston : H

Point mort -------%
bas

Figure 5: représentation des volumes d’intérét
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HYPOTHESES GENERALES
= Le mélange air-carburant est modélisé par un gaz parfait, d'exposant
adiabatique y = 1.4 supposé indépendant de la température (y:%est le

rapport des chaleurs spécifiques)
=> La loi des gaz parfaits pourra étre utilisée sous les formes suivantes:

p =prT ou pV =mrT

Avec p la pression, p : la masse volumique, T la température, m la masse du mélange.

= L'expression de |'énergie interne u pour un gaz thermiquement parfait s'écrit :

_P

p(r—1

= Le gaz constitue un systeme fermé de chaleur spécifique a volume constant
C,=-= (enJ/(kg.K)

= Bien que le gaz soit un mélange d’essence et d’air, on considere les parametres
thermodynamiques de l'air

u=C,T ou encore u=

Données permettant la résolution du probléme

Etat initial du gaz T; = 300K, p; = 101325 pa
Chaleur latente spécifique de combustion de I'essence : L = 42 M] /kg

Chaleur spécifique du mélange: C, = 717]/(kg.K),r = 287 ] /(kg.K)

CALCULS PRELIMINAIRES

1. Connaissant la cylindrée totale du moteur (Tableau 2), calculer le volume V.
balayé par un piston. (On peut également utiliser I'alésage et la course du
piston)

2. Enutilisant le rapport volumétrique indiquée dans le Tableau 2 et V, calculer le
volume total V; (piston au point mort bas) et le volume mort V, (piston au point

mort haut).

3. Calculer lamasse admise dans le volume V,, en déduire la masse d’air et la masse
d’essence sachant que le rapport le rapport air/ essence est de 15.

Page 12 sur 17



ETUDE DU CYCLE IDEAL

4. Calculer p, , T, ainsi que p,; la pression, la température et la masse volumique
résultant de la compression adiabatique réversible.

5. Compression isochore : en utilisant la chaleur latente spécifique de combustion
de l'essence, montrer que le transfert thermique (ou quantité de chaleur)

fournie par la combustion de |'essence Q,; est de 5175 ).

6. En déduire la température T; (en utilisant le premier principe de la
thermodynamique).

7. Calculer la pression p; a l'issue de la compression isochore.
8. Calculer I'état 4 a I'issue de la détente adiabatique réversible (T, ps, pa)-

9. Calculer le transfert thermique (quantité de chaleur) associé a la détente
isochore Qy4;.

(M)
(2)
(3)
(4)

Tableau 3: résumé des états thermodynamiques du gaz.

10. Exprimer le travail fourni au systeme lors d’un cycle complet.
11. Justifier le signe du travail W.

12. Calculer le rendement thermique n du cycle modeéle.

CYCLE REEL

On souhaite maintenant comparer le rendement thermique du cycle modeéle au
rendement thermique du cycle réel (diagramme (p,V) a gauche sur la Figure 3).

13. Sachant que la consommation spécifique de carburant est C,,=0.166 kg/ch/h,
montrer que le rendement réel du moteur est 71, = 0,38 sachant que (1 ch =
735.5 W).

14. Expliquer la différence entre le rendement théorique et le rendement réel du
moteur.

15. Selon vous, quels sont les avantages et inconvénients d’'un moteur a piston
entrainant une hélice en regard d'un turbopropulseur ?
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Exercice 5: Mécanique du point

Autorotation

Soit un hélicoptére de masse m en palier a vitesse V a une altitude de 5 000 ft.

On pose le repére terrestre supposé Galiléen R, = (0, xg,,,2,) avec 0 un point fixe de
la surface de la Terre, x; pointé vers le Nord y, I'Est, et z; le centre de la Terre.

On pose le repere hélicoptére R = (0, X,y,Z) comme suit :

Repére hélicoptére

On n’étudiera le mouvement de |'hélicopteére que dans le plan (x,Gz,), on suppose
donc, pour simplifier I'étude, que I’'hélicoptere fait route vers le Nord.

On définit I'assiette de I'hélicoptere 6 comme étant I'angle de rotation (autour de I'axe
y = ¥o) pour passer du repére terrestre a hélicoptere.

On considérera la masse volumique de I'air p constante dans tout I'exercice.
La trainée de 'appareil est caractérisée par sa surface équivalente mouillée C,S, on
suppose qu’elle s’applique au centre de gravité G de |I'"hélicoptere.

On suppose que la portance générée par le rotor F, est perpendiculaire au plan décrit

par le bout d'une pale au cours de sa rotation, et est appliquée au centre de la téte du
rotor. On considéere que ce plan est parallele au plan (xGy) (ou plancher) de I'appareil.

1- Faites un schéma de I'hélicoptére, des forces et reperes en jeu pour notre
étude.

2- Donnez l'expression de |'assiette de I’'hélicoptéere 6 en fonction de m,p,C,S et
V. On considérera que cet angle est faible pour simplifier.
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On va modéliser la panne du moteur par une perte de portance, puis un regain suite a
la baisse de pas collectif commandée par le pilote, sous la forme suivante:

Fn=f(t)
17000
15000
13000

11000

Fn{N)

9000
7000
5000

3000

t(s)

On passede 15000 N a7125N en 1,55, puisde 7125N a 15000 N en 3,2 s.
On pose AF, =7125—-15000=-7875N,t; =15sett, =4,7s.

Pour simplifier, on ne considere pas d’éventuelle variation du vecteur trainée de la
machine au cours de la chute.

3- Montrez que lI'on a sur la premiére phase (baisse de portance) la composante
de vitesse verticale terrestre qui s'écrit :

AFE, t?

Vzo (8) = Tt 2

4- De la méme maniere, déterminer |'expression de V, (t) sur la seconde phase
(regain de portance).

5- Donnez la vitesse de descente verticale lorsque I'hélicoptére s’est de nouveau

stabilisé. On donne la conversion: 1 m.s™! = 196,85 ft.min™ .

Page 15 sur 17



L'hélicoptere se présente pour le flare a I'approche du sol avec une assiette de 0°. Le
pilote met du manche en arriere pour faire cabrer I'appareil. Durant cette phase, le
rotor prend de l'incidence et voit sa portance augmenter, ce qui ralentit la chute.

On considére que la rotation de |'hélicoptere autour de son centre de gravité est
décrit par I'équation simplifiée :
q = qu + MDDMADDM

OU q (rad.s™1) est la vitesse de tangage :
de

q:E

Et ADDM (rad) est la variation de position du manche par rapport au début de la
manceuvre de flare (par convention négative a cabrer).
On considere ici une équation linéaire, avec coefficient d’amortissement M, < 0 et de

commande Mppy < 0.

Le pilote effectue une variation de commande du type:
DDM

A

v
~

Par convention, la variation est négative a cabrer

On prend comme temps de début de manceuvre t = 05, et on note t; le temps ou le
pilote remet le manche a sa position de départ.

6- Montrez que |'assiette pour la phase de mise a cabrer de I'appareil s'écrit :

MppyADDM

00 =—— 5 [-M,t + eMat — 1]
q

On donne:

Mq = _0,75 et MDDM = 6,44‘

7- Donnez l'unité de ces deux termes.
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Le pilote arrive a stabiliser sa machine a la fin du flare a 15° d'assiette.
On présente sur le graphe ci-dessous 3 cas::

a) Réponse de la machine (courbe en pointillés)
b) Réponse avec M, divisé par deux
c) Réponse avec My, multiplié par deux

q,0=f(t)

0,5
0,45
0,4
0,35
03
0,25

0,2

q (rad/s), 8 (rad)

0,15
01

0,05

8- A quelles courbes correspondent lescas b etc?

On suppose que I'hélicoptere vole en palier en conservant son assiette, partant d’une
vitesse de 65 kts stabilisée.

On suppose également que I'augmentation de portance rotor suite au flare est de
530 N, et on négligera la trainée de |I'hélicoptere.

On donne la conversion: 1 kt = 1,852 km/h.

9- Combien de temps mettra I’hélicoptere pour stopper sa composante de vitesse
horizontale ?
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Exercice 1: Equation aux dimensions

Constante universelle des gaz

1. Déduire les dimensions de la constante universelle des gaz parfaits R via
I'écriture de I"’équation aux dimensions de la loi des gaz parfaits PV = nRT.

On a:
PV =nRT
D'ou:
[R]_[PV]_Pa.m3 _ kgm®  kgm®* ]
" InTl mol.K s m.mol.K s2mol.K molK

2. En déduire la relation qu’il y a entre la constante universelle des gaz R et la
constante d'un gaz donné de masse molaire M notée r et de dimensions

U/kg/K).
Etant donné que l'on a:
]
[R] = mol. K
Il vient que:
===
r|= kg—K = Tr = M
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Exercice 2 : Mécanique du vol

Un planeur de masse 400 kg et dont la polaire est représentée sur la figure Figure 2 se
trouve dans une masse d’air calme. Sa surface alaire est de S=16m?. Son altitude initiale
est de 3000 ft. Il effectue une descente de pente y, (angle entre I'axe horizontale
terrestre Xxget I'axe portant le vecteur vitesse X4, (Figure 1). On considére sa vitesse V,
constante pendant la descente. On cherche a calculer la distance sol parcourue lors de sa
descente.

—
X0
+ _____________________________________________
Xaero. -
a7

Figure 1: représentation du repére aérodynamique et du repére terrestre.

1.4
Soit la polaire de notre planeur Caa
1.2

représentée ci-contre (associé au profil ' e
RG15), l'équation de celle-ci (hors 1 o
décrochage) est exprimée ci-apres:

0.8 L J

0.6

2 :
Cxa = Cxo + kCyq o
0.4
Le coefficient de portance s’exprime 02
de la fagon suivante: Cya

0.02 0.04 0.06 0.08
Cra = Cza (a — ap) 02 .

0.4

0.6

Figure 2 : représentation de la polaire

C.o 0.0079
k 0.0413
Gradient de portance C,_ 5.8 rad”’
Incidence de portance nulle 2.1
L4)]
Finesse max 27.7

Tableau 1: données utiles a la résolution du probléme.
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Quelles sont les forces s’exercant sur le planeur lors de sa descente ? faire un
schéma.

Le poids P et |a résultante aérodynamique R, constituée de la portance et de la
trainée

Exprimer le bilan des forces exercées sur le planeur. Exprimer ce bilan sur les
axes aérodynamiques, et donner I'expression du taux de chute V.

e

P+R,=0

mgsiny, = pSVaZCxa SUT Xaero

mgcosy, = pSVaZCza SUT Zgero

N =N = 4

Exprimons le taux de chute V,
V, = Vgsiny,

On considére maintenant que la pente y, est faible, dans ces conditions
exprimer la pente y, en fonction de la finesse de |'aéronef. Faire de méme avec
V,.

Si y, est petit, alors cosy, ~1 et siny, ~y,, les équations se simplifient pour
donner:

1 2
mgy, = EPSVa Cxa

1 2
mg =5 pSV“Czq

2
Ainsi si on fait le rapport des deux équations, on obtient :
Cea 1
Ya~ =7z
© Ca f
Va
V~VaYa = ?

Quelle grandeur faut-il optimiser pour atteindre la distance maximum
franchissable lors de la descente, justifier.

Pour parcourir la plus grande distance il faut minimise la pente y, et donc
maximiser la finesse f.

. . C / .
Montrer que la finesse max est atteinte pour C,;, = Cyq fmax = %" , en déduire
une expression de Cy, rmax €t de la finesse max f,4, €n fonction de C,, et k.
Faire I'application numérique

Pour maximiser la finesse, on cherche a annuler sa dérivée :

foCom__ Cu
Cxa CxO + kCzaZ
1 2kC,q°

fr= -
Cro+kCia®  (Cpo + kCpa?)’
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On cherche les valeurs qui annulent la dérivée.
Cro + kCra® 2kCq°

(Cro +kCrq?)"  (Cro + kCpa?)’

I —

f'=0  ssi Cu— kCyig?=0

Finalement, la finesse est maximum si

Cxo
Coa fmax = % = 0.437

On en déduit:
CxO
Cxarmax = Cxo + k )" = 2Cyo = 0.0158

Et enfin:
Cza fmax 1 CxO
f = : = —_—= =277
e Cxa,fmax 2Cx0 k 2 kaO
6. Quelle est l'incidence de finesse max ?

Cza,fmax = Cz,x (afmax - 0(0)

Cza,fmax o
Afmax = . + ag = 0.03875rad = 2.22

Za

7. Montrer que pour minimiser le taux de chute (1), il faut minimiser =% 3/2, calculer

Z

les valeurs de C,, et C,, associées

Vo VaVa = Vo

Ainsi I, est minimum SSI 3/2 est minimum

< Cra ) _2kChq  3Cxo+kCy®  kCp® —3Cxg

C?) G2 G 260,
Ainsi le rapport est mini ssi:
3C
Cpa = / X0 — 0.757
k
Crq = 0.0316

Page 5 sur 32



10.

Calculer la distance parcourue si I'on effectue une descente a pente mini, et si
I'on effectue une descente a V, mini.

Distance de pente mini

Ah Ah

VaZF%D ZZmeaxxAh=25.3km
Distance de V, mini
Yay . = L 2 ) =A—h=fv X Ah =219 km
mmin ~ f, D Ya zmin

La vitesse absolue 1, a la pente mini est-elle plus ou moins importante que la
vitesse absolue V, a V, mini?
C <C =V

ZAy umin Zay 5min a,Y amin > VarVZmin
Calculer V. etV,y, . en considérant que la masse volumique de l'air est
»/amin Y Zmin
constante et égale a 1.225 kg/m?3. On donne (1m = 3.28 ft).

m m
| = 30.26? =583kt V,y = 23? =447 kt

4,Y amin zmin
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Exercice 3: Thermodynamique

Etude du cycle du moteur Lycoming 0-360 : Cycle Beau de Rochas-Otto

Le lycoming O-360 est un moteur de type « flat» a
4 cylindres utilisé sur des aéronefs légers (PIPER
PA-28, CESSNA 172 CABRI G2,..). Nous allons donc
étudier un cycle de ce moteur dans le cas idéal.
L'objectif est de comparer le rendement
thermique du modeéle idéal avec le rendement réel
du moteur.

Les caractéristiques du moteur sont données
dans le Tableau 1.

Cylindrée 5900 cm3
Nombre de cylindres 4

Rapport volumétrique ¢ e=_-85
Alésage du cylindre D 130.2 mm
Course du piston C 111.1 mm
Cycle 4 temps
Puissance 180 ch a 2700 tr/min

Tableau 1: caractéristique du moteur Lycoming O-360

Remarque: La cylindrée d'un moteur et le volume engendré par la course des pistons
dans les cylindres du moteur

DESCRIPTION DU CYCLE ET DE SA MODELISATION

Sur la Figure 1, on présente le cycle Beau de Rochas réel (a gauche), ainsi que sa
modélisation (a droite). On note que la partie évacuation des gaz d’échappement ainsi
que I'admission des gaz frais est absente du modele.

3
\P L

fin de la combustion

ouverture de

la soupape
d'échappement 3

puverture de la
soupape d'admission
échappement

-~
4 > —>1 1

“admission

<
<Y

=

Figure 1: diagramme (p,V) du cycle Beau de Rochas-Otto réel (a gauche) et sa modélisation simplifiée
droite).

Page 7 sur 32



(1) = (2): on part du cylindre rempli du mélange gazeux (air+ carburant) avec le
piston au point mort bas (1), le piston monte jusqu’au point mort haut, le gaz est
maintenant comprimé (2). Cette étape est modélisée par une Compression
adiabatique réversible

(2) = (3) La bougie fournit une étincelle qui déclenche I’'explosion du mélange, celle-
ci fait augmenter la pression dans le volume jusqu’a atteindre I'état (3). Cette étape
est modélisée par une compression isochore.

(3) = (4) Le piston est éjecté vers |'extérieur jusqu’a atteindre le point mort bas a
cause de I'augmentation de pression, le gaz se détend jusqu’a I'état (4). Cette étape
est modélisée par une détente adiabatique réversible

(4) = (1') = (1) La soupape d’éjection s’ouvre, la pression retombe a la pression
atmosphérique. Les gaz brulés sont évacués via la soupape d’éjection lorsque le piston
remonte a son point mort haut. Puis les gaz frais sont admis via la soupape d’admission
lorsque le piston redescend a son point mort bas. Ces étapes sont modélisées par une
détente isochore. On ne consideére pas l'aller-retour du piston pour |'évacuation des
gaz brulés et I'admission des gaz frais=» On passe de (4) = (1). On considére qu’il n'y
a pas de perte de masse durant cette étape.

Explosion
Point mort hout ]
Pt =1
i
[
i
Course du ! :
piston il
Point mort ~=""F Leenenny frenneend
bas b
i
i
i
]
i1
I==
Compression Compression détente adiabatique Détente isochore
adiabatique isochore réversible

réversible

Figure 2 : représentation des étapes du cycle théorique (idéal). Les soupapes d’admission et
d’échappement n‘ont pas été représentées, I'aller-retour du piston permettant I’étape d’échappement
puis d’admission est ignoré.

: H ;
Course du H I/Z : :
piston : H

Point mort -------%
bas

Figure 3: représentation des volumes d’intérét
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HYPOTHESES GENERALES

= Le mélange air-carburant est modélisé par un gaz parfait, d’exposant
. . Ny . c
adiabatique y = 1.4 supposé indépendant de la température (y = C—” est le

rapport des chaleurs spécifiques).
=> La loi des gaz parfait pourra étre utilisée sous les formes suivantes:

p =prT ou pV =mrT
Avec p la pression, p : la masse volumique, T la température., m la masse du mélange.

= L’expression de |'énergie interne u pour un gaz thermiquement parfait s’écrit

p
u=C,T ou encore u =———-m—
" ply —1)
= Le gaz constitue un systeme fermé de chaleur spécifique a volume constant
Cr=15 (en J/(kg. K)).

= Bien que le gaz soit un mélange d’essence et d’air, on considere les parametres
thermodynamiques de I'air.

Données permettant la résolution du probléeme
Etat initial du gaz T; = 300K, p; = 101325 pa
Chaleur latente spécifique de combustion de I'essence : L, = 42 M] /kg

Chaleur spécifique du mélange: C, = 717]/(kg.K), r = 287 ] /kg.K)

CALCULS PRELIMINAIRES

1. Connaissant la cylindrée totale du moteur (Tableau 1), calculer le volume V.
balayé par un piston. (On peut également utiliser I'alésage et la course du
piston)

5916
V. == 1479 cm?3

Ou bien (D alésage du cylindre et C la course du piston)
2

s
V. = Z = 1479 cm3

2. Enutilisant le rapport volumétrique indiquée dans le Tableau 1 et V,, calculer le
volume total V; (piston au point mort bas) et le volume mort V, (piston au point
mort haut)
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e—1
V.
V2=§=197cm3

oubienV, =V, — V. =197 cm3

3. Calculer lamasse admise dans le volume V;, en déduire la masse d’air et la masse
d’essence sachant que le rapport le rapport air/ essence est de 15.

m, = 1676.1076 x Tp—l —~ 0.001972 kg
1

Mgy = 0.001848 kg
Mess = 0.0001232 kg

4. Calculer p, , T, ainsi que p, ; la pression, la température et la masse volumique
résultant de la compression adiabatique réversible
Nous sommes dans le cas d’'une compression adiabatique réversible (donc
isentropique):
p.Vo' =pViY

VY
Dy =Py <—1) =p;(e)Y = 101325 x 8.5%* = 20.3 x 10°pa = 20.3 bar

£
On peut utiliser la loi des gaz parfaits :
pV, = mrT,
piVi =mrTy
T V-
2_P2%2 _ 535 7, =7071K
T, pVi
Ou bien
T 1y
_12(10_1) Y =T, =707k
T, P2

5. Compressionisochore: en utilisant la chaleur latente spécifique de combustion
de l'essence, montrer que le transfert thermique (ou quantité de chaleur)
fournie par la combustion de l'essence Q,; est de 5175 J.

Q,3 = MpssLe = 0.0001232 X 42.106 = 5175 ]

6. En déduire la température T; (en utilisant le premier principe de la
thermodynamique).
AUzz = W3 + Q23
Le volume ne variant pas, le travail recu par le systéeme est nul W,; =0

AUz = Qy3 = mmélangecv(T3 —-T3)

T=—% 14367k

Mméian ge Cy
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10.

Calculer la pression p; a l'issue de la compression isochore.

Il s'agit d’'une compression isochore, donc V3 = V,, on utilise la loi d’'état

b _Ts

D2 _Tz 2

T
= Py T—3 = 125.4 bar

Calculer I'état 4 a I'issue de la détente adiabatique réversible (Ty, p4, pa)-

A ce moment du cycle, le piston est au point base, on sait que V, est égale a V;.

La transformation est isentropique donc on a: pVY = const

P4V4y = P3V3y
P4V1y = P3V2y

On peut en déduire la température T,

= (Vz)y—63b
Ps = P3 v, = 6.5 bar
T, piVe paV
R CACN A N TN

T a psVs a psV,

Calculer le transfert thermique (quantité de chaleur) associé a la détente

isochore Q.

Lors de la détente isochore, le piston est immobile, le travail est donc nul, le
premier principe nous dit que:

Q41 = AUy

Qa1 = mmélangecv(Tl -T,) = —2167.K

T P \Y
™) 300K | 1.01325 bar | 1676 cm®
2) 707 K 203bar | 197 cm?®
(3) 4368 K 125.4 bar 197 cm?3
(4) 1855 K 6.3 bar 1676 cm?

Exprimer le travail fourni au systeme lors d’un cycle complet.

Tableau 2 : résumé des états thermodynamiques du gaz.

Lors d’un cycle complet, la variation d’énergie interne est nulle, selon le
premier principe, on a:

AU =Wy + Q23 + W3y + 04 =0

SOitW - le + W34

Alors on peut écrire:
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1.

12.

13.

14.

W = —Q,3 — Q41 = —5175+ 2167 = —3008]

Justifier le signe du travail W.

Le signe du travail est négatif car le systeme fournit de I'énergie au piston et au
reste de la chaine de transmission. Le travail n‘est qu’aux étapes AB et CD
(compression et détente adiabatiques réversibles) les deux autres
transformations étant isochores.

Calculer le rendement thermique n du cycle modele.

Le rendement thermique correspond au rapport de « grandeur utile » sur la

« grandeur qui a un cout ».la grandeur utile correspond au travail récupéré lors
d’un cycle. La grandeur qui a « un cout » est la chaleur fournie lors de la
détonation du mélange.

_wi_29625 _
T=05 5175
CYCLE REEL

Sachant que le la consommation spécifique de carburant est C,,=0.166 kg/ch/h,
montrer que le rendement réel du moteur est 71,.,, = 0,38 sachant que (1 ch =

735.5 W).

- 735.4 X 3600 — 0.379
Nreel = Csp > Lc - Y

Expliquer la différence entre le rendement théorique et le rendement réel du
moteur

Le rendement théorique correspond au cycle modele, (compression et détente
adiabatique réversibles) = dans la vraie vie, les sources d’irréversibilité va faire
diminuer le rendement (frottement du piston dans le cylindre, inhomogénéité
de la pression dans la chambre)

La compression et la détente ne sont pas vraiment adiabatiques, il y a des
transferts thermiques vers |I'extérieur (donc perdus) lors de ces étapes.

On ignore I'étape de renouvellement de I'air dans le cylindre n’est pas prise en
compte, celle-ci nécessite du travail et donc fait baisser le rendement du
moteur.
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15. Selon vous, quels sont les avantages et inconvénients d’'un moteur a piston

entrainant une hélice en regard d'un turbopropulseur ?

(Deux arguments sont suffisants pour avoir tous les points)

moteur a piston turbopropulseur
Altitude 4000 m 6000-9000 m
Vitesse 350 km/h 450-550 km/h
Consommation équivalente Equivalente
Masse Plus lourd Moins lourd
Prix Moins chere Plus chére
Entretien Plus d’entretien Moins d’entretien

Pour des trajets treés courts, le moteur a piston est plus avantageux que le
turbopropulseur car une montée a |'altitude idéale du turbopropulseur serait
impossible, le turbopropulseur ne serait donc dans des conditions d’utilisation
optimales et aurait une consommation excessive.
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Exercice 4 : Automatique

Speed hold mode

Remarque: C’est un exercice un peu « atypique », dans le sens ou il ne demande pas
aux candidats d’appliquer des formules apprises par cceur. Il faut avant tout prendre
du recul et bien observer/analyser ce qu’il se passe et ce que I'on veut.

On étudie un pilote automatique sur hélicoptére Lynx dont la fonction est la tenue de
vitesse longitudinale (Speed hold mode). On se place en palier a 120 kts.

On suppose que seules les vitesses longitudinale V, et verticale V,, ainsi que la vitesse
de tangage q et |'assiette 6 changent.

Les deux commandes susceptibles de varier sont le cyclique DDM et le collectif DDT.
Pour simplifier, on supposera méme que le collectif reste fixe dans notre étude.

LAV
ADDM ———»
. — Al
H/C dynamics
ADDT 1
— A6

Schéma d’étude initial
ADDM,ADDT, AV,,AV,,q,A8 correspondent en fait a la variation de valeur de
DDM,DDT,V,,V,,q,0 par rapport a la position d’équilibre initiale (palier 120 kts)

On observe la réponse de I'hélicoptere a un échelon au cyclique d'un degré:

w
.
E
g
-2DD|||||||||||||||||
b 1 2 3 4 &5 B 7 8 @ M 11 12 13 14 15 18
t
w
g 100
£ ¢
r—r 1T 1T —T17T 17 1T "1 "~ 1T "~ 1T "7 1T 71T 1T ™17 ™71 ™11
b 1 2 3 4 &5 B 7 8 @ M 11 12 13 14 15 18
t
7 2
=
=
=0

=]
a
k3
L)
L
L]
[}
=]
o
(=]
-
=]
a
-
-

k3

-

L]

-

L
-
oh
=y
m

Assiette (rad)
o =]
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1- Commentez l'allure des courbes, tout en se rappelant que l'on souhaite
implémenter un Speed hold mode dans I'hélicoptere.

On observe une réponse oscillatoire fortement divergente (composante de vitesse
longitudinale de —200 m/s et assiette de 10 rad = 573 ° au bout de 15s...), difficile a
priori de concevoir un systeme de maintien de la vitesse...

Remarque : beaucoup de candidats n‘ont pas pergu la divergence et les oscillations
des parametres. Il est important de regarder les échelles... Aussi il est important de
noter que si un parametre diverge, les autres divergeront également (dynamique
d’un systeme instable).

Pour une vitesse donnée, on a une assiette associée. Ainsi, afin de controéler la vitesse
de I'hélicoptere, le systeme composé du Speed hold mode va plutdét chercher a
stabiliser une assiette qui donne la vitesse de consigne voulue par le pilote.

L'assiette répondant de manieére beaucoup plus rapide que la vitesse aux sollicitations
au cyclique, on réalise ce que I'on appelle un schéma avec une Inner Loop pour
stabiliser I'assiette et une Outer Loop pour stabiliser la vitesse.

On améliore aussi le systeme grace a des correcteurs Proportionnel/Intégral/Dérivée
PID pour chaque boucle:

1

@- PID 1 5

¥

PID 2

ADDMy;,

H/C dynamics

ADDT —— | Ratelimiter [

Rate limiter — _/_ " » AV,

Schéma du Speed hold mode

2- A quel chiffre (1,2,3) correspond: la commande de cyclique finalement
envoyée au rotor, la vitesse de consigne affichée par le pilote et |'assiette
consigne.

Le 1 correspond a la consigne en vitesse, c’est I'ordre associé a |'Outer Loop.

Le 2 correspond a l'assiette consigne que va devoir afficher I'"hélicoptere pour étre a
la bonne vitesse, c’est I'ordre associé a |'Inner Loop.

Le 3 correspond a la commande de cyclique effectivement envoyée au rotor, juste en
entrée du bloc H/C Dynamics.

On s’intéresse plus particulierement au réglage des gains PID de la boucle en assiette.
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On donne d’abord la fonction de transfert entre assiette et sollicitation au cyclique
de I'hélicoptére « naturel » (cf schéma d’étude initial) :

— — _ 2 _ -15.3
0,92 —27,22s — 30,955° — 1,78.10™ s AD

ADDM —
0,27 + 0,135 4+ 0,07s2 43,5353 + s*

On peut écrire:
0,27 + 0,135 + 0,07s% + 3,53s3 + s* = (s + 0,4)(s + 3,5)(s? — 0,45 + 0,18)

3- Commentez ce résultat en lien avec I'allure des courbes vues en question 1.

D’apres I'écriture sous forme canonique du dénominateur de la fonction de transfert,
on déduit les racines ou « modes » de I’'hélicoptere. On a deux racines réelles négatives
(—0,4 et —3,5), associées a des mouvements apériodiques convergents, et deux racines
complexes conjuguées de la forme —¢{w,,  iw, dont on peut retrouver les valeurs grace
aux calculs suivants:

s?2—0,4s + 0,18 = s2 4+ 2fw,s + w?

—>éw, =—02s"1

Wy = w1 -2 = lw?2 — ((w,)? = 0,37 rad.s™*

Donc on a deux racines complexes conjuguées :

ry = 0,2 £ 0,37i
Qui montrent que le systeme est bien oscillatoire divergent car I'amortissement ¢w,
est négatif (la partie réelle des racines est positive).

De plus la période des oscillations est :
21
T,=—=168s
Wp
Ce que l'on retrouve sur les courbes données en début d’exercice (demi-période de
8,5 s environ).
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On trace le diagramme de Bode de la fonction de transfert assiette/sollicitation au
cyclique:

- 0
]
=
[a}]
E .50
=
=4 i
1]
= 004
T T T T T 1
3 2 -1 ] 2
10 10 10 10 10 10 10
Fréquence (Hz)
o
—~ 504
[uk]
W
m
& -100
-150
T T T T T 1

Fréquence (Hz)

4- Décrivez la maniére dont l'assiette de |I'hélicoptére va répondre suivant la
sollicitation au cyclique, et dites sur la partie « gain » a quoi correspond le pic.

A basse fréquence l'assiette réagit bien aux sollicitations au cyclique mais en
opposition de phase (retard de 180°). On observe un pic de gain autour de 6.107% Hz
qui correspond au mode oscillatoire (racines complexes conjuguées) obtenu en
question 3, de période 16,8 s soit 6.1072 Hz.

Remarque: Attention la formule classique pour trouver la pulsation de résonnance
w, = wp+/1 — 22 ne marche que pour le cas classique d’'un second ordre.

Enfin, a trés haute fréquence, I'assiette ne réagit plus. Si les entrées au cyclique sont
trop rapides, l'inertie de la machine fait qu’elle n'a pas le temps d’évoluer en tangage.

Remarque: Il s’agissait ici de demander au candidat s'il savait interpréter un
diagramme de Bode. En pratique dans notre cas, cela n‘a pas vraiment de sens, étant
donné que notre systéme est instable !

En effet, la réponse a une excitation est donnée par un terme transitoire (dicté par les
racines du dénominateur de la fonction de transfert représentant notre systeme) et
un terme permanent de méme forme que I'excitation. Ici il s’agit donc d’un terme qui
oscille a la méme fréquence mais déphasé par rapport a notre excitation qui est
sinusoidale.

Or le terme transitoire est divergent et oscillatoire (a pulsation w,), c’est donc la
pulsation qui ressortira le plus dans |'évolution des parameétres, et non celle de
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I'excitation. Le gain et le déphasage donnés par le diagramme de Bode sont donc dans
ce cas hors de propos, puisqu’invisible sur I’évolution finale des parametres.

On souhaite régler les gains PID du correcteur de |'Inner Loop:

A6,

PID 2

» Rate limiter

v

—0,92 — 27,225 — 30,9552 — 1,78.107 1553

0,27 + 0,135 + 0,07s2 + 3,535 + s*

= A6

On s’intéresse a la réponse a une commande de type échelon de 0,05 rad.
On souhaite qu’elle soit assez rapide, et on ne tolere aucune erreur sur la valeur finale.

5- Quel jeu de gains est-il préférable de sélectionner ? Pourquoi ?

0.055 -
0.05 H
0.045 -
0.04 ]

0.035

Assistte (rad)

003 o
0.025 4

0.02 4

oo1s

X:20.82]
¥:0.05
L]

Assiette (rad)

Assiette (rad)

0.045 o
004+

0.035

003 . .

0.08 o

0.055 4

0.05 o

0.045 4

0.04 H

0.035

x:20.82
:0.040
t]
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Le jeu 2 comporte une erreur (0,049 rad au lieu de 0,05), tandis que le jeu trois n‘en a
pas et est rapide, mais trop brusque (fort dépassement).
On choisit donc le jeu 1.

Remarque: Les réponses 1 et 3 étaient acceptées au vu des conditions posées dans
I’énoncé (rapidité d'abord). Mais le fait d’avoir aussi pensé au confort a bord, ou ne
serait-ce qu’a 'endommagement des pieces constituant I'hélicoptere suite a une
action brutale aux commandes, était apprécié.

6- La fonction de transfert du capteur est a 1. Qu’est-ce que cela signifie, et
pourquoi est-ce un cas plus optimiste qu’en pratique ?

Ici il s'agit d'un capteur parfait, il mesure exactement la valeur d'assiette de
I'hélicoptére. Pour étre plus réaliste, on aurait pu ajouter un retard, un gain pour
surestimer ou sous-estimer la valeur réelle, mettre un filtre passe bas pour représenter
le fait que les variations rapides d’assiette ne sont pas mesurées.

7- A quoi correspondent (et quelle est leur utilité en pratique) les blocs « Rate
limiter » et « saturation » ?

—{ Ratelimiter [— / —

En pratique, il est évident que I'on ne peut pas injecter n‘importe quel ordre a
I'hélicoptere. Il faut borner les valeurs d’entrée possibles pour représenter les butées
de commande (réle du bloc « saturation »). Et on peut ajouter le bloc « Rate limiter »
pour limiter la dynamique de déplacement des vérins.

C’est I'aspect sécurité qui est important, on ne peut pas permettre a un vérin de faire
n‘importe quoi, ne serait-ce qu’en cas de panne etc. dans le but de garder I'hélicoptére
contrélable par le pilote.

Remarque : On pourrait ajouter une fonction de transfert caractérisant la dynamique
des vérins (filtre passe bas, retard etc).
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On intégre le jeu de gains dans le systeme Speed hold mode complet, on note la
réponse a une commande de type échelonde 5m/s:

X.29.82
Y5017

0 |
X:28.754
-20 :0.408

UL L L L L L L D L L L L L L L L
o 2 4 5] g 10 12 14 16 18 20 22 24 28 28 30

Wi (mi's)
M|

Wz (mis)

—
X:20.754
-0
T T 1 T -1 T "~ T T "~ T "~ T " T -~ 17T "~ T "~ 1T 1
o 2 4 5] =] 10 12 14 18 18 20 22 24 28 28 30

q (radls)

X209 754
¥-0.018

08

Assiette (rad)
[ =]

8

Expliquez ce qu'il se passe.

On voit que la vitesse arrive bien a la valeur consigne, assez vite, sans trop
d’oscillations. Ce qui est plutdt bien.

On note aussi que |'assiette (qui est directement reliée a la vitesse) se stabilise a une
valeur donnée négative. L'appareil pique plus du nez.

La vitesse verticale est positive, ce qui correspond a une légere descente.

Le systéme capture et maintien bien la vitesse comme demandé, le résultat est donc
satisfaisant.

Remarques :
-La variation d’assiette ne devait pas tendre vers O ce n’est pas une erreur, mais comme

évoqué dans I'énoncé, une vitesse différente implique une assiette différente...
-Par oubli dans I'énoncé, il n’était pas fait mention que les composantes de vitesse
V,,V, étaient les projections dans le repére hélicoptere et non terrestre. Sachant que

le vecteur Z est pointé vers le bas de I'hélicoptére, une variation de V, négative
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correspond au fait que le vecteur vitesse «arrive » de plus haut par rapport au
fuselage:

Zo Zy %
Instant initial avec En considérant juste Instant final
des valeurs quelconques la mise a piquer

Donc lors de la mise a piquer de la machine, le vecteur arrive plus haut et fait diminuer
la V, (repére hélicoptere). En revanche, en position de nouveau stabilisé a une vitesse
différente, la composante verticale de vitesse est ici toujours orientée vers le haut
(repere hélicoptere), mais sa variation est bien positive (composante plus petite qu’au
départ).

La vitesse verticale terrestre est, quant a elle, bien positive (descente).

On comprend donc la subtilité entre composante de vitesse dans le repére
hélicoptere et terrestre...

Bien entendu, le fait simplement de remarquer que la V, variait positivement suffisait
pour répondre a la question (comprendre que I'hélicoptere descend)...

9- Y a-t-il des « problemes » éventuels a n’utiliser que ce systeme pour piloter
I"hélicoptére en palier ?

On I'a vu a la question précédente, partant d’une vitesse donnée, que la commande
d’une variation de vitesse sans toucher au collectif mettait I'hélicoptere en descente.
Si I'on veut rester en palier, on ne peut pas uniquement compter sur le Speed hold
mode.

10- Quelles hypotheses simplificatrices a-t-on faites, et qui peuvent impacter les
résultats ?

Le modele de I'hélicoptere est simpliste, on a supposé qu’il n'y avait pas de
mouvement en latéral. Or en pratique (surtout sur hélicoptere) il y a énormément de
couplages potentiels entre axes.

Sur le schéma complet avec Inner et Outer Loop, on n'a pas intégré les caractéristiques
des capteurs d’assiette et vitesse.

On n'a pas intégré les éventuels retards entre mesure, calcul d’ordre aux commandes
et application effective de ces ordres au niveau du rotor (jeu dans les commandes,
retard d0 au calcul de I'ordre a appliquer).
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Exercice 5: Mécanique du point

Autorotation

Soit un hélicoptére de masse m en palier a vitesse VV a une altitude de 5 000 ft.

On pose le repére terrestre supposé Galiléen R, = (0, xg,,,2,) avec 0 un point fixe de
la surface de la Terre, x; pointé vers le Nord y, I'Est, et z; le centre de la Terre.

On pose le repere hélicoptére R = (0, X,y,Z) comme suit :

Repére hélicoptére

On n’étudiera le mouvement de |'hélicopteére que dans le plan (x,Gz,), on suppose
donc, pour simplifier I'étude, que I’'hélicoptere fait route vers le Nord.

On définit I'assiette de I'hélicoptere 6 comme étant I'angle de rotation (autour de I'axe
y = ¥,) pour passer du répére terrestre a hélicoptere.

On considérera la masse volumique de I'air p constante dans tout I'exercice.
La trainée de 'appareil est caractérisée par sa surface équivalente mouillée C,S, on
suppose qu’elle s'applique au centre de gravité G de |I'hélicoptere.

On suppose que la portance générée par le rotor F, est perpendiculaire au plan décrit
par le bout d’'une pale au cours de sa rotation, et est appliquée au centre de la téte du
rotor. On considere que ce plan est parallele au plan (xGy) (ou plancher) de I'appareil.

1- Faites un schéma de I'hélicoptére, des forces et reperes en jeu pour notre
étude.

=
P
4
v
=
o

=

v
—
Zo

Ny

Schéma avec 8 <0
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Remarque : beaucoup de candidats n‘ont pas dessiné un bilan des forces nul... De plus
sur hélicoptere, seul le rotor compense le poids et la trainée, il n'y a pas de « poussée
moteur » comme sur les avions.

2- Donnez l'expression de |'assiette de I’'hélicoptere 6 en fonction de m,p, C,S et
V. On considérera que cet angle est faible pour simplifier.

Par un bilan des forces on a:

Ou:
— 1 .
Ry = _Ep(CxS)VZxO

Représente la trainée de I'hélicoptere et:

F, = —F,Z = —E,(sin(8)xg + cos(0)7g) =~ —F,(6%; + Z;)
La portance rotor.
Donc:

— 1 — — — =
mgz, — EP(CxS)szo — F(0xg +75) =0

Soit les projections sur les axes x; et z; :
1
—Ep(CxS)VZ —-EF6 =0

mg—F, =0
Soit:
6 = ! (CLSHV?
= ngp x

Qui est bien négative, le nez du fuselage pointe vers le bas.
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On va modéliser la panne du moteur par une perte de portance, puis un regain suite a
la baisse de pas collectif commandée par le pilote, sous la forme suivante :

Fn=f(t)
17000
15000
13000

11000

Fn(N)

9000
7000
5000

3000

t(s)

On passede 15000 N a7125N en 1,5s, puisde 7125N a15000 N en 3,2 s.
On pose AF, =7125—-15000=-7875N,t; =15sett, =4,7s.

Pour simplifier, on ne considere pas d’éventuelle variation du vecteur trainée de la
machine au cours de la chute.

3- Montrez que I'on a sur la premiere phase (baisse de portance) :

AFE, t?

=2
1

On a suivant I'axe vertical terrestre z; :
ma, =mg —k,
Soit:
Fa (6)
m

azo(t) =9 -

On peut écrire d’apres le graphe sur la premiere phase :
Fn(t) = klt + kz

Soit:
ky ks
A () =g————t
Sachant qu’avant la panne moteur on a a, (t) = 0 m.s~2, il vient que:
ky
m g
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Etona:

AE
ky =—
4
Donc:
AE,
t)=———t
a,,(t) mt,
Soit:
ty
bo@ = [ a0t = -0
0
Et donc:
Vo = AE, t?
80T mty 2

AE, (bt
It f tdt
mty J,

4- De la méme maniere, déterminer V, () sur la seconde phase (regain de

portance):
Ona:
F.(t)
azo(t)zg_ nm
Avec:
Fn(t) = klt + kz
Soit:
k, k
Q) =g-—-—t
Sachant que:
k, k AF,
a(t)=g-t-—ty=-—t (1)
Et:
azo(tz)—g—;—;tz—() (2)
Soit (2) —(1):
ky AF, AF,
——(ty—t)=—>2 k1 =——7—=
m(z 1) m - Kq (tz_tl)
Et (2):
AF,
k, =mg —kit, =mg + ———t
2 9 1l2 9 (t, — t) 2
Soit:
a, (t) = —l(—it+m +Ait
o 97 m (t; —t1) g (t,—t) 2

)
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AF,

t)y=———(t, — t
aZO() m(tz_tl)( 2 )
Donc:
v, (t)zfta (Hdt+V, (tl):—L t(tz—t)dt+VZ (t1)
Zo £ Zo Zo m(t2 _tl) t 0
= A, tot t2t+V(t)
T om -t 2 t ot
= Ay _tt e tot +t%_+V(t)

= Al [t t2+t(t t)—+V(t)
T om—t)|2 2P i

Sachant que:

AE, t;
V,, (t1) _an
Donc:
AE, tf  t? t1(ty — t1)
v, = |=——+t,(t—t) +
ZO( ) m(tz o tl) 2 2 2( 1) 2
v = AE, t? . tit,
2 (6) mt,—t)| 2 2

5- Donnez la vitesse de descente verticale lorsque I'hélicoptére s’est de nouveau

stabilisé. On donne la conversion: 1 m.s™1 = 196,85 ft.min™1.

D’apres les questions précédentes on a:

AE, [ t3
v, (t)=—————|-=+t: -——=
7 (£2) m(t; —ty) | 7 Th ]

- m(t, — t1) 2
AF,t,
= - = [t —t]
2m(t, — t1)
AF,
= — —ntz
2m
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Sachant que:

F,(0) 15000
m= =

- — 1529k
g 9,81 g
Soit :
Vot) = — 2875 12 1m s
7(t2) = — 5 g b7 =121ms

Eten ft.min1:

V,, (t2) = 12,1.196,85 = 2380 ft.min™"

L'hélicoptere se présente pour le flare a I'approche du sol avec une assiette de 0°. Le
pilote met du manche en arriere pour faire cabrer I'appareil. Durant cette phase, le
rotor prend de l'incidence et voit sa portance augmenter, ce qui ralentit la chute.

On considére que la rotation de I'hélicoptére autour du centre de gravité est décrit
par I'équation simplifiée :
q = qu + MDDMADDM

OU q (rad.s™1) est la vitesse de tangage :
de

CI=E

Et ADDM (rad) est la variation de position du manche par rapport au début de la
manceuvre de flare (par convention négative a cabrer).

On considere ici une équation lin€aire, avec coefficient d’amortissement M, < 0 et de
commande Mppy < 0.

Le pilote effectue une variation de commande du type:
DDM

A

v
o~

Par convention, la variation est négative a cabrer

On prend comme temps de début de manceuvre t = 05, et on note t; le temps ouU le
pilote remet le manche a sa position de départ.
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6- Montrez que l'assiette pour la phase de mise a cabrer de l'appareil s'écrit :

M ADDM
g(t) = %[_Mqt + qut _ 1]
Mg
Ona:
g = Myq + Mppy ADDM
Soit:
MDDMADDM MDDMADDM
t:qut— = — 1— Mqt
q(t) e M, i, (1—e"a")
Avec q(0) = 0rad.s™ 1.
Et I'assiette:
‘ ‘[ MppyADDM  MppyADDM
9(t)=f Q(t)dt+k=f [— oM SRLLL eMat| dt + k
0 0 Mq Mq
t
M ADDM M ADDM
— [_ DDM £+ DDM - Mqt + k
Mq Mq .
MDDMADDMt MppuADDM . MppyADDM
= — eqt — —
M, Mz MZ
Sachant que 6(0) = 0 rad on a directement :
a(t) = _MDDMADDM - MppyADDM oMt _ Mppy ADDM
Mq Mg Mz
M ADDM
0(6) = =22 [~ Myt + Mt — 1]

q

Remarque .
-On pouvait également raisonner directement comme suit :

6 —M,6 = Mppy ADDM
On a les racines de I'équation caractéristique :
r2—Mgr=r(r—M,) =0
Soit:
0; M,

Donc le terme transitoire de la solution est :
91(1:) = kl + kzqut

Puis on choisit une solution de I'équation avec second membre, de la forme:
62(t) - k3t
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Dans ce cas en remplacant dans I'équationon a:
_qu3 - MDDMADDM

Et:
MppyADDM
ky=——20
Mq
Donc:
0(t) = 0,(t) + 6,(t)
M ADDM
= ky + kyeMat - 22M T
Mq
Sachant que:
6(0)=6(0)=0
Ona:
k1 + k2 = 0
MppyADDM MppyADDM
kMg =g =0 ke =T
q q
Donc:
MppyADDM  Mppy, ADDM MppyADDM
O =" V7
q q q
Soit:

MppyADDM

() = e
q

—M t+e" " —1
[—Mqt + et — 1]

-Ou on aurait aussi pu passer par Laplace:
On a la fonction de transfert :
s260 — Mys6 = MppyADDM

6 — MDDM
ADDM s(s — Mq)

La réponse a un échelon d’amplitude ADDM peut étre donnée par la fonction:

ADDM 6 MppyADDM
s ADDM s2(s — M,)

Qui peut étre écrit sous la forme:
MppyADDM

s2(s—M,)

=M ADDM A+B+ ¢
— o bbm s s s — M,

On note que 0 est un pdle d’ordre 2, d’ou la décomposition en siz + %
Ainsi :

MppyADDM
s? (5 - Mq)

As(s - Mq) + Bsz(s — Mq) + Cs3]

=M ADDM
DDM [ 53(5 _ Mq)
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(B +C)s®*+ (A —BM,)s* — AMs

=M ADDM
DDM S3(S—Mq)
Donc:
1
—AMg=1-A=—o-
q
1
A—BMqZOQB:—M—g
B+C=0->C=—
q
Soit:

Mppy ADDM
52(5 - Mq)

= MppyaoDM |- — 221 1
oo Mys? M:s MZs—M,

_MDDMADDM[ M, 1 1 ]
Mg

Et en inversant pour repasser dans le domaine temporel on a:

MppyADDM | M, 1 1 ] _, MopyADDM (=M= 1+ M
q

-————+
2 2 . 2
Mq S s S Mq Mq

On donne:
Mq = _0,75 et MDDM = 6,4‘4

7- Donnez l'unité de ces deux termes.

On a I’équation:

Donc en termes de dimensions :

[q] = [qu] - [Mq] — %

Soit:
d.s™?
[Mq] = % =s71
Et:
[4] = [Mppy ADDM] = [Mppy] = %
Soit:
d.s™2
[Mppu] = % =52

Page 30 sur 32




Le pilote arrive a stabiliser sa machine a la fin du flare a 15° d'assiette.
On présente sur le graphe ci-dessous 3 cas:

a) Réponse de la machine (courbe en pointillés)
b) Réponse avec M, divisé par deux
c) Réponse avec My, multiplié par deux

q,0=f(t)

0,5
0,45
0,4
0,35
03
0,25

0,2

q (rad/s), 8 (rad)

0,15
01

0,05

8- A quelles courbes correspondent lescas b etc?

Lorsque I'on regarde la solution en vitesse de tangage de I'équation différentielle :

8() = q() = — 2oMADDM ) ey

My
On a la pente a l'origine :

Si Mppy est plus grand (on augmente I'agressivité de I'ordre aux commandes), la pente
a l'origine de la réponse augmente.

Dans ce cas, on voit que les courbes oranges correspondent au cas ¢, et bleues au cas
b.

On suppose que I'hélicoptere vole en palier en conservant son assiette, partant d’une
vitesse de 65 kts stabilisée.

On suppose également que I'augmentation de portance rotor suite au flare est de
530 N, et on négligera la trainée de I'hélicoptére.

On donne la conversion: 1 kt = 1,852 km/h.
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9- Combien de temps mettra I’hélicoptére pour stopper sa composante de vitesse
horizontale ?

On a le schéma suivant:

A

Avec la projection du Principe Fondamental de la Dynamique suivant I'axe horizontal :
—F,sinf = ma,,
Soit:
. /s
E.sing  15530.sin (15m)

= — = = -2 ) =2
G0 m 1529 63 m.s

Puis:

1,852

)

Veo() = —2,63t + 33,44
En passant la vitesse en m.s™1.

Et enfin on a le temps pour s’arréter :
Vyo(t) = —2,63t + 33,44 =0
Soit:
33,44

t 2’?212,75
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