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Liste des symboles

Paramétres et variables de design d'un appareil
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Cmr OUC

Nombre de pales du rotor principal

Corde moyenne des pales du rotor principal

Ltus, Htus» Wsus Dimensions du fuselage, respectivement longueur, hauteur, largeur

Nrmr ou Nr régime de rotation du rotor principal

mr

Rmr OUR
mr

Unr ou U
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L mr=tr

régime de rotation du rotor principal

Rayon du rotor principal (mr pour main rotor )

Plénitude du rotor principal = b ¢ R)

Vitesse de l'air vue par le bout de la pale en vol stationnaire

Coe cient de pertes dans la boite de transmission principale

Coe cient pertes d'installation du moteur

Coe cient prélevement de puissance pour les équipements embarqués
Coe cient d'itération rotor / fuselage

Coe cient de puissance associé au rotor arriere

Distance entre les deux rotors d'un hélicoptére {f pour tail rotor )

Masses d'un appareil
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Winto
Whay
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Whiss
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Masse de carburant
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Masse de charge utile
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Parameétres et variables aérodynamiques

Cxp
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1

SuU

tr/min

rad/s
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SU
SuU
SuU
SuU
SuU

kg
kg
kg
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(Cx S)fus
Czm
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Cx, Cy, C;
FM
L=D
Parameétres

air

RA

Tisa

HES / DES

LISTE DES SYMBOLES

Coe cient de trainée du fuselage a incidence et dérapage nul

Coe cient moyen de portance

Coe cient correcteur de la vitesse induite

paramétre d'avancement ( = V,=U)

Coe cient aérodynamique de trainée, portance selon I'axe X, y ou z
Figure de mérite FM = Puissance induite théorique / réelle
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Vitesse économique de croisiere

Vitesse horizontale de I'appareil dans le repére terrestre

Vitesse maximale
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Altitude de vol de 'appareil par rapport au niveau de la mer

Vitesse du son, sauf précision contraire, a ISA 0 Cgon = 340,3 m/s
Condition d'atmosphére standard

Nombre de MachM = V},=Cgon

Rayon d'action ou distance franchissable maximale

Ecart de température par rapport aux conditions standard de |'atmosphére

Prise en compte de I'e et de sol : Hors E et de Sol, Dans E et de Sol

Principales Performances

Pblade
IDfus

Pind
I:)Ioss
IDreq

IDreqM R

Puissance de pro | de pales dépensée par le rotor principal
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PreqTR
Ch
DL

IDdisp

P ou PTO ou TOP Puissance disponible au décollage (TO : Take-o0 )

Tmr ouT
T

Vim ou Vi
PMC
POEI

Puissance requise total pour le vol par le rotor arriere

Consommation horaire de carburant

Charge au disque ( Disk Loading DL = Wnio=( R?)
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Traction générée par le rotor principal
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Introduction

Les giravions sont des appareils volants dont la sustentation est assurée par la rotation d'une
voilure tournante ou rotor. Ces appareils sont capables d'e ectuer des vols, atterrissages et décollages
verticaux ainsi que des vols stationnaires. lls ont donc accés a un champ vaste d'applications tel que
le secours en zone accidentée, le combat ou encore le transport. Bien que I'hélicoptére, composé d'un
rotor principal et d'un rotor anticouple soit le giravion le plus répandu, il existe de nombreuses autres
architectures : les appareils a rotors coaxiaux, les convertibles, les tandems ... Plusieurs questions
apparaissent alors : quel concept est le plus adapté face a un certain nombre de missions et spéci -
cations? , Comment optimiser un appareil pour qu'il puisse répondre au mieux aux spéci cations
posées? Apporter une réponse a ces questions, nécessite de pouvoir comparer les formulations de
giravions a partir de critéres. Deux types sont clairement identi és : les performances de vol et les
impacts environnementaux.

Des outils ayant une capacité d'évaluation etou de prédimensionnement existent dans l'industrie.
Pour des raisons industrielles évidentes telles que la préservation d'une expérience, d'un savoir faie
d'une avance technologique, ces outils ne sont pas publics et donc ne peuvent servir dgérence. En
revanche, di érentes sources sont accessibles dans les milieux scienti ques universitaires ou étatiques.
Citons principalement le NDARC [1] (NASA Design and Analysis of RotorCraft) développé par la
NASA, les travaux du Georgia Institute of Technology a travers la thése de Adeel Syed Khalid4] ou
de l'outil informatique CIRADS [ 3](Concept Independent Rotorcraft Analysis and Design Software)
aux Etats-Unis. En Europe, le DLR (Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt) développe le projet
RIDE [4] (Rotorcraft Integrated Design and Evaluation).

En France, 'ONERA a initié début 2011 le projet de recherche fédérateur C.R.E.A.T.1.O.N. pour

Concepts of Rotorcraft Enhanced Assessment Through Integrated Optimization Network ayant le
réle de mettre en place une plateforme numérique d'évaluation des aéronefs a voilure tournante. Des
collaborations sont en cours avec la NASA et le DLR. C.R.E.A.T.1.O.N. se place parmi lI'ensemble
de ces projets et propose sa propre approche multidisciplinaire et multi-niveaux pour idéalement
tous types d'appareils a voilure tournante. Les évaluations portent sur deux ensembles de critéres.
Le premier concerne les performances de vol non dynamiques telles que les vitesses maximales, les
puissances requises sur un point de vol donné, le rayon d'action ou le domaine de vol. Le second est
dédié aux impacts environnementaux a travers l'analyse des niveaux de bruit acoustique ou des quan-
tités de gaz rejetés comme le C@ou les NOx. L'évaluation de ces critéres fait appel a de multiples
disciplines. Les principales disciplines associées au dimensionnement d'un appareil a voiltogirnante

13
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sont considérées sous forme de modules. Les deux principaux sont associés aux themes d'évaluation
de C.R.E.AAT.L.LO.N. : performances de vols et impact environnemental et cing autres per-
mettent ces évaluations via leurs calculs : aérodynamique , masse et structures , architecture

et géomeétrie , génération de puissance , missions et spéci cations . Au-dela de ces modules la
multidisciplinarité touche aussi le champ des mathématiques appliquées a travers les méthodes d'op-
timisation, l'aide a la décision et I'exploration de bases de données. La multidisciplinarité est donc un
des marqueurs essentiels du projet C.R.E.A.T.l.O.N.

Un autre marqueur important est l'aspect multi-niveaux lié a la granularité de la physique des-
criptive considérée. L'évaluation doit étre possible quel que soit le niveau de description de l'appareil.
Il peut étre lacunaire pour un appareil non concu par exemple. Les niveaux 0 et 1 sont alors utilisés
car ils permettent a l'aide de modéles statistiques et analytiques simples de dresser un premier design
de I'appareil a évaluer. Dans le cas ou l'appareil est su samment bien décrit, I'évaluation peut se faire
directement a l'aide de codes complexes experts tels que le HOS®] [pour la mécanique du vol. Si
chaque niveau de modélisation augmente la délité des modéles a la physique, ces derniers nécessite
en revanche un nombre croissant de données d'entrée : quelques unes au niveau 0 a plusielizaines
voire centaines au niveau 3.

Cette thése s'intégre pleinement dans la construction de la chaine C.R.E.A.T.I.LO.N. dont elle
partage des buts a la fois temporels et thématiques. Elle s'intéresse particulierement au développement
des deux premiers niveaux 0 et 1 sur des aspects de modélisation et de méthodologie. Plus mé&ment,
une premiére partie des objectifs de la these est la création de modéles dit statistiques de niveau
0 a partir d'une base de données a rassembler et la construction du module Performances de vol

basé sur la théorie du bilan de puissance au niveau 1. Dans un premier temps ces développements
serviront & établir la capacité d'évaluation de la chaine C.R.E.A.T.1.O.N. lIs seront décrits a travers
des exercices de validation et de confrontation des modéles a des données réelles tellesdpseessais
en vol sur le SA 365N Dauphin. La démarche et les résultats ont été publiés en 2011 lors du European
Rotorcraft Forum [6] et en 2012 lors de I'American Helicopter Society Future Vertical Lift Aircraft
Design ConferenceT].

Une facette primordiale du projet C.R.E.A.T.I.O.N. est la capacité de conception préliminaire

et d'optimisation d'un aéronef a voilure tournante a partir d'un ensemble de spéci cations. Dans
cette thése nous proposons une méthodologie adaptée a cette problématique pour les hélicoptéres
et exploitant les modéles de niveau 0 et 1 développés précédemment. lls seront notamment mis a
contribution dans une chaine de dimensionnement et d'évaluation. L'optimisation multidisciplinaire
fait apparaitre des problémes le plus souvent multicriteres, multivariables de design avec contraintes
dont il existe de multiples solutions. A travers une étude bibliographigue des principales méthodes,
nous allons explorer les principales techniques capables de répondre a ces exigences. Pour metire
place cette méthodologie, nous allons notamment nous intéresser au cas d'un hélicoptére de ligne

transportant 90 passagers sur plus de 1000 km. Un tel appareil n'existe pas a ce jour, il est un cas
d'étude idéal pour C.R.E.A.T.I.O.N.dont I'un des buts est de proposer des appareils innovants. Une
communication présentant une étude préparatoire sur les techniques d'optimisation a été faite lors du
European Rotorcraft forum de 2012 a Amsterdam §].
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La troisieme étape de la construction du projet C.R.E.A.T.I.LO.N. a pour but 'évaluation de
tous types d'appareils & voilure tournante. Cette thése présente dans un troisieme temps des travaux
préliminaires contribuant a cette troisieme étape. La premiéere d'entre elles est la généralisation de
la technique du bilan de puissance a de nouvelles formulations de giravions : convertibles, coaxiaux,
rotors carénés. Un autre aspect basé sur la génération automatique d'architectures d'appareils a
voilure tournante est étudié au moyen de techniques de type algorithme évolutionnaire.

La these contribue donc au projet CREATION avec pour objectifs principaux : le développenent
des modéles de calcul des performances de vol aux niveaux O et 1, qui seront préciséss dhin,
et la recherche d'une méthodologie adaptée au prédimensionnement des giravions. Cela se traduit
naturellement par une mise en place de I'ensemble des modeéles et de leurs interactions au seimd'u
méme plateforme numérique. Cela se traduit bien sdr aussi par des mises en pratique et démonstrations
a n d'étudier concréetement di érents processus méthodologiques adaptés a I'évaluation des giravions
ou a leur prédimensionnement.

Ce manuscrit de thése sera décomposé en quatre parties. Dans un premier temps nous décrirons
le contexte du projet, ses motivations et son organisation. Puis nous mettrons en place les modéles
de niveau 0 et 1 et les validerons dans le second chapitre. Le troisieme chapitre présentera une mise
en application de ces modéles et d'une méthodologie d'optimisation sur un cas concret de conception
préliminaire. En n le dernier et quatrieme chapitre présentera les travaux initiés pour la généralisation
de la chaine C.R.E.A.T.l.O.N.a tous les giravions.






Chapitre 1

Mise en place de la problématique
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Ce chapitre s'attache a décrire le contexte dans lequel est e ectué cette thése. Dans un premier
temps nous allons décrire ces appareils volants ainsi que leurs missions. Les liens entre les spéci cités
d'une mission et le choix d'un appareil pose la question : Quel concept choisir face a un ensemble
de missions et de spéci cations? . Dans le monde, quelques groupes de recherche tentetdpporter
des réponses. Dans un second temps nous e ectuerons un état de I'art des solutions proposées. Gelle
ci serviront de références comparatives pour I'élaboration de la chaine de calcul C.R.E.A.T.I.O.N.
dédiée a I'évaluation des performances de vol et des impacts environnementaux des aéronefouve
tournante. Ce projet interne a 'ONERA est décrit dans une troisieme partie.

1.1 Contexte et problématique

1.1.1 Les ADAV : Aéronefs a Décollage et Atterrissage Vertical

Les ADAV désignent les aéronefs ayant la capacité de décoller, voler et atterrir verticalement. Ces
possibilités leur conférent un vaste et unique domaine applicatif puisque les ADAV n'ont pas besoin
de piste de décollage ou d'atterrissage. lls peuvent se xer a la verticale au dessus d'un objectif ou
encore e ectuer des vols a basse vitesse et basse altitude. On distingue plusieurs types d'aéronefs se
di érenciant par leur moyen de sustentation :

Les voilures tournantes sont I'objet de cette étude. Ces appareils reposent sur le principe da
mise en rotation de leur voilure par opposition aux voilures xes des avions. Les hélicopteres
sont un exemple, mais d'autres concepts tels que les convertibles, les coaxiaux, les tandems
présentés dans la suite complétent cette vaste famille. Le terme giravions équivalent de l'anglais
Rotorcraft est couramment utilisé. Giravions provient du terme grec gyro signi ant anneau

ou cercle et du mot avion.

17
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Certains avions ADAV : la portance a vitesse d'avancement nulle est assurée par de puissants
moteurs éjectant des gaz verticalement vers le bas et produisant une élévation en contre réaction
Ces appareils ne sont pas concus pour des vols verticaux stabilisés et de longue durée. Les
avions ADAV utilisent la propulsion verticale pour raccourcir les distances de décollage et
d'atterrissage.

Les voilures battantes s'inspirent des insectes et des oiseaux. Il s'agit de I'unique solution pré-
sente dans la nature permettant le vol vertical. Arti ciellement, nous ne parvenons pas a re-
trouver complétement le rendement énergétique des insectes et oiseaux alors que la dynamique
est reproduite. Des projets tels que le Hummingbird §] démontrent que le vol vertical mécanisé

a l'aide de voilures battantes est cependant possible.

1.1.2 Les missions des ADAV

En s'a ranchissant d'une piste de décollage ou d'atterrissage, les appareils a voilure tournante ont
acces a une trés grande variété de missions irréalisables pour des avions. Leur utilisation n'a cessé de se
développer depuis la seconde guerre mondiale. Les premiers appareils de série tels que les Sikorsky R-4
et R-5 américains ou les Flettner FI 282 Kolibri et Focke Achgelis Fa 233 Drachen allemands furent
utilisés a des ns militaires surtout durant la guerre du Vietnam. Malgré leur conception rustique,
ils pouvaient transporter des charges de plusieurs centaines de kilogrammes, assurer des missions de
renseignement en milieu maritime ou servir dans la lutte anti-sous marine. Aujourd'hui les missions
des voilures tournantes se sont diversi ées. Sans exhaustivité, nous pourrions les classer dans plusieurs
catégories : transport, surveillance, renseignement et combat, travaux aeriens, recherche et sauvetage.

Les ADAV sont utilisés notamment pour des missions de transports civils ou militaires. |l s'agit de
transporter une charge utile d'un point A vers un point B, avec le plus souvent un objectif de rapdité.
Ces charges peuvent étre des hommes (troupes, VIP, etc.) ou toute autre sorte de masse comme illustré
par la gure 1.1a Généralement les points de provenance et de destination ne disposent pas de terrains
d'atterrissage et nécessitent I'utilisation d'appareils a vol vertical. Un exemple concret est la mission
de type O shore , les aéronefs doivent transporter des hommes ou du matériel sur des plateformes
pétroliéres. Un autre exemple est l'utilisation des hélicopteres en thééatre de guerre pour le transport
de troupes en terrain di cile ou au-dela des lignes ennemies. Les missions de transport touchent aussi
bien le marché civil que militaire. Il est & noter cependant I'échec du transport de masse de passagers
au travers de lignes réguliéres. Les principales raisons sont le colt des hélicoptéres et I'implémentation
di cile des héliports en zones urbaines. En revanche le transport a la demande a l'aide d'appareils
légers est en plein essor notamment au Brésil.

Les missions de type surveillance, renseignement, in Itration et combat font appel aux capacités
de vol a basse vitesse et basse altitude des appareils a voilure tournante pour observer et s'in ltrer.
Un exemple concret est I'exploitation des hélicoptéres dans la police, la gendarmerie ou les douanes
pour le suivi du tra c routier, la lutte anti-drogue, ... La reconnaissance tactique dans des missions
militaires est un domaine de prédilection pour I'hélicoptére comme l'illustre la Gazelle présentée sur
la gure 1.1b. L'inltration et I'ex ltration de soldats combinent a la fois une mission d'in Itration
et de transport de troupe. D'autres opérations délicates comme la lutte anti-incendie nécessitent des
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capacités de vol basse altitude, basse vitesse. Les hélicopteres peuvent se mouvoir sur les 6 degeés d
libertés, c'est-a-dire translation et rotation sur tous les axes. Les missions de type combat rapproché
sol-air requierent cette importante man-uvrabilité.

Un autre champ d'utilisation primordial est le secours et sauvetage . Le terme SAR en an-
glais pour Search and Rescue est couramment utilisé. Aujourd'hui I'hélicoptére est le seul moyen
pour porter assistance en milieu d'acces di cile : haute mer, haute montagne, milieu urbain, zones
dévastées, ... Chaque année, les voilures tournantes sauvent des milliers de vies grace a leurs facultés
de vol vertical. Ces missions requiérent des appareils stables puisque dans de nombreux cas, un vol
stationnaire au dessus d'une cible est nécessaire pour treuiller un secouriste et récupérer les victimes.
La gure 1l.1cmontre une illustration d'un appareil équipé pour des missions SAR.

(a) Transport (b) Combat (c) SAR

Figure 1.1: Di érents hélicoptéres en conditions de missions

La mixité des missions des ADAV est donc importante. La liste établie dans ces lignes n'a pas
I'ambition d'étre exhaustive. Bien souvent les appareils sont capables d'e ectuer plusieurs types de
missions. Par exemple, le Dauphin d'Eurocopter 10] est proposé sur di érents secteurs de missions
tels que le SAR, I'O shore ou le renseignement militaire. La polyvalence des appareils est un aspect
primordial de conception. Il s'agit aussi d'un argument de vente pour les constructeurs et d'un cri-
tere de choix pour les clients ou les institutions. A ce titre, citons I'important programme en cours
JMR=FVL aux Etats-Unis (Joint Multi  Role = Future Verical Lift) initiant le remplacement de nom-
breux appareils vieillissant dans lI'armée américaine & I'horizon 2020 2025. L'armée américaine
souhaite acquérir des appareils a vol vertical plus performants, capables de voler plus haut, plus vite
donc étendre le domaine de vol et sur une gamme plus importante de missions.

Malgré la diversité des champs applicatifs, les ADAV n'ont pas accés a toutes les missions. Le
transport de plusieurs dizaines de tonnes de chargement n'est pas impossible, mais réalisable par
seulement de trés rares appareils comme I'hélicoptere russe Mil Mi 26. Actuellement, il n'existe au-
cune ligne commerciale utilisant des hélicoptéres pour le transport de plusieurs dizaines de passagers.
Les vitesses maximales des hélicoptéres (environ 350 kir) sont limitées par des phénomenes phy-
siques propres a leur voilure tournante. Les rayons d'actions restent faibles en comparaison de ce
gue proposent les voilures xes. Les nuisances sonores freinent aussi l'implantation des hélicoptéres
en zone urbaine. Des programmes tels que JMR/FVL poussent a la recherche et au développement
de solutions innovantes permettant de s'a ranchir de ces limitations. Une problématique moderne de
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conception est I'évaluation des performances des appareils par rapport a des missions. La caractérisa-
tion de ces dernieres, leur traduction en termes de performances et de spéci cations sur les appitse
est I'un des enjeux du projet CREATION encadrant la thése présentée.

L'hélicoptére est la solution privilégiée a ce jour pour répondre aux besoins des opérationnels. Elle
s'est imposée par sa simplicité. Pourtant la variété des missions des voilures tournantes trouve un écho
dans la diversité des formulations possibles. Aprés avoir passé en revue les missions des ADAV, la
partie suivante détaille di érents concepts d'aéronefs a voilure tournante ainsi que leurs performances
opérationnelles.

1.1.3 L'hélicoptere

Il faut remonter au IV ™€ siécle de notre ére, bien avant Léonard de Vinci, pour trouver les
premiéres traces d'appareils a voilure tournante. A cette époque de simples bouts de bois taillés que
I'on faisait tourner rapidement avec ses mains pouvaient voler quelques secondes et émerveille
les enfants chinois. Quinze siécles plus tard, des appareils plus lourds que l'air s'éléventeava leur
bord des pilotes intrépides. Dans les années 1940 I'hélicoptére tel que nous le connaissons prend son
envol pratique et commercial, notamment grace a la démonstration de Sikorsky avec son modeéele VS
300 illustré par la gure 1.2. L'hélicoptére s'impose alors comme une machine aux capacités uniques
et devient rapidement indispensable.

Figure 1.2: Le VS 300 est le premier appareil proposant un rotor anticouple en plus du rotor principal.
Il s'agit véritablement du premier hélicoptére.

Un hélicoptere peut étre décomposé en cing éléments principaux :

Le rotor principal : muni de pales, il assure la sustentation et la propulsion de I'hélicopteére.
Le rotor arriére anti-couple . il ale réle de compenser le couple généré par le rotor principal
sur le fuselage et de permettre le contréle de l'appareil sur I'axe du lacet (rotation autour de
I'axe vertical).
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Le fuselage : il comprend le cockpit, une cabine pour la charge utile mais aussi les éléments
xes créant une portance comme la dérive ou I'empennage horizontal.

La chaine de commandes : elle s'étend des commandes du pilote, levier de collectif, manche
cyclique, palonnier jusqu'au systéme de transmission des commandes aux rotors a l'aide du
plateau cyclique et des biellettes de pas. Nous reviendrons dans la suite sur ces éléments.

Le systéme de génération et de transmission de la puissance . les rotors sont des
systéemes mis en mouvement, nécessitant donc un apport d'énergie. Celle-ci est produite par
une turbine sur une majorité d'hélicoptére mais peut provenir aussi d'un moteur a piston pour
les appareils les plus légers et les drones. Les motorisations diesel sont en cours de développement
tout comme les systémes hybrides électriques thermiques. Les moteurs électriques sont pour
l'instant seulement utilisés sur des appareils de petite taille, sans pilote a bord. La puissance est
transmise depuis les moteurs vers les rotors par un systéme d'arbres et de boite de transmission
complexes.

Cette décomposition est choisie de maniére a expliciter clairement ce qu'est un hélicoptere et son
fonctionnement. Les sections suivantes décrivent donc sans détail les phénomenes physigpesmet-
tant a I'nélicoptere de voler. Des équations plus détaillées sont fournies dans le chapitre 2.

A n de saisir l'intérét des di érentes formules d'aéronefs a voilure tournante, les principales li-
mitations des hélicoptéres sont présentées ci-aprés et notamment celles a ectant la vitesse maximale
d'avancement. Les principales performances des hélicoptéres seront abordées dans le chapitide la
these.

1.1.3.1 La sustentation, la propulsion et le couple

Un hélicoptere est un objet massif dont le poids proprd® = Wy g doit étre compensé pour voler
en état stationnaire. Le rotor principal a entre autres ce role. Il est formé d'un certain nombre de pales
reliées a un moyeu. La section d'une pale est un élément pro €. Selon les principes de l'aégodmique,
un uide circulant autour d'un pro | crée des zones de surpression et de dépression respectimgent
au-dessous et au-dessus de I'élément pro Ié gqu'il contourne comme le montre la guré.3 a gauche.
Une force capable de s'opposer au poids est alors générél;: Elle posséde deux composantes : une
verticale, F,, nommée force de portance, perpendiculaire au vecteur vitesse local et une horizontale,
Fyx, opposée au mouvement et nommée force de trainée des pales. La gute3 schématise cette
construction.

L'équation donnant la force de portanceF, générée par un prol est :

F(2)= ar V2 S C; (1.1)

NI =

air €stla densité de I'air,V est la vitesse de l'air etS est la surface du pro I. C, est le coe cient de
portance dépendant de la forme du pro |, de I'angle d'incidence et du nombre de MachNl = V,=Cgon)
dans les conditions de pression et température du point de vol considéré. L'expression est quasi
identigue pour la composantex associée a la force de trainée. L'intensité de la force générée par le
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Figure 1.3: A gauche, schéma des zones de pression (en rouge) et de dépression (en bleu) crégda p
circulation d'un uide autour d'un pro | de pale. A droite, schéma des forces générées par les anes
de pression= dépression causé par le ux d'air incidentVy . Les forces représentées sontF, la force
de portance, F4 la force de trainée etF,, la force résultante.

pro | est donc dépendante de deux facteurs : lI'angle d'incidence de l'air sur le pro| et la vitesse de
l'air. Lorsque l'incidence et la vitesse de I'air augmentent la force générée croit aussi. Cela reste vrai
dans une certaine gamme de variation des angles et des vitesses. En e et lorsque l'incidence est trop
élevée, I'écoulement subit des décollements puis un décrochage par rapport aux surfacesgo l. Le
contournement devient alors turbulent et la force générée faiblit drastiquement. De méme lorsque la
vitesse est trop importante, typiguement a des valeurs proches de la vitesse du son pour une pale
d'hélicoptére, les ondes de choc font augmenter brutalement la trainée et décroitre la portancéa
polaire de pro | d'un élément de pale est la relation entre les formulations du coe cient de portance
(Cz) et de trainée (Cx) ou leur évolution en fonction de I'angle et de la vitesse de l'air incident.

Le modéle physique donnant les e orts aérodynamiques générés par I'air sur un pro | de pale peut
se généraliser pour I'ensemble de la voilure. Cette intégration le long de I'envergure de la pale et sur
I'ensemble du disque rotor qu'elle balaye conduit a la formulation d'une polaire rotorique donnant le
coe cient de trainée moyen d'un pro | de pale en fonction du coe cient de portance moyen (C,m)
et du parametre d'avancement = Vh=( Rmr) : Cxp = f(Czm; ). La force de traction du rotor
est la sommation de I'ensemble des forces de portance. L'appareil décolle lorsque la traction s'oppose
totalement au poids de l'appareil.

La propulsion de I'hélicoptére est obtenue en inclinant la traction produite par le rotor. Cela
consiste & modi er le pas de chaque pale au cours de sa rotation en azimute maniére & créer un
di érentiel de traction adéquat. La répartition dissymétrique des forces de portance crée une incli-
naison de la traction, direction dans laquelle se dirige I'appareil. La propulsion permet a I'hélicoptére
de se mouvoir sur les axes de translation mais pour cela il faut vaincre les forces de trainée aérody-
namique géneérées par le fuselage et le rotor. La traction doit donc compenser le poids mais aussi la
force de trainée de l'appareil.

1. L'azimut est l'angle qui repére la pale au cours de sa rotation autour du rotor



1.1. CONTEXTE ET PROBLEMATIQUE 23

Outre leur rotation autour du mat rotor, les pales ont également des mouvements de battement
et de trainée permis par des articulations ou souplesses entre le moyeu et les pales. Il en résulte
notamment un comportement gyroscopique du rotor. Les mécanismes qui permettent I'orientation de
la traction sont donc complexes. Nous n'aborderons pas le sujet de la dynamique du rotor dans cette
thése. Les référenceslfl] et [12] donnent un excellent apercu des phénoménes mis en jeu.

Finalement un seul rotor permet d'assurer a la fois la sustentation et la propulsion. Bien qu'élé-
gante, cette solution n'est simple qu'en apparence. En e et, ce rotor est la source de hombreux dés-
équilibres que di érents mécanismes doivent corriger. Le principal est le couple généré par le rotor sur
le fuselage. Selon les principes de la mécanique newtonienne, toute force prend appui sur upgsort
pour se manifester. Dans le cas ou le support est libre de se mouvoir, il se déplace dans le sens contraire
du mouvement précédemment créé : il s'agit du principe de I'action réaction. Pour un hélicoptére,
le mat du rotor est entrainé par un couple moteur prenant appui sur le fuselage. En I'absence de xa-
tion, la rotation du rotor entraine la rotation du fuselage en sens inverse et I'appareil n'‘est pas stable.
Une solution a ce probleme est I'utilisation d'un rotor de queue anti-couple. Son plan de rotation est
orthogonal a celui du rotor principal. Son role est de générer une force s'opposant au mouvement créé
par le couple rotor sur le fuselage. Ce rotor excentré est aussi un moyen de contréle sur I'axe en lacet.
Telle est la formulation classique de I'hélicoptére : un rotor principal assurant portance, propulsion
et contrble en tangage et roulis ainsi qu'un rotor anti-couple permettant le contréle du lacet. La -
gure 1.4 schématise le phénoméne de création du couple de réacti@r sur le fuselage. Il faut alors
appliquer une forceTy = Cr=L - pour le contrer, L -y €tant un bras de levier, distance entre le
centre de gravité et le rotor arriere. Notons que sur un hélicoptére le rotor arriére classique n'est pas
l'unique solution permettant de contrer le couple. L'hélicoptériste McDonnel Douglas a développé le
systeme NOTAR (No TAil Rotor) permettant de générer une force latérale su sante grace a l'e et

Coanda . D'autres solutions existent pour contrer le couple : un second rotor coaxial tournant en
sens inverse, un second rotor en tandem, des hélices latérales... Les possibilités sont nombreuses. Dans
le cadre de cette these, ces autres formulations ne seront pas désignées par le terme hélicoptere.

1.1.3.2 La chaine de commandes et le pilotage

La modi cation du pas des pales par le pilote s'e ectue a l'aide d'une chaine mécanique ou
électronique liant le rotor aux commandes du pilote. L'élément le plus important est un systéme
de deux plateaux présenté sur la gurel.5a Le premier plateau est non tournant. Il est lié aux
commandes du pilote. Il est donc libre de monter, de descendre ou de s'incliner dans toutes les
directions. Le second, le plateau tournant, est attaché au rotor principal ainsi qu'aux pales par des
biellettes de pas. Ses mouvements sont asservis par ceux du rotor. Lorsque le plateau xe estincliné, le
plateau tournant e ectue une rotation selon un plan incliné paralléle au premier comme le schématise
la gure 1.5a Le plateau tournant transmet ses mouvements au rotor permettant la modi cation de
l'angle de pas des pales en conséquence. Le systéme de plateaux est intégré au plus prés du mét rotor
et du moyeu formant un systéme complexe comme lillustre la photographie du rotor de I'EC 115 sur
la gure 1.5h.

Le pilote dispose de trois commandes pour modi er la position de I'hélicoptére représentés sché-
matiquement sur la gure 1.6. Le manche a balais ou cyclique modi e I'orientation du plateau xe et
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Figure 1.4: Cette gure schématise l'apparition du couple de réaction créé sur le fuselagé, a cause
de la rotation du rotor et de la trainée des pales. Il est compensé par une force de traction générée par
le rotor arriére Ty appliquée avec un bras de levier par rapport au centre de gravité& dé ni comme

la distance entre les deux rotors de I'appareil L = -

(a) Schéma d'un moyeu rotor (b) Photographie du rotor de I'EC 155

Figure 1.5: Fonctionnement du rotor d'un hélicoptére avec ses biellettes ainsi que les deux plateaux.

du plateau tournant et en conséquence le pas des pales. Il permet donc d'orienter la traction du rotor
dans une direction et induit une translation horizontale. Le levier de collectif éléve ou fait descendre
uniformément le plateau xe, le plateau tournant et donc baisse ou augmente le pas de toutes les pales,
d'ou le nom de collectif. Cela modi e l'intensité de la traction ou norme du vecteur force de traction.
Le levier collectif permet donc une translation verticale. Le rotor principal génére un couple qui varie
avec a la traction. Si la traction change, la force produite par le rotor arriere doit étre adaptée. Cela
se fait a l'aide du palonnier modi ant collectivement le pas des pales du rotor arriére donc la traction
produite par ce dernier. Le palonnier permet aussi de contrbler I'appareil sur I'axe de lacet.
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Figure 1.6: lllustration de la conséquence du mouvement des commandes sur les mouvements de
I'appareil. Les deux schémas en haut sont la modi cation de la position du manche cyclique, le
schéma en bas a gauche correspond est la modi cation du manche de collectif, en n en bas a droite,
il s'agit de la modi cation de la position du palonnier

1.1.3.3 L'importance des éléments xes

Sur le fuselage sont disposés deux voilures xes : la dérive ou empennage vertical et I'empennage
horizontal. Bien qu'elle ne soit pas présente sur tous les hélicoptéres, la dérive a un rdle important : a
haute vitesse, elle agit comme une aile verticale en générant une force latérale dirigée dans la méme
direction que la traction du rotor anti-couple. Cette force permet donc de soulager le rotor arriere
d'une partie de la force anti-couple qu'il doit produire et donc de réduire la puissance requise. La
dérive peut étre décomposée en plusieurs éléments. Ainsi sur certains appareils comme le Dauphin
on trouve des plans verticaux au bout des plans horizontaux. A noter que contrairement a un avion,
la dérive ne sert pas a contréler I'appareil sur l'axe de lacet : ce rdle est réservé au rotor arriére, en
général la dérive n'est pas orientable sur un hélicopteére.

L'empennage horizontal est présent sur tous les appareils. Son réle est primordial : il doit stabiliser
I'assiette longitudinale de I'appareil. En e et pour accélérer I'hélicoptére doit incliner vers l'avant la
traction générée par le rotor. Cela a pour e et de faire basculer la fuselage vers l'avant en inclinant
I'appareil comme sur la gure 1.7 a gauche, donnant ainsi une forte assiette a piquer, pouvant non
seulement étre inconfortable aux passagers mais surtout engendrant une augmentation de la trainée
de l'appareil. L'empennage horizontal génére une force déportante vers le bas créant un couple a
cabrer redressant I'appareil pour éviter les fortes inclinaisons. L'inconvénient de ce systéme est qu'il
0 re aux basses vitesses une surface en interaction avec l'air sou é vers le bas et vers l'arriére par le
rotor. Un couple cabrant le fuselage comme sur la gurel.7 a droite est alors créé. C'est le phénomene
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de bosse d'assiette rencontré aux basses vitesses qui peut perturber les taches de pilotage aux basses
vitesses.

Figure 1.7: Ces schémas représentent I'in uence de la force créée par I'empennage horizontal sur
l'attitude de l'appareil en vol d'avancement (a gauche) et aux basses vitesses (a droite).

1.1.3.4 La génération et transmission de la puissance

Sur I'ensemble des hélicoptéres dépassant la masse d'une tonne, le systéme de génération de
puissance est une turbine. C'est actuellement le systéme le plus e cace en terme de poids par rapport a
la puissance produite. Une turbine est composée de di érents étages formés par des hélices a authes
premiers étages dits de compression e ectuent une compression adiabatique de I'air qui s'engou re
dans la turbine. Il est ensuite expulsé par une centrifugeuse dans une chambre de combustion il
va servir de comburant pour le kéroséne brilé. Une part de l'importante énergie des gaz est alors
prélevée par les étages dits de haute pression pour créer une énergie mécanique capable detmee
en rotation les étages de compression et la centrifugeuse. La part restante est envoyée sur une roue
libre. C'est elle qui communique son mouvement au rotor. La roue libre tourne a des vitesses de
l'ordre de plusieurs milliers de tours par minute. Une boite de transmission disposée entre les rotors
et la roue libre réduit le régime de rotation a quelques centaines de tours par minute pour le rotor
principal. Il est remarquable de souligner que dans le cas des hélicoptéres, ces boites de transmission
sont essentielles et complexes. En e et, I'arbre du moteur tourne selon un axe horizontal longitudinal
alors que le rotor principal tourne autour d'un axe vertical et le rotor arriere autour d'un axe latéral.

1.1.3.5 La limitation de vitesse

La sustentation d'un hélicoptére repose sur son rotor principal composeé de pales. Ces pales générent
la force de portance grace a la vitesse de l'air incident. En vol stationnaire et dans des conditions
d'atmosphére standard, les pales sont soumises globalement a la méme vitesse d'air incident. Cette
vitesse varie en fonction du rayon du rotor. Elle est notédJ(r), ou r est simplement le rayon considéré
et la vitesse angulaire de rotation en rad:s 1 :

u(r)=r (1.2)

En stationnaire, les vitesses d'air incident sur les pales sont donc les mémes quel que soit I'angle
d'azimut considéré sur le rotor. En vol d'avancement, une vitess&/}, s'ajoute a la vitesseU(r) observée
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par les pales en vol stationnaire. Ainsi dans le repére du rotor, la pale qui avance (pale avancante) dans
le sens du mouvement de I'hélicoptére voit une vitess&(r) + V;, tandis que la pale qui recule (pale
reculante) voit une vitesse d'air incident U(r) V4. On peut introduire le paramétre d'avancement

dé ni comme le rapport entre la vitesse d'avancement et la vitesse en bout de pale R ouR est le
rayon du rotor.

_ W
= — (1.3)

Les vitesses résultantes sur le disque rotor ne sont plus axi-symétriques comme le souligne la
gure 1.8 a gauche. A 6 0, du c6té de la pale reculante on observe une zone ou la vitesse locale
U(r) Vh qui peut conduire a un résultat négatif. C'est la zone de ux inversé indiquée par un
cercle en bleu sur la gure 1.8 a droite. Concrétement, l'air contourne la pale par le bord de fuite,
ce qui engendre de la déportance et I'augmentation de la trainée. Cette zone est minimale lorsque
tend vers 0 et maximale lorsque tend vers 1. A =1, la pale reculante est entierement a ectée
par ce phénoméne de ux inverse des vitesses et ne génére aucune portance. En pratiquejépasse
rarement 0,45 [L3].

Figure 1.8: Schéma montrant I'évolution des vitesses d'air sur les pales avancantes et reculantes en
fonction de la vitesse de rotation et d'avancement du rotor dans l'air. La gure a gauche montre la
vitesse d'air incidente résultante sur le bord d'attaque des pales (en vert). La gure a droite présente
la zone d'inversion du ux d'air en fonction de la vitesse d'avancement.

Du point de vue de la pale avancante, aux fortes vitesses d'avancement, la somme de vite&4edue
a la translation de I'appareil et de U(r) vitesse due a la rotation en extrémité de pale, peut atteindre
des valeurs proches de la vitesse du son. L'écoulement de I'air devant épouser la surface dedéepest
soumis a des phénoménes de compressibilité. Les ondes de choc, outre des vibrations, engandine
forte augmentation de la trainée et un e ondrement de la portance.

Donc pour résumer, pour proche de 1, apparait une chute de la portance et une augmentation
de la trainée en pale reculante. Le méme phénoméne est observable pour un Mach en extrémité de
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pale avancanteM (r = R,y = 90°) proche de 1. Toutefois, si  Rpy est faible, alors on peut avoir
letM Rmr ;90° 1

Les vitesses de rotation typiques en bout de pale sont de l'ordre de 200 & 220 misen vol
stationnaire, la vitesse du son est de de l'ordre de 340 m.$ au niveau de la mer en condition
d'atmosphére standard, donc les vitesses maximales théoriques des hélicoptéres sont de I'ordre de 120
m.s ! soit environ 430 km.h 1. Ces phénoménes de décrochage sur les pales avancantes et reculantes
sont donc a l'origine de la limitation physique de la vitesse des hélicopteres. Cependant généralement
la vitesse est limitée par des facteurs technologiques comme la puissance des turbines. Les records de
vitesse absolus pour les hélicoptéres, et certi és par la fédération aéronautique internationale (FAI)
sont de 401 kn¥h sur 15 et 25 km pour le Westland Lynx 800 G-Lynx et de 372 kmsh sur 3 km pour
le Dauphin 365 DGV de I'Aérospatiale.

Il existe de fortes motivations pour accroitre la vitesse maximale des hélicoptéres. La réduction
de la durée du trajet est en liaison directe avec un gain économique. Dans le contexte actuel seul
un changement de formulation d'appareil & voilure tournante permet de se projeter vers les hautes
vitesses. Des solutions telles que la technologie X2 de Sikorsky, € ¥'Eurocopter ou les convertibles
s'engagent dans cette voie.

1.1.3.6 La contrainte de masse

Peu d'hélicoptéres dépassent plusieurs dizaines de tonnes. Une analyse de la base de données
hélicoptere construite a 'ONERA durant la thése et présentée au chapitre 2 montre en e et que
seulement 5 modéles d'appareils sur quasiment 200 dépassent les 20 tonnes. La masse maximale
enregistrée est celle du Mil Mi 26 a 56 tonnes pouvant emporter une charge utile de 20 tonnes. Cet
appareil russe datant de la guerre froide (1957) reste aujourd’hui un modéle unique et extréme. La
masse n'est pas une limitation au sens stricte du terme. Il est possible d'imaginer un appareil toujours
plus lourd, toujours plus grand. Il existe toutefois de fortes contraintes dé nies par des facteurs
technologiques tels que l'existence de matériaux résistants ou de moteurs su samment puissants. Un
premier aspect de la limitation de la masse est donc structurel. En e et la surface du disque rotor est
proportionnellement liée au poids de I'appareil. Plus la masse est grande plus le rayon des pales est
important. Les matériaux doivent donc pouvoir résister aux e orts engendrés sur la pale : c'est-a-dire
le poids propre de la pale, la force centrifuge, la force de portance et la force de frottement. Un rapd
calcul numérique sur le cas du Mil Mi 26 permet d'envisager I'amplitude de ces contraintes dans le
tableau 1.1. Les e orts sur le rotor et les pales sont donc trés importants. lls nécessitent I'emploi de
matériaux lourds et résistants, augmentant par conséquent la masse des pales et du moyeu central.

Rayon rotor du Mi 26 16 m
Poids d'une pale Environ 7000 N
Force centrifuge Environ 4150000 N
Charge disque ramenée a une pale Environ 70000 N

Tableau 1.1: Résultats de calculs numériques simpli és de forces agissant sur le rotor
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L'e et intrinseque d'une masse importante est le besoin de puissance pour soulever ces appareils.
Le Mil Mi 26 posséde deux moteurs délivrant une puissance unitaire au décollage de 8400 KW. Bien
gue peu e caces au regard de la technologie actuelle, ces engins témoignent de la puissance qu'iltfau
apporter au rotor pour soulever l'appareil. La masse de carburant embarquée par le Mil Mi 26 est
d'environ 12 tonnes. Cela lui permet de franchir des distances d'environ 700 - 800 km aprés décollage a
sa masse maximale. Depuis les années 1960, seul Sikorsky propose un hélicoptére capable de soulever
une masse comparable . Il s'agit du CH-53 et de ses déclinaisons. Le CH-53K qui doit entrer en
service en 2015 permettra I'emport d'une charge de 15,9 tonnes sur une distance maximale de 841
km. La masse maximale de I'appareil est de 33566 kg et nécessite une puissance au décollage de plus
de 13700 KW. Un tel appareil hors norme est destiné au marché militaire. Les rayons d'action des
hélicoptéres lourds sont aussi trés courts en comparaison de l'avion. Le Alenia C-27J Spartan, un
avion de transport militaire de masse maximale équivalente au CH-53K, soit 32 tonnes, nécessite une
puissance de 7000 kW et possede un rayon d'action variant entre 2 150 et 6 000 km en fonction de la
charge. L'avantage de I'hélicoptére sur l'avion étant principalement le vol stationnaire, le transport
de lourdes charges reste donc intéressant pour I'hélicoptére du moment que les distances de trajet
restent courtes.

Plusieurs raisons expliquent donc le faible développement de I'hélicoptére dans les gammes de
masses importantes, au-dela de 20 tonnes. Premiérement la conception générale de ces appareils
releve de dé s technologiques notamment au niveau du rotor principal devant supporter toute la
masse. Deuxiémement la formulation hélicoptére n'est pas trés e cace sur de grandes distances de
part la puissance requise et les consommations de carburant. Pour autant il existe un réel intérét pour
les hélicoptéres de transport de passagers court et moyen courrier comme le souligne certaines études
de la NASA [14]. Tout comme pour la limitation de vitesse, de nouvelles formulations de giravions
peuvent amoindrir I'e et des contraintes, notamment structurelles. L'ajout d'un ou plusieurs rotors
plus petits est un exemple. Dans le chapitre 2 nous essayerons de dimensionner un appareil degyp
hélicoptére capable de transporter 90 passagers civils. Au-dela de la discussion sur la faisabilité, nous
souhaitons e ectuer cet exercice d'optimisation pour les raisons évoquées ici et pour d'autres exposées
au chapitre 2.

1.1.3.7 Un appareil plus respectueux de son environnement

Deux types d'impacts principaux de I'hélicoptére sur son environnement peuvent étre distingués

le premier est sonore, le second concerne la pollution atmosphérique. Les sources de bruits sur un
hélicoptére sont multiples : le compresseur de la turbine, la boite de vitesses et surtout les voilures
tournantes sont les plus signi catives. Le bruit du rotor principal peut étre de di érentes natures :

bruit d'épaisseur lié a la géométrie de la pale,

bruit de charge causé par les variations de portance au cours de la rotation de la pale,

bruit d'interaction pale =tourbillon di aux chocs (saut de pression), d'une pale passant dans les

tourbillons générés par les pales précédentes,

bruit & grande vitesse.

bruit émis par le rotor arriere
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L'intensité de ces sources de bruit varie en fonction de la position et de la vitesse de I'appareil par
rapport a I'observateur. Par exemple en phase d'approche, le bruit d'interaction paletourbillon est
le plus important. Il s'agit d'un bruit impulsif de niveau trés élevé pouvant atteindre des valeurs de
plus de 100 dBA. En phase de survol les bruits de hautes vitesses, d'épaisseur et de fenestron (rotor
anticouple caréné) sont prédominants. Ces nuisances sonores importantes peuvent freiner le dépe
pement de I'hélicoptére dans les zones urbaines. Les exigences de certi cation et de réglementation
tendent par ailleurs a se durcir. Un exemple notoire est l'interdiction du survol de la ville de Paris
hormis pour des missions de service de I'état. Le développement de I'hélicoptére civil en zone urbaine
est donc tributaire de la réduction du niveau sonore. Plusieurs solutions permettent de rendre les
rotors moins bruyants : les moyens passifs jouent sur la diminution de la vitesse de rotation ou la
géomeétrie des pales, les moyens actifs optimisent le contrdle des pales en introduisant des systémes
de variation de pas individuel pour chaque pale, de gouvernes actives ou de proIs actifs. Ces der-
niers moyens modi ent notamment la trajectoire des tourbillons pour réduire les interactions entre
les pales et leur sillage. Le second impact cité concerne la pollution atmosphérique. Il concerne plus
généralement tous les appareils brllant du carburant. L'objectif est bien évidement de minimiser toute
production de gaz polluant. La prise en compte des impacts environnementaux tels que le bruit ou
I'émission de gaz est un nouvel axe de développement. L'activité Green Rotorcraft dans le projet
de recherche européen Clean sky [L5] a cette ambition de rendre les appareils a voilure tournante
plus respectueux de leur environnement. Une collaboration est également en cours entre 'ONERA et
la NASA sur ce sujet.

Aprés avoir décrit le fonctionnement d'un hélicoptére, les di érentes formulations d'appareils a
voilure tournante autres que I'hélicoptére peuvent étre abordées.

1.1.4 La diversité des appareils a voilure tournante

L'hélicoptére avec sa formule constituée d'un rotor principal plus un rotor anticouple est apparu
dans les années 1940 sous I'impulsion d'lgor Sikorsky aux Etats-Unis. Bien avant I'hélicoptére, d'autres
concepts ont tenté de résoudre le probléme de la sustentation d'un appareil plus lourd que I'air. L'enje
recherché était de trouver une formulation apte a étre maitrisée et contr6lée tout en assurant la
stabilité de I'engin. Ainsi des appareils a rotors coaxiaux, des tandems, ou autres formules a multiples

rotors ont pu s'élever et participer a cette course de la maitrise du vol vertical.

La diversité des voilures tournantes est encore présente aujourd'hui. Le but des concepts alterna-

tifs a I'nélicoptére est de dépasser les limites conceptuelles de ce dernier pour atteindre des gies et

des altitudes de vol plus importantes, des distances franchissables élevées ou des masses maximales
d'emport augmentées. Les formulations alternatives aux hélicoptéres présentés dans la suite se dis-
tinguent principalement par le moyen d'assurer la portance en modi ant le nombre et la disposition

des rotors. Les concepts présentés dans la suite n'ont pas tous dépassé le stade du prototype que se
soit pour des raisons techniques ou économiques. Néanmoins il est intéressant d'observer la diversité
des formulations pour souligner l'intérét de méthodes d'évaluation et de comparaison des giravions.



1.1. CONTEXTE ET PROBLEMATIQUE 31

1.1.4.1 Les autogires

Bien que les autogires possédent une voilure tournante, ceux-ci ne sont pas des ADAV. En e et, le
rotor présent sur l'autogire n'est pas mis en rotation mécaniquement : c'est la vitesse incidente de l'air
gui l'actionne et permet de générer de la portance pour le vol. Pour s'élever, les autogires nécesstten
donc l'utilisation d'un moyen de propulsion, par exemple une hélice propulsive. Cependant, le rotor
peut étre mis en rotation dés le décollage a n de raccourcir les distances d'envol, voire de décoller
en stationnaire. La mise en rotation du rotor par l'air qui le traverse implique que ce systeme ne
génere pas de couple sur le fuselage. Les autogires ne nécessitent donc pas de systeme anticouple
comme le montre le Cierva C30A sur la gurel.9. Ces appareils sont apparus avant les hélicoptéres,
dans les années 1930 sous l'impulsion de Juan De la Cierva, un pionnier des voilures tournantes.
Aujourd'hui les autogires sont quasi-exclusivement utilisés dans les aéroclubs, mais quelques concepts
sont envisagés pour des applications militaires.

Figure 1.9: Cierva C30A, l'un des premiers autogires illustrant la présence d'un rotor libre et d'une
hélice dédiée a la propulsion.

1.1.4.2 Les girodynes

Les girodynes di érent des hélicoptéres par le contrdle du rotor. Le rotor d'un girodyne est entrainé
en rotation par un systéme (moteur ou compresseur) lui permettant de générer de la portance. En
revanche, il ne peut créer de propulsion, le rotor n'est pas orientable. En conséquence, lgisodynes
doivent avoir un systeme de propulsion additionnel. Un exemple célebre de girodyne est le Fairey
Rotodyne. Cette machine congue dans les années 1950 était dédiée au transport civil. Le rotor principal
fonctionnait sur le principe du girodyne, il était mis en rotation par I'éjection d'air en bout de pale.
Deux hélices assuraient la propulsion. Des ailes étaient présentes pour soulager le rotor et créer de la
portance en vol d'avancement. Aujourd'hui les girodynes ne sont plus présents sur le marchgpurtant
des concepts futuristes, dédiés au transport civil notamment, sont toujours a I'étude. Les hélicoptéres
sont des girodynes particulier, dans le sens ou la propulsion est assurée par le rotor principal.
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1.1.4.3 La formulation tandem

Les tandems sont des appareils a voilure tournante présentant deux rotors de taille équivalente
et placés sur l'axe longitudinal de l'appareil. Les rotors tournent a la méme vitesse en sens opposé
ce qui permet globalement au centre de gravité de I'appareil d'obtenir un couple de rotation nul. Les
premiers tandems opérationnels ont été congus dans les années 1940, aujourd'hui le plus connuntite
eux est le CH-47 Chinook de Boeing illustré sur la gurel.10. Avec I'hélicoptére et les appareils a
rotors coaxiaux, il s'agit de la formulation la plus répandue.

Les tandems sont généralement utilisés comme des appareils de transport lourd. Les rotors de
grandes tailles (18 m de diamétre pour le CH47) générent une surface portante a méme de supporter
de grandes charges. De plus l'espacement entre les deux centres rotors impose un fuselage long et
volumineux. Outre leurs performances statiques, les tandems sont reconnus pour leur stabilité dyna-
mique accrue. En revanche la multiplication des rotors a une incidence sur la masse de I'apparell, les
rotors, moyeux et boites de transmission étant des éléments lourds. Du point de vue aérodynamique,
deux ou plusieurs rotors dépensent moins de puissance qu'un seul pour générer la méme portance.
Cependant les tétes des rotors sont des éléments ayant une forte trainée, jusqu'a 40 % de la trainé
totale d'un hélicoptére.

Le tandem est donc une machine e cace pour le transport de lourdes charges. En revanche son
e cacité est plus discutable pour les hautes vitesses et les grandes distances.

(a) Dépbt de militaires (b) Décollage

Figure 1.10: Opérations du Chinook CH 47.

1.1.4.4 La formulation a rotors coaxiaux contrarotatifs

Les appareils a rotors coaxiaux utilisent deux rotors situés sur un méme axe, de tailles identiques
mais leur sens de rotation est opposé, parvenant ainsi a annuler le couple global généré par chacun
des rotors sur le fuselage. Cette formulation est une caractéristique des appareils du constructeur
russe Kamov, actuellement reprise par Sikorsky sur des concepts avancés tels que le X2 que nous
évoquerons dans la partiel.1.4.7.
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De maniere similaire aux tandems, la masse d'un coaxial est soulevée par la portance générée
par deux rotors. La charge sur chaque rotor est donc divisée par deux. A surface de disque ro-
tor équivalente, les coaxiaux sont plus compacts que les tandems et les hélicoptéres. Du point de
vue aérodynamique les rotors coaxiaux compensent le phénoméne de dissymétrie de portance en vol
d'avancement. Cela permet théoriguement d'atteindre des vitesses maximales plus importantes par
rapport a I'hélicoptére, a condition que les deux rotors soient non articulés et hyper-rigides en batte-
ment comme c'est le cas du X2 de Sikorsky. Toutefois le systéme de transmission des commandes doit
étre dupliqué. Les boites de vitesses doivent inverser la rotation du second rotor et le mat des rotors
doit étre dimensionné de maniére a ce que les pales ne se coupent pas du fait de leurs battemebDs.
plus la présence de deux rotors augmente le niveau de vibration généré. L'ensemble de ces facteurs
fait que les systemes de rotors coaxiaux sont complexes et de plus grande dimension verticale. Cela
génére une trainée importante et pénalisante a haute vitesse. Les coaxiaux classiques ne sont donc
pas généralement utilisés pour des vols nécessitant une vitesse importante.

L'utilisation des appareils coaxiaux contrarotatifs est diversi ée. On retrouve parmi la gamme
Kamov, des appareils de transport de charges lourdes comme le KA-32 sur la gur&.113 et des
appareils de combat tres agiles et capables de transporter un armement important tel que le KA-50
sur gure 1.11b Il peuvent faire preuve d'excellente man+uvrabilité grace a leur symétrie (alors que
I'hélicoptére n'est pas symétrique) et a la possibilité d'utiliser six commandes pour contrdler les six
degrés de liberté de la dynamique du vol, alors que I'hélicoptére ne dispose que de quatre commandes.

(a) Ka 32 dédié au transport (b) Ka 50 Alligator dédié au combat

Figure 1.11: Photographies d'aéronefs ayant des rotors coaxiaux contrarotatifs.

1.1.4.5 Les convertibles

Les convertibles désignent les appareils munis d'un mécanisme de basculement des rotors. Ces
derniers sont placés sur des ailes qui sur certains concepts, sont également libres (tout ou partie d
basculer. En stationnaire ainsi qu'a basse vitesse les rotors sont orientés de maniére a contrer le poids
de l'appareil. A haute vitesse, le poids est compensé par la portance des ailes et les rotors générent
une force opposée a la trainée. Un exemple célebre de convertible est le Bell-Boeing V22 Ospray de
'armée ameéricaine illustré sur la gure 1.12 |l s'agit du seul appareil de ce type produit en série
actuellement.
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Ces aéronefs cumulent les avantages des hélicoptéres et des avions. En e et ils sont capable
de décoller, atterrir, voler verticalement et peuvent atteindre des vitesses comparables a celles des
avions a hélice, soit prés de deux fois celle d'un hélicoptére. lls peuvent emporter undéarge plus
importante sur une plus grande distance car les ailes prennent en charge une part de la portance. En
mode avion les convertibles peuvent aussi atteindre des altitudes de croisiére plus élevéegisqu'a
8000 m pour le V22. La gure 1.13 schématise une comparaison des domaines de vol typiques d'un
convertible par rapport aux hélicoptéres et avions turbopropulsés. Le convertible est un appareil de
compromis, il cumule donc aussi certains inconvénients des hélicoptéres et des avions. L'optimisation
des pales de ces appareils doit convenir a la fois pour le vol en mode avion et en mode héliéog.

Un compromis nécessaire impliquant de mauvaises performances en stationnaire en comparaison des
hélicoptéres. De méme les pales des convertibles ne sont pas dimensionnées pour les hautes vitesses,
supérieures a 600 kmh. L'optimisation des pales n'est pas la seule di culté conceptuelle. Les rotors
sont xés sur des nacelles positionnées en bout d'aile. Le mécanisme de basculement ou de conversion
est lourd et complexe. De méme un arbre de transmission épais doit relier les deux nacelles augmentant
le poids des ailes par rapport a celui d'un avion. En cas de panne, I'un des deux moteurs doibpvoir
assurer toute la puissance. L'interaction aérodynamique entre les rotors et l'aile peut aussi poser
probléme. Ces problématiques techniques trés complexes expliquent en partie les colts de conception
élevés des convertibles. Par exemple, les colits de développement du V22 Osprey s'établissaie@7a
milliards de dollars en 2007 16] limitant leur développement sur les marchés publics. Malgré cela, son
réle dans l'armée américaine est essentiel : il permet le transport de troupe sur des distances presque
deux fois plus importantes qu'un hélicoptére de masse équivalente. En n Agusta Westland tente de
proposer un convertible, le AW 609 sur le marché civil.

Figure 1.12: Photographie d'un V22 Osprey dont les nacelles sont en cours de basculement.

1.1.4.6 Les appareils a rotor engrenant

Les appareils a rotors engrenant possédent deux rotors dont les disques de rotation se croisent.
Comme le nom l'indique, un engrenage unigue permet aux rotors de tourner en oppaosition, ce qui
les empéche de se croiser. Cette formulation originale est de conception allemande : Flettner Fl 282
Kolibri. Aujourd'hui I'entreprise Kaman est la seule a proposer des appareils a rotors engrenés comme
le K-max, illustré sur la gure 1.14

Les appareils a rotors engrenés possedent des capacités équivalentes a celles des coaxiaux. Les
rotors contrarotatifs permettent de se passer de systéme anticouple et la dissymétrie de portance a
haute vitesse est compensée. Pour pouvoir se croiser sans collision, les rotors sont inclinés latéralement.
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Figure 1.13: Schéma représentant les enveloppes de vol d'un convertible par rapport a I'hélicoptére e
a l'avion.

Cela implique que les forces de portance des rotors ne sont pas totalement axiales. Il en résulte une
perte d'e cacité de la portance générée par rapport a un hélicoptére. En revanche le centre dpoussée
est plus proche du centre de gravité impliquant une meilleure stabilité en vol stationnaire.

Les appareils a rotors engrenés, dont le seul représentant moderne est le K-max, sont aujourd'hui
associés a des travaux aériens nécessitant une grue volante , comme par exemple pour réaliser la
construction d'édi ces.

Figure 1.14: La photographie présente le K max de Kaman en ascension

1.1.4.7 Les combinés

Les combinés associent di érents éléments sustentateurs et propulsifs pour parvenir a une for-
mulation dont les performances sont orientées vers les grandes vitesses. Le nombre de possibilités de
couplage est important. Par exemple un appareil peut avoir un rotor principal classique et deux hélices
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latérales placées en bout d'ailes. C'est le concept dit rotodyne imaginé par la société Fairey et dont

le X3 d'Eurocopter, illustré sur la gure 1.153 reprend le concept en remplacant le rotor girodyne
par un rotor articulé de type hélicoptére. Le X3 utilise donc son rotor comme moyen de sustentation

et de propulsion aux basses vitesses. En exercant un di érentiel de forces axiales, les hélices joulent
réle de systéme anticouple, et au stationnaire ces forces doivent étre de sens opposés. A haute vitesse
lorsque la portance du rotor décline, les ailes prennent en charge une part de la portance, ce qui
soulage le rotor. Les hélices produisent alors une traction opposée a la trainée. Ce systéme permet au
X3 d'atteindre des vitesses plus importantes que les hélicoptéres équivalents : 487 kmen juin 2013

[17].

Un concurrent du X3 est le Sikorsky X2 en photographie sur la gurel1.15h Cet appareil pos-
seéde deux rotors coaxiaux et une hélice propulsive en bout de queue d'appareil. Les rotors coaxiaux
permettent d'e acer une partie de la limitation de vitesse des hélicoptéres due a la dissymétrie de
portance. La trainée importante induite en contre partie par ce systéme est réduite par un carénage
entourant le mat rotor et une distance plus faible entre les deux rotors rigides par rapport aux rotors
articulés de Kamov. L'hélice propulsive sert a vaincre la trainée globale de l'appareil. Le X2 a atteint
la vitesse de 460 krsh en 2010 [§].

(@) X* d'Eurocopter (b) Sikorsky X2

Figure 1.15: Photographies de combinés.

Le Lockheed AH-56 Cheyenne de la gurel.l6aest un concept développé dans les années 1960.
Il se formule comme un hélicoptére classique possédant un rotor principal et un rotor anti-couple.
L'originalité provient de la présence d'une hélice propulsive en bout d'appareil. Cette hélice avait
pour role de lutter contre la trainée de l'appareil a n de réduire la charge rotor. Le Cheyenne était
aussi muni de petites ailes assurant un surplus de portance a haute vitesse. Le concept pouvait
atteindre des vitesses de 360 krh mais il fit abandonné en 1972 car trop complexe et coliteux.

Le Piasecki X 49 présenté sur la gurel.16best un concept basé sur I'hélicoptére et notamment
sur le UH 60 BlackHawk. Outre son rotor principal, I'appareil est muni d'ailes en position centrale
sous le rotor. Une hélice carénée est arientée vers l'arriere de l'appareil. Elle joue le role de gouvernail et
oriente la poussée produite. En stationnaire, ce systéme contre le couple en éjectant I'air latéralement.
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(a) Lockheed AH 56 (b) Piasecki X 49

Figure 1.16: Photographies de combinés.

Il existe de nombreux autres appareils non évoqués ici. La variété des combinés est vaste mais ces
appareils n'ont jamais franchi le stade du prototype. Cependant les concepts de type *d'Eurocopter
et X2 de Sikorsky pourraient bien étre produits en série lors de la prochaine décennie.

1.1.4.8 Les autres concepts

D'autres concepts se démarquent par le moyen de mise en rotation du rotor. Par exemple, certains
appareils éjectent des gaz en bout de pales : ceux sont les tip-jet. Il en résulte la rotation du rotor sans
création d'un couple sur I'appareil. Les tip-jet n'ont pas besoin de rotor anti-couple. Développée dans
les années 40 et 50, cette technologie parait avantageuse. Elle n'est pourtant plus utilisée, hormis sur
le Dragony DF1 et le X 50 Dragony illustrés sur la gure 1.17h Evoquées dans le cas du X-49A de
Piasecki montré sur la gure 1.16h les carénes sont des anneaux ou tubes entourant un rotor ou une
hélice. lls constituent un type de rotor dit rotor caréné . Les fenestrons sont couramment utilisés sur
des hélicoptéres en tant que rotor anticouple. Les carénes augmentent I'e cacité des rotors en créant
une force de succion sur les bords amont du collecteur et évitant la contraction radiale de l'air éjecté
par le rotor. Quelques concepts d'appareils proposent d'utiliser les carénes pour accroitre I'e cacité
de propulseurs additionnels, voire méme sur des rotors dédiés a la sustentation. Le concept Bell X 22
(gure 1.179 possédait quatre rotors carénés basculants. Toujours plus originaux, des appareils tels
gue le Boeing X 50 Dragony testent des systémes de rotors que I'on peut stopper, avec des pro Is
de pales symétriques (bord d'attaque= bord de fuite). Le rotor du X 50 posséde aussi un systéme
d'éjection de l'air en bout de pale. Le département de recherche pour la défense américain (DARP
a présenté un appareil avec un rotor rétractable a haute vitesse dont les pales se replient dans un
doéme qui a la forme d'une aile circulaire. Sa portance est alors assurée par des ailes comme le montre
la gure 1.17c Méme s'il existe encore bien d'autres variantes, les principaux types de concepts de
giravions ont été présentés illustrant la richesse de leur variété.

1.1.5 Concepts versus missions

Les voilures tournantes avec leurs capacités de vol uniques ont accés a une riche variété de mis-
sions. Elles possédent de nombreuses applications civiles et militaires comme nous 'avons vu dans la
partie 1.1.2 Les missions ont des exigences sur les appareils : charge utile importante, vitesses de vol
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(a) Bell X22A (b) Concept Boeing X50 Dragon y (c) Concept DiskRotor de la DARPA

Figure 1.17: Autres concepts d'aéronefs a voilure tournante.

élevées, stabilité, rayon d'action, faibles consommations de puissance en fonction des phases de vol.
Face a cette variété de missions, il existe de nombreuses formulations d'appareils a voilure tournante
ainsi qu'un champ ouvert de conception. Certains appareils sont taillés pour les hautes vitesses comme
les convertibles ou les combinés, d'autres sont plus aptes a transporter de lourdes charges tels que
les tandems. Quant aux hélicoptéres, leur développement depuis les années 1940 permet pogy-
valence importante. Toutefois ils sont soumis a certaines limitations d'emport de charge, de vitesse
maximale, de rayon d'action et ils ont une importante in uence sur leur environnement a travers la
pollution sonore et I'émission de gaz polluants. Plusieurs questions se posent alors du point de vue
du concepteur, du client ou de l'opérateur :

Quels concepts d'appareils a voilure tournante pourraient répondre au mieux aux exigences
d'une ou plusieurs missions ?

Est-ce que le concept choisi répond correctement aux spéci cations des missions ?

Comment peut-on optimiser un appareil pour gu'il réponde au mieux a ses missions ?

Est-il possible de créer un appareil innovant capable de répondre au mieux aux problématiques
de la mission?

Apporter une réponse a ces questions nécessite de pouvoir comparer les formulations de giravions
a partir de critéres. Deux ensembles sont clairement identi és : les performances de vol aveotam-
ment les vitesses maximales, les puissances requises sur un point de vol donné, le rayon d'action ou
le domaine de vol et les impacts environnementaux comme le niveau de bruit acoustique ou les quan-
tités de gaz polluant rejetées. Avant de tenter nous-mémes de développer des moyens a@écal pour
répondre a ces questions, il faut bien sr commencer par examiner ce qui a déja été publié dace
domaine. C'est ce que présente la prochaine partie sur |'état de l'art.

1.2 Etat de l'art de méthodes d'évaluation et de conception des
giravions

La conception et I'étude des performances des appareils a voilure tournante sont des probléma-
tiques qui attisent un intérét croissant des groupes de recherche universitaires et étatiques. L'ave-
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nement des drones, la croissance du marché civil, le remplacement d'appareils militaires sont tout
autant de facteurs provoquant la création d'outils dédiés aux études avant-projet.

Au-dela de ces considérations pragmatiques, l'intérét scienti que est bien présent : caractériser
de nouvelles formules de giravions, développer les connaissances des di érents aspects dehimique
du fonctionnement des giravions, établir de nouveaux modeles descriptifs sont autant de themes
de recherche associés aux problématiques citées ci-dessus. L'aspect mathématiques appliquées avec
I'exploration de nouvelles méthodes d'optimisation multidisciplinaires est aussi un marqueur fort des
récents développements dans le domaine de I'étude des giravions.

De part le monde, les Etats-Unis et I'Europe sont actifs dans le domaine. Cet état de Il'art cite et
décrit les aspects les plus importants des projets existants.

1.2.1 Le NDARC

Le NDARC, signi ant NASA Design and Analysis of Rotorcraft , est un outil informatique
développé par Wayne Johnson de la NASA au centre de recherche Ames en Californie depuis 2007.
Cet outil béné cie de toute I'expérience acquise dans le domaine des giravions par la NASA.

Le NDARC a deux objectifs principaux. Le premier est le dimensionnement et la conception de
giravions en fonction de spéci cations. Le second est I'évaluation des performances de vol de l'appareil
congu, par rapport a ensemble de conditions de vol et missions. La mission est dé nie comme une
succession d'étapes caractérisées par une durée, une distance et une quantité de carburant consommmeé

Du point de vue du NDARC un aéronef a voilure tournante est un ensemble de sous-systémes
décrit par un fuselage, des rotors, des ailes, une poutre de queue et un systéme de génération de
puissance. Pour chaque élément l'outil calcule les performances propres du sous-systeme comme par
exemple la portance, la trainée et la masse. La somme de ces attributs donne les performances globales
de l'appareil et ses caractéristiques physiques.

Le NDARC est fondé sur la démarche consistant premiérement a régler leur modéle le plus élaboré,
CAMRAD II [ 19, pour restituer le comportement aérodynamique d'un giravion par comparaison a
des données d'essais sur un appareil connu. Deuxiemement, ils procedent a un réglage a la main
des parameétres des modéles simpli és de NDARC par comparaison aux résultats de CAMRAD II.
Concrétement cette démarche a d'abord été appliquée a partir des mesures sur le Black Hawk UH-60A
pour ce qui est des modéles dédiés aux hélicoptéres, puis sur les cas du convertible V22ietandem
Chinook CH47. Cependant, le NDARC est en principe capable de dimensionner toutes les formules
de giravions existantes, voire méme des con gurations plus exotigues comme le montre le gurke18

La gure 1.19schématise le fonctionnement global du NDARC avec ses deux objectifs principaux :
le dimensionnement et l'analyse. Les taches principales pour y parvenir sont symbolisées dans les
cadres a bord gras et épais. Au centre est I'appareil : Aircraft Description . Il est dé ni par des
entrées de l'utilisateur ou bien des résultats de dimensionnement depuis Sizing Task accessible a
tous les blocs de calcul du NDARC.
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Figure 1.18: Exemple de concept accessible au NDARC, extrait de2(]

Figure 1.19: Ce schéma présente l'articulation des di érents modules de conception et d'analyse pré-
sent dans l'outil NDARC [ 1].
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La tache de dimensionnement a pour but de déterminer les dimensions, puissances et les masses
de l'appareil considéré. Ce dimensionnement est établi a partir de spéci cations données pamu
utilisateur potentiel et traduites en des conditions de vol dimensionnantes, par exemple un décollage
a 1500 metres d'altitude. Une mission entiére peut étre utilisée pour calculer la masse de carburant.
La mission est composée de di érents segments possédant chacun une condition de vol impliquant sur
I'appareil un état de vol a atteindre.

Les modeles utilisés pour I'ensemble de ces calculs sont de bas niveaux de délité. NDARC usiéi
des théories simples telles que la théorie du disque sustentateur avec les équations de Bernoulli,
également utilisée dans cette thése. Sur chaque élément, les forces et moments sont calculés pu
sommeés au centre de gravité. Un modele de contréle commande est implémenté de maniére a trouver
I'équilibre de I'appareil. Le modéle de masse est de nature statistique, il provient de AFDD (US-army
Aero ight Dynamics Directorate). Trés riche et complexe, il provient de I'acquisition de données sur
les masses des giravions et de leurs sous-systémes depuis plusieurs décennies. Les auteurs du NDARC
précisent que les modéles sont interchangeables, ainsi il est possible dans l'outil d'utiliser ou de lui
associer des codes de calcul plus complexes tels que CAMRAD II. Un tel cas de gure est explicité
dans le chapitre 3.

A notre connaissance NDARC est l'outil de dimensionnement et d'évaluation des giravions le plus
avancé dans le monde. A ce jour, il est validéZ]] et utilisé dans la recherche universitaire et étatique
américaine. Citons notamment les travaux de Carl Russel en association avec Wayne Johnsoh4] 22]
qui étudient la faisabilité d'un concept d'appareil a voilure tournante capable de transporter 90 pas-
sagers sur plus de 1000 km. Ce cas d'étude est I'objet du chapitre 3 de cette these. En e et, 'TONERA
a établi une collaboration avec la NASA permettant de comparer les résultats de C.R.E.A.T.I.O.N.
avec ceux du NDARC. Le logiciel de la NASA est certes une source d'inspiration pour nos modéles e
nos futurs développements. En revanche il ne possede pas actuellement de méthodes d'optimisation
mono ou multi-disciplinaires. Ces modeéles permettent des analyses de sensibilités en procédant a des
balayages paramétriques. Il faut alors toute I'expertise de W. Jonhson pour en déduire un prédi-
mensionnement réaliste. NDARC ne contient pas non plus de modéles pour évaluer les contraintes
structurelles, ni de modéle acoustique. Il parait important d'explorer la voie de I'optimisation pluri-
disciplinaire tout en intégrant le plus d'expertise possible dans I'outil. Ce sont deux enseignements a
tirer dans I'état de I'art au regard des propositions du NDARC.

1.2.2 Les travaux du Georgia Institute of Technologie (GIT)

L'Aerospace Engineering School de Georgia Tech a Atlanta aux Etats-Unis, explore les mé-
thodes de dimensionnement et d'optimisation des appareils a voilure tournante. La méthodologie
Rotorcraft Integrated Product and Process Developpement (IPPD) Preliminary Design Process
en est la concrétisation. C'est un processus formel traitant du développement d'un appareil depuis
I'analyse des spéci cations jusqu'a I'étude du cycle de vie et des colts. |l est présenté sur la gurk20.
Tous les aspects techniques de la conception sont abordés : conception du véhicule, analyseatyique,
stabilité et contrdle, ...
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Figure 1.20: Processus formel d'étude du développement d'un hélicoptere par le Georgie Institute of
Technologie P]

De nombreux travaux s'articulent autour de la méthodologie IPPD. Citons notamment la these
d'Adeel Syed Khalid [2] qui présente une chaine de calculs exploitant les méthodes de conception
par optimisation multidisciplinaire MDO (Multi-disciplinary Design Optimization). Les méthodes et
processus mis en place sont utilisés pour le dimensionnement d'un hélicoptére Iéger monoturbine. La
description faite de I'appareil est trés ne. Cela implique que la chaine présentée ne peut pas étre
utilisée pour dimensionner un hélicoptére depuis une page blanche ou avec peu de spéations de
données.

Un autre travail important est e ectué par Joseph Davis [ 3]. Si la thése de Khalid se focalise sur les
hélicoptéres, Davis part du constat qu'il existe le besoin de modéliser tous types d'appareils a voilure
tournante. Pour pallier cela, il propose CIRADS pour "Concept Independent Rotorcraft Analysis and
Design Software". CIRADS est une application orientée objet prévue pour étudier toutes les formules
de giravions imaginables a l'aide de la théorie du disque actuateur pour le calcul des performances de
vol, associée a la théorie par éléments de pales.

Ces deux travaux rejoignent nos objectifs et sont de bonnes illustrations de ce qu'il est possible
de faire dans le domaine de la conception de giravions. La thése de Khalid][présente des méthodes
MDO pour des hélicoptéres, pouvant nous inspirer. Les travaux de Davis sont une orientation sérieuse
pour concevoir un code de calcul des performances de vol adaptable a toutes les formuléspgareils
a voilure tournante.
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1.2.3 La méthode de prédimensionnement de Prouty

Raymond Prouty est un ingénieur américain travaillant dans le domaine des voilures tournantes
depuis les années 1950 (chez Hughes, Sikorsky, Bell, Lockheed, McDonnel Douglas). A la n des
années 1980, il publie un livre nommé Helicopter Performances, Stability, and Control [13], dans
lequel il développe notamment une méthode de prédimensionnement des hélicoptéres. Proyigécise
gue le prédimensionnement d'un appareil nécessite l'interaction de nombreux métiers. Les ingénieurs
aérodynamiciens, spécialistes de la mécanique du vol ou des structures doivent coordonner leurs e orts
au sein d'un processus itératif. Il en découle aprés convergence un design homogéne mais basé sur des
compromis entre les résultats des di érents corps de métiers.

Prouty, indique que le design d'un hélicoptére commence par le renseignement de spéci cations
de mission. Charge utile, rayon d'action, endurance, vitesse ascensionnelle, vitesse maximale ou per-
formances spéci ques en vol stationnaire sont des critéres que I'on peut dé nir pour orienter le préd
mensionnement. En paralléle, des contraintes permettent de cadrer le large choix de solutions laissé
par les spéci cations. Ces contraintes concernent le respect de normes de certi cation, de la charge
soutenue par le rotor (Disk Loading), le niveau de bruit, etc.

Prouty propose une méthode de design basée sur 16 d'étapes :

1. Etablir une masse maximale W) et une puissance de décollageP.st ) par identi cation avec
des hélicoptéres existants équivalents, i.e. avec des performances et spéci cations similaires a
celles visées.

2. Estimer la quantité de fuel embarquée en se basant sur une consommation spéci quef¢)
moyenne, indiquée par Prouty a 0.24 kgkW pour une turbine avec Tniss , la durée de la mission.
La masse de carburant vaut :

Wigel = SfC Pinst  Tmiss (1.4)

3. Calculer la masse utilisable totale, dé nie comme la somme des masses de I'équipage, de charge
utile et de carburant :
Woaseful = Werew + Wpay + Whyel (1.5)

4. Prédire le ratio de la masse utilisable divisée par la masse totale par rapport a une courbe
d'évolution temporelle, des années 1950 jusqu'a nos jours, donnée par Prouty. Ce dernier indique
qu'en 1990 le rapport vaut 0.65 contre 0.4 en 1960.

5. Ré-estimer la masse maximale a partir du résultat obtenu a I'étape 4. Si les valeurs di érent,
réajuster la puissance installée et la quantité de carburant.

6. Etablir la charge au disque maximale permise et estimer par conséquent le rayon rotor.

7. Faire les premiers choix de design du rotor : vitesse en bout de pale, solidité (i.e. surface des pales
rapportée a celle du disque rotor) et vrillage des pales a partir des spéci cations et notamment
de la vitesse maximale.

8. Estimer la trainée du rotor et de l'appareil en vol d'avancement en palier, en montée et au
stationnaire.

9. Calculer plus précisément la puissance installée.
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10. Sélectionner le moteur par rapport aux spéci cations et contraintes.
11. Recalculer la quantité de carburant.
12. Calculer les masses des sous-systémes a partir de méthodes statistiques jusqu'a convergence.

13. E ectuer des études paramétriques sur la charge disque, la vitesse en bout de pale, la solidité,
le vrillage, le type et nombre des moteurs a n d'établir la con guration la plus légére.

14. Raner la description structurelle et la masse des sous-systéemes.
15. Calculer de maniére plus précise les trainées.

16. Maintenir une coordination entre chaque membre de I'équipe pour assurer que les compromis
sur le design et les décisions soient bien pris en compte.

Selon Prouty, les 13 premiéres étapes peuvent s'inscrire dans un processus autonome informatiseé.
Ce cheminement logique posséde plusieurs avantages. |l est premiérement pragmatique et permet
de démarrer le probléme depuis une situation réaliste : un client propose un ensemble de besoins
et de spéci cations pour e ectuer une mission. Il permet donc sur les 6 premiéres étapes d'établir
un premier portrait grossier d'un appareil. Les étapes 7 a 13 permettent quant a elles de ra ner le
dimensionnement en introduisant de nouvelles disciplines comme l'aérodynamique. En n a partir de
I'étape 14, les modélisations se précisent. C'est un schéma de montée en niveaux de précision que l'on
retrouve dans les études e ectuées durant cette these. Prouty indique dans la suite de sohapitre
dédié au prédimensionnement de nombreuses considérations pouvant aider et orienter le desigfies
ne sont pas décrites dans cet état de l'art.

1.2.4 RAPID/RaTE

Le professeur Omri Rand du Technion Israél Institute of Technology développe depuis le milieu des
années 1990 un logiciel nommé RAPIBRaTE signi ant Rotorcraft Analysis for Preliminary Design
= Rand Technologies & Engineering 23, 24].

Le logiciel RAPID =RaTE est capable de dimensionner les hélicoptéres mais aussi des convertibles
et des tandems. L'outil considére plusieurs niveaux de modélisation. Les plus simples sont basés sur
des lois statistiques obtenues a partir d'une base de données d'hélicoptéres et d'appareils a voilure
tournante tandis que les plus poussés utilisent des méthodes numériques telles que la décomposition
par éléments de pale du rotor. A ce dernier niveau, lI'ensemble du rotor et ses mécanismes sont
modélisés : pales, articulations, plateaux de commande et biellettes de pas. Cela permet di érentes
analyses listées dans la description générale : analyse d'équilibre dynamique incluant les attitudes de
I'appareil et la souplesse des pales, analyse vibratoire, mécanique du vol et simulation d'aéroélasticité.

Plusieurs publications décrivent RAPID/RaTE et illustrent ses résultats. Les références P3, 24]
présentent I'aspect statistique de I'outil. Plus de 180 hélicoptéres sont considérés pour établir une base
de données servant de support aux lois statistiques. Ces dernieres prennent la forme de régressions
multiples du type Y = a X; X, Xjs::ouY estle parametre recherché, tel le diamétre du rotor
et X; sont les variables explicatives. Le processus d'établissement des lois commence par un Itrage
de la base de données pour éliminer les appareils ayant un design exotique. Un calcul d'estimation
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des erreurs de reconstruction permet d'obtenir le niveau de con ance des régressions. La gufie21
montre le schéma de construction de I'étude statistique développée dans RAPHRaTE. On peut voir
au centre le termeGrossW eight (ou masse maximale au décollage) dé nissant la variable de départ
a partir de laquelle est établi I'ensemble des lois statistiques. Par exemple, les équatioris6 et 1.7
donnent les lois permettant d'obtenir le diameétre du rotor D, a partir de la masse maximale de
décollageWn et la vitesse maximaleVmax . Les erreurs moyenne et maximale de prédiction pour les
appareils de la base de données de Technion sont respectivemeant, et enax. Quant a R, il s'agit
simplement du coe cient de détermination de la loi obtenue.

Dmr =0:980 WY3%  avec ey = 7%; emax = 30%; R = 0:9606 (1.6)
WO:380
Dime =9:133 {/ggis  avec €ay = 6%; emax = 21%;R = 0:9744 (1.7)

max

Les modeles statistiques permettent d'établir des relations entre les variables a n de déterminer
les inconnues. lls sont donc pratiques et peuvent étre e caces pour des bases de doesé&onséquentes.
C'est le cas de celle utilisée dans RAPID/RaTE qui compte 180 appareils. En outre elles peuvent étre
utilisées pour initialiser des calculs ou obtenir un premier design grossier. En revanche le domaine de
validité est borné par la base de données. Les modéles statistiques ne laissent donc pas de place a
l'innovation et ne peuvent pas étre utilisés pour dimensionner des appareils dépassant les borndss
parameétres de la base de données. En e et, il serait di cile de dimensionner un appareil de 100 tonnes
alors que I'nélicoptére le plus lourd ayant volé pesait au maximum 56 tonnes. La con ance envers les
lois statistiques est alors tres mauvaise. L'autre inconvénient majeur est la signi cation physique des
lois établies puisque les coe cients n'ont a priori aucun sens physique. Une analyse dimensionnelle
des équations précédentes permet de s'en rendre compte. Dans cette thése nous proposons des lois
statistiques basées sur de véritables lois physiques en utilisant des hypotheses simpli catrices.

Les modéeles de plus hauts niveaux proposés par Technion ne sont pas explicités dans cet état
de l'art, puisqu'ils sortent du champ d'étude établi dans cette thése. La référence2pb] donne de plus
amples détails sur ces derniers.

1.2.5 RIDE

Le projet RIDE pour "Rotorcraft Integrated Design and Evaluation" a débuté au DLR (Deutsches
Zentrum fir Luft- und Raumfahrt) en 2010 et se poursuit jusqu'a présent. Les objectifs de RIDE sont
d'établir une collection d'outils et de méthodes dédiés a la conception automatique et préliminaire
des voilures tournantes. A ce jour des hélicoptéres et tandems peuvent étre congus a l'aide RIDE.

RIDE se compose de deux niveaux de modélisation des appareils. Le premier s'articule autour d'un
outil de conception des hélicoptéres nommé COMRADE pour "COMputer-aided Rotorcraft Assess-
ment and DEsign". Son but est de fournir un premier design, point de départ pour de futurs calgls
plus détaillés au niveau de description suivant. COMRADE utilise des outils de modélisation simples
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Figure 1.21: Schéma montrant les paramétres déterminés par les lois statistiques de RAPID/RaTE.
Les variables d'entrées sont colorées en rose. Les pourcentages correspondent a I'erreur de recons-
truction des lois. Planche extraite de la présentation de l'article p3 au 58™¢ forum de I'American
Helicopter Society.

tels que des modeles statistiques?p] pour le calcul des masses a vide et maximale ou les caractéris-
tiques du moteur. Les lois statistiques sont obtenues a l'aide d'une base de données d'hélicoptéres. Il
est a noter que la base de données des hélicoptéres est un point de collaboration entre 'ONERA et
le DLR. En e et en 2012 nous avons fusionné nos bases de données pour les enrichir mutuell@me
La base de données utilisée dans C.R.E.A.T.I.O.N. sera décrite au chapitre suivant.

Le niveau supérieur utilise pleinement I'aspect multidisciplinaire de la conception d'un hélicoptére.
Di érents modules assurent une description géométrique, aérodynamique, massique et structurelle de
l'appareil. La géométrie est su samment précise pour utiliser un logiciel de conception numérique
tel que CATIA. La transition avec le niveau de base ou l'appareil est décrit par un nombre réduit
de dimensions est assurée par le module nommé GEOGEN pour GEOmetry GENeration . Ce
dernier utilise un ensemble d'éléments paramétriques de base, assemblés et adaptés automatiguement
comme le montre la gure 1.22a gauche. Ce modéle précis autorise |'utilisation de logiciels de calcul
aérodynamiques comme VSAERQO illustré sur la gurel.22au centre. Cela permet aussi d'établir un
maillage pour la structure comme I'expose la gurel.22 a droite. Masse et moteurs sont de nouveau
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déterminés par des méthodes statistiques. En n I'ensemble de ces informations est introduit dans le
code de mécanique du vol HOSTH] a n de calculer les performances de vol.

RIDE présente donc une structure a deux niveaux de modélisation avec un fossé entre les deu
gui parait di cile a combler sans l'introduction de choix plus ou moins arbitraires par I'utilisateur.
En outre, il ne comporte actuellement que des modéles (bas niveau, ou codes experts) et pas d
méthodologie d'optimisation.

Figure 1.22: Ces captures d'écran proviennent de la référence][ La gure de gauche montre les

di érents éléments génériques du fuselage et assemblés de maniére automatique. La gure au centre
montre I'exploitation de la géométrie créée dans le logiciel VSAERO. En n, la gure de droite montre

la génération d'une structure a l'aide d'éléments nis de type poutres...

1.2.6 A I'ONERA

L'ONERA, O ce National d'Etudes et de Recherches Aerospatiales, posséde des compétences
multidisciplinaires dans le domaine des voilures tournantes mais aussi dans le champ des mathéma-
tiques appliquées. Ce sont autant d'atouts pour aborder la question de la conception préliminaire et
de I'évaluation des aéronefs a voilure tournante. Cette partie dresse un panorama des compétences et
expériences disponibles vis-a-vis des problématiques présentées dans ce chapitre.

1.2.6.1 Les compétences multidisciplinaires

L'ONERA est un organisme dédié a la recherche aérospatiale divisé en quatre branches regroupant
des grandes thématiques de recherche :

Mécanique des uides et énergétique (MFE)
Physique (PHYS)

Matériaux et structure (MS)

Traitement de I'Information et Systémes (TIS)

Au sein de ces branches, il existe 17 départements explorant des domaines spéci ques. Par exemple,
les missions du département DCSD (pour Département Commandes et Systeme Dynamique) sont :

Orienter et conduire les recherches sur les méthodes et outils pour la conception et 'amélioration
des fonctions de contrdle et conduite des systemes.
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Contribuer a la maitrise de la complexité et de la sécurité des systémes aérospatiaux, de plus
en plus automatisés.

Cette thése a été e ectuée au sein du département DCSD dans l'unité de recherche PSEV (Pilotage
Simulation et Expérimentation en Vol) ayant notamment une forte orientation dynamique du vol
dédiée aux hélicoptéres.

Chacune de ces branches dispose de nombreuses compétences dans le domaine des giravions e
plus particulierement des hélicoptéres. Les domaines abordés touchent I'ensemble des discipinde
la conception d'un appareil. Si I'aérodynamique est un des c+urs de métier de 'ONERA, les problé-
matiques de dynamique du vol, de sécurité, d'acoustique sont aussi étudiées.

En aérodynamique, a travers certains départements de la branche MFE, 'TONERA développe
depuis de nombreuses années des prols de pales pour hélicoptéres. Ces derniers sont uslisar
la majorité des appareils Eurocopter. Un autre enjeu d'envergure concerne la simulation numérique
a travers des outils comme la CFD (Computational Fluid Dynamics) traitant de la dynamique des
uides. L'ONERA développe notamment le code elsA R7] qui peut étre utilisé pour modéliser les
écoulements de uide autour des pales et du fuselage de l'appareil. L'acoustique est aussi un domaine
de prédilection pour 'ONERA avec la réduction du bruit des appareils nhotamment en phase de
descente lorsque celui-ci est le plus perceptible par l'oreille humaine. Une des études remarquables au
sujet de I'optimisation aéro-acoustique concerne par exemple le rotor ORPHEE développé dans les
années 1990 et ayant abouti & la pale Blue Edd# présentée en 2010 par Eurocopter et illustrée sur
la gure 1.23

Dans la branche TIS, le département DCSD développe des lois de commande et d'aides au pilotage,
sujet d'actualité. Outre l'aide au pilotage, les lois de commandes étudiées visent a augmenter la sécurité
en protégeant I'enveloppe de vol, c'est-a-dire en rendant plus di cile I'accés a certaines conditios de
vol dangereuses comme le régime d'anneaux tourbillonnaires (Vortex Ring State : VRSPH] causant
de nombreux accidents. La dynamique du vol est aussi une discipline de prédilection du départemte
elle vise a établir des modéles de simulation de vol. Le plus connus en Europe est le code HOST |
développé conjointement par I'ONERA et Eurocopter depuis les années 1990.

En n la branche MS étudie de nouveaux matériaux pour I'ensemble des parties de I'hélicoptére
pales mais aussi aubes de turbines. L'amélioration des performances des matériaux est une voie
primordiale pour répondre aux dé s des hélicoptéres du futur que sont la sécurité, le contrdle de pae
a l'aide de matériaux actifs, le confort avec la réduction des vibrations, les performances grace a des
pales résistantes aux e orts, ou simplement les colts grace a des matériaux plus légers. le département
DADS (Département d'aéroélasticité et de dynamique des structures) étudie aussi lI'aspect vibratoire
primordial sur un hélicoptére. Pour chacune de ces disciplines, IONERA dispose d'une expertise,
laguelle est capitalisée au sein du projet de recherche C.R.E.A.T.l.O.N.

1.2.6.2 Le projet DOOM et l'optimisation multidisciplinaire

DOOM pour Démarche Outillée de conception et d'Optimisation Multidisciplinaire est un
projet interne a 'ONERA qui s'est déroulé de 2004 & 2007. Son objectif est de produire un état de
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(a) Modélisation du ux d'air autour d'une pale et des (b) Photographie de I'EC 155 équipé de pales Blue
zones de pressions aérodynamiques sur le fuselage avec Edge™ .
le code elsA.

Figure 1.23: Exemple d'études de pales avec le code elsA et pales Blue EHde

I'art précis des méthodologies d'optimisations multidisciplinaires et de les comparer en les appliquant
a la conception préliminaire d'un avion et d'un missile.

L'approche la plus commune face a l'optimisation d'un systéme complexe comme un aéronef
consiste a considérer que l'optimum du systéme est I'assemblage des sous-systémes optimisés. L'opti-
misation multidisciplinaire ou MDO en anglais pour Multidisciplinary Optimization , se démarque
de cette approche. Elle vise a intégrer au mieux les disciplines a n de tenir compte de leurs e ets
simultanément et non pas séquentiellement.

Concrétement les disciplines de conception sont associées a des blocs calculatoires comportant
des variables d'entrées et de sorties qui peuvent étre partagées ou non avec d'autres disciplinka.
gure 1.24introduit ce formalisme MDO, la symbologie est explicitée dans la Iégende. L'enjeu consiste
a optimiser une fonction propre du systéme, qui peut étre la sortie d'une discipline ou une combinaison
de plusieurs.

Les méthodes MDO ont tendance a complexi er le probleme car elles tiennent compte des cou-
plages existants entre les disciplines. La conséquence est une augmentation de la di culté d'intégra-
tion informatique du probléeme et l'augmentation des temps de calculs. En pratique, ces méthodes
sont donc associées a des techniques de réduction de modele. En revanche un meilleur optimest
trouvable en comparaison de I'optimisation séquentielle.

Les méthodes MDO peuvent étre classées en deux groupes en fonction de la position du bloc d'op-
timisation. Les méthodes MDO mono-niveau comportent un seul bloc d'optimisation. Elles se dis-
tinguent des méthodes bi-niveaux qui en comportent plusieurs. Plus explicitement, dans une nigode
bi-niveaux, les disciplines sont optimisées une premiere fois. Elles renvoient ensuite leurs informations
dans une fonction au niveau du systéme global qui sera a son tour optimisé. Quelques méthodes
mono-niveau sont MDF (MultiDisciplinary Feasible), AAO [ 29 (All at Once) dont une illustration
est donnée dans la gurel.25 Les techniques bi-niveaux les plus utilisées sont CO (Collaborative
Optimization), BLISS [ 3(] (Bi Level Integrated System Synthesis).
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Figure 1.24: Cette gure présente un exemple de schéma d'optimisation multidisciplinaire avec des
entrées propres a chaque disciplin;, des variables partagées , des sorties multidisciplinairesY;;; ,
des sorties monodisciplinairesy; ainsi qu'une fonction d'optimisation du systemeF.

Figure 1.25: Méthode All At Once adaptée a un probléme traité dans cette thése et présentée darty.|
Les disciplines sont découplées et ne communiquent qu'a travers une banque de donnéesvariables :
le repository . Seul ce dernier est lié a I'algorithme d'optimisation.

DOOM analyse I'ensemble des méthodes MDO existantes. S'il ressort qu'il n'y a pas de formulation
universelle, les méthodes bi-niveaux semblent plus e caces et plus rapides pour atteirrd un design
optimum. Elles sont tout de méme dépendantes de la formulation du probléme et de la robustesse
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des modeles. DOOM a permis de traiter un cas d'application connu de la communauté qui est le
business jet supersonique. L'hélicoptére n'a pas été abordé. Ce dernier est un systéme plus correle
et nécessite un important travail de formulation du probléeme. Au moment de la rédaction de ce
manuscrit, ce travail est en cours dans les équipes du département DCPS. Toutefois la méthode AAO
a pu étre testée et les résultats ont été communiqués a I'European Rotorcraft Forum en 2012][ Dans
le chapitre 3 discutant de I'optimisation d'un hélicoptére nous utiliserons une méthode de type MDF.
Ce sera l'occasion de revenir sur les méthodes MDO.

1.2.6.3 Ce qu'il faut retenir

Nous retiendrons du NDARC les modéles aboutis, réalistes, validés et aussi I'expertise américaine
sous-jacente sur déja plusieurs exemples d'application. Les points faibles sont I'absence d'algorithmes
d'optimisation, de modéles acoustiques et de modele de matériaux et structures capables de calcu-
ler les contraintes associées. Les travaux du GIT sont vastes et couvrent de nombreux domaines.
Toutefois la these de Khalid P] attire notre attention par sa capacité a démontrer I'utilisation des
méthodes d'optimisation multidisciplinaires (MDO) de maniére concréete sur un hélicoptere léger. Le
CIRADS est prometteur mais doit encore montrer sa capacité a étudier des concepts de giravions in-
novants. En Israél, RAPID/Rate déploie un ensemble de lois statistiques adaptées pour I'étude d'un
concept depuis une page blanche. Cette méthodologie bien que simple et limités aux types d'appareils
contenus dans la base de données est importante a retenir. En Europe le projet RIDE du DLR se
développe en paralléle du projet C.R.E.A.T.I.O.N. avec des approches di érentes. RIDE s'e orce avec
des modeéles simples de remplir les chiers de données d'entrée de codes experts comme HQSr la
mécanique du vol. Actuellement, I'ensemble est plutét hétérogene car certains modeles restent alup
bas niveau (modéles statistiques), hotamment pour les moteurs. On note aussi I'absence de modéles
d'impacts environnementaux (bruit, pollution de I'air) et peu d'exploitation des techniques d'optimi-
sation dédiées au prédimensionnement. En n a 'ONERA, nous disposons d'un socle théorique pour
l'utilisation de méthodes MDO et surtout d'une expertise multidisciplinaire couvrant les principales
disciplines impliquées dans la conception préliminaire d'un giravion comme exposé ci-apres.

1.3 Les objectifs de C.R.E.A.T.l.O.N. et l'organisation du projet

Les travaux de cette thése s'inscrivent et participent pleinement a la construction de la chaine de
calcul C.R.E.A.T.I.O.N.Les objectifs de cette thése sont fortement reliés a la construction de la chaine
C.R.E.A.T.1.O.N.. C'est pourquoi la partie suivante présente I'organisation du projet et comment s'y
insérent les contributions de cette thése.

1.3.1 Le PRF C.R.E.AAT.LLO.N.

Le terme PRF désigne Projet de Recherche Fédérateur. Il s'agit d'une démarche interne a 'ONERA
qui propose d'associer plusieurs départements de di érentes branches disciplinaires de 'ONERA au
sein d'un méme projet, autour d'un méme theme de recherche. C.R.E.A.T.I.O.N. pour Concepts of
Rotorcraft Enhanced Assessment Through Integrated Optimization Network rassemble les compé-
tences de six unités de recherche dans cing départements autour des problématiques de &pmiion,
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d'évaluation, d'optimisation des appareils a voilure tournante. La gure 1.26 présente les départe-
ments associés a C.R.E.A.T.I.O.N. ainsi que leurs domaines d'expertise en relation avec les giravions.
Le projet qui a débuté en janvier 2011 doit se dérouler sur quatre années.

Figure 1.26: Les diérentes branches scienti ques, départements et unités associées au PRF
C.R.E.A.T.1.LO.N. ainsi que les thémes de recherche associés

1.3.2 Obijectifs et intéréts de la plateforme C.R.E.A.T.I.O.N.

C.R.E.A.T.I.LO.N. a pour obijectif de proposer une démarche méthodologique intégrée dans un
environnement de calcul destinée a évaluer, optimiser et dé nir des concepts de giravions de leurs
principaux sous-systémes : rotors, motorisation, ... L'évaluation porte sur I'étude des performances
de vol des appareils et de leurs impacts sur I'environnement. Ceci doit étre possible quel que soit le
niveau d'information disponible sur I'aéronef. C.R.E.A.T.I.O.N. doit étre utilisable pour un appareil
totalement déterminé donc existant ou au contraire non existant, donc dé ni par seulement quelques
spéci cations de mission.
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Une telle plateforme posséde de nombreux intéréts pour 'ONERA. Au stade de développement
actuel, la capacité d'expertise qu'apporte C.R.E.A.T.1.O.N. est probablement la plus signi cative. En
e et, 'ONERA en tant qu'expert francais du domaine aéronautique est régulierement sollicité pour
apporter des réponses sur des problématiques d'ingénierie ou de recherche. Les clients patiére
des petites et moyennes entreprises, de grands groupes industriels ou I'état. C.R.E.A.T.1.O.N. est
un outil adapté aux demandes d'expertises en matiére de giravions avec ou sans pilote a bord. Par
exemple cet outil a d'ores et déja été appliqué a I'évaluation comparative de di érents hélicoptéres en
remplacement de la otte d'appareils moyens et légers des trois armées francaises.

Au-dela, le projet porte de multiples intéréts scienti ques. Les giravions sont des systémes com-
plexes et fortement multidisciplinaires. Généralement chaque sous-systéeme d'un appareil a voilure
tournante est optimisé isolément. Cette optimisation séparée ne mene pas a l'optimum optimorum
ou optimum global que I'on pourrait atteindre en optimisant I'aéronef dans son intégralité. Un tra-
vail d'assemblage des di érentes disciplines participant a la conception d'un appareil permet donc a
terme d'optimiser globalement les giravions. En 2010, ce travail d'optimisation global des giravions
n'existait pas a 'ONERA et commencait a se développer ailleurs dans le monde comme présenté dans
la partie 1.2. Il est donc stratégique de s'impliquer dans ce domaine de recherche dont les principales
composantes sont présentes a I'o ce. En outre une telle démarche permet de créer des synergiesren
les départements de 'ONERA.

Une démarche outillée nécessite la construction de librairies de modeéles liés entre eux et de dif-
férents niveaux de complexité : depuis des modeles statistiques jusqu'aux codes experts deaqhe
métier (HOST, CFD, etc.). La mise en place de méthodes d'évaluation et d'optimisation des concepts
de giravions implique un travail de recherche. L'utilisation de méthodes de dimensionnement multidis-
ciplinaire ou MDO (Multidisciplinary Design Optimization) dans le domaine des voilures tournantes
reste rare. L'état de I'art recense seulement le cas de la thése de Khalid][ Le développement du pro-
jet C.R.E.A.T.I.O.N. souléve donc un ensemble de problématiques scienti ques de pointe en ingénierie
en particulier, I'optimisation multi-disciplinaire, multi-objectifs, multi-variables et multi-niveaux de
modélisation.

Pour conclure, une telle plateforme présente un intérét évident pour l'innovation. Il existe de nom-
breux concepts de giravions. Nous avons tenté de les présenter de maniére relativement exhaustive
dans la partie 1.1.4. Toutefois les formulations possibles pour les appareils a voilure tournante sont
indénombrables. Il est tout a fait envisageable d'imaginer une nouvelle architecture combinant rotors
et ailes de facon originale et plus e cace qu'un hélicoptére pour un groupe d'applications donné.
C.R.E.A.T.1.O.N. a pour but de permettre le prédimensionnement et I'évaluation des performances
d'un concept novateur. Sans pousser jusqu'au développement total d'un démonstrateur volant, pro-
poser un concept innovant est aussi un vecteur de démonstration du savoir faire de 'ONERA dans le
domaine de l'aéronautique.

Outre des architectures innonvantes, cette plateforme de calcul devrait a terme permettre aussi
d'étudier de maniéere intégrée l'intérét de concepts innovants pour les sous-systémes qui composent le
giravion comme par exemple, un giravion a régime de rotation variable, une motorisation hybride...
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1.3.3 La chaine de calcul

L'évaluation des performances des giravions nécessite di érents calculs de performances de vol,
mais aussi des analyses de bases de données, des optimisations et des boucles de prédimensiontsemen
Cette chaine de calculs posséde deux aspects essentiels dans sa dé nition : I'aspect multi-niveatix e
l'aspect multidisciplinaire.

1.3.3.1 L'aspect multi-niveaux

La caractérisation d'un appareil volant est fortement dépendante du degré de précision associé a
la description de ses sous-systemes. Ainsi on peut simpli er le rotor a un disque sustentateur ayant
dé ni par une simple surface. A l'opposé on peut le dé nir par une association complexe d'élémén
de pales possédant un pro |, une corde et une épaisseur variant en fonction de leur position le long
de I'envergure de la pale. La complexité des modéles est généralement croissante avec leur réalisme.
Plus précisément, la théorie par éléments de pale rend compte des phénomenes physiques prsen
autour du rotor plus délement que la théorie du disque sustentateur. Toutefois, le prix a payer d'une
description plus ne est la quantité d'information a fournir.

Le but de C.R.E.A.T.I.O.N. est I'évaluation des performances d'un appareil et ce quelle que soit
la quantité d'informations disponibles. Pour cela, quatre niveaux de granularité descriptive sont
créés. Les niveaux les plus bas requiérent le minimum d'information pour utiliser les modéles lesus
basiques par exemple, des lois statistiques. Les niveaux les plus élevés sont associés aux codestexpe
utilisant des centaines de parameétres. La discrétisation en niveaux de modélisation est la suivante :

Niveau 0 : Ce niveau est le plus bas dans la chaine de calcul C.R.E.A.T.I.O.N. L'appareil est
souvent a concevoir ou connu avec peu d'information. Il s'agit généralement de quelques spéci catis
comme la masse maximale au décollage, le rayon d'action minimal ou la vitesse maximale a atteindre.
Les modeéles utilisés sont de nature statistique. Bien que ces formulations statistiques peuvent s'inspirer
de lois physiques, les modéles de ce niveau n'en comportent pas. Les forces et moments n'étant pas
calculés, il n'est pas question d'équilibrage de I'appareil. Les modéles statistiques sont obtenus a partir
de bases de données d'appareils. Il est aussi possible d'utiliser des résultats de calcul de niveauxsplu
élevés a travers des surfaces de réponses ou modéles réduits. Le niveau 0 donne acagseljues
performances de base comme la puissance nécessaire pour décoller. Il sert surtout & enrichir la quantité
de données disponibles pour utiliser les niveaux supérieurs. En outre il permet d'initialiser et d'orieter
les calculs qui vont suivre au niveau 1. Il est important de noter que les modéles de niveau 0 ne sont
pas Xxés, ce sont des modéles statistiques qui évoluent en fonction de besoins de I'utilisateur et des
ré-actualisations régulieres des données. Par exemple, un certain probléme requiert la caractérisation
du rayon rotor en fonction de la masse maximale, un autre en fonction de la vitesse maximale.

La construction du niveau 0, depuis le rassemblement de la base de données jusqu'a la création des
modeles statistiques, est I'une des principales contribution de la these au projet. Son développement
sera présenté au chapitre suivant dans la partie2.1.

Niveau 1 : Le niveau 1 décrit de maniére approximative la physique des appareils & voilure
tournante en utilisant peu d'information. Il utilise des modéles analytiques et lorsque nécessaire, des
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modeles réduits’ ou de substitution et des formulations statistiques. La physique est restituée au
moyen de calculs semi-empiriques comprenant au plus une dizaine de paramétres. L'appareil est alors
vu comme un point (son centre de gravité) dont on équilibre les principales forces : portance fournie
par le rotor, poids de l'appareil et trainée aérodynamique a compenser. Les disciplines physiques de
la modélisation d'un appareil apparaissent a ce niveau. Par exemple, l'aérodynamique fournit une
polaire rotorique qui est en fait un modéle de substitution permettant d'estimer la trainée moyenne
des pro Is de pale du rotor en fonction de la portance moyenne qui leur est demandée et du paratné
d'avancement du point de vol considéré. Un modéle de moteur établi a partir d'une simulation de cye
thermodynamique donne la consommation, la puissance disponible, les polluants émis. L'ensemble de
ces disciplines est décrit dans la section suivante. Au niveau 1, les modéles permettent de sietuwune
mission dans son intégralité et de calculer un panel plus large de performances : puissance requise a
chaque vitesse, vitesses caractéristiques, rayon d'action, autonomie en fonction des masses d'envol,
plafond opérationnel, ... Comme le niveau 0, le niveau 1 permet d'enrichir la quantité d'informations
grace a des processus de prédimensionnement et d'optimisation. Par exemple, le rayon rotor peut étre
inconnu au niveau 1, une optimisation minimisant la quantité de fuel sur la mission permet de le
déterminer.

Le niveau 1 est la convergence de di érents modeles disciplinaires crées par I'ensemble degezts
de 'ONERA et de ses départements. En ce qui concerne les travaux de la thése, nous avonseléppé
les modéles de Performances de vol et missions et spécications . Nous avons aussi intégré
I'ensemble des disciplines dans I'environnement ModelCenter. En n, nous avons e ectué lfesemble des
calculs de validation et de comparaison. Dans le chapitre suivan®.2 nous allons présenter I'ensemble
des modéles de niveau 1 avec une attention particuliére portée sur les Performances de volNous
présenterons aussi les résultats des calculs de validation et de comparaison.

Niveau 2 : Au niveau 2, l'appareil n'est plus réduit & un point et des éléments comme les
rotors ou les empennages créent des forces et des moments. Leurs calculs nécessitent une quanité
données d'entrées plus importante, de l'ordre de quelques dizaines. Les équations restent analytiques
en comparaison des méthodes numériques utilisées au niveau 3, mais avec un réalisme physique plus
élevé qu'au niveau 1. Typiquement pour les performances de vol, c'est la di érence entre la métde
du bilan de puissance utilisée au niveau 1 et la mécanique du vol analytiqgue appliqguée au niveau 2.

Niveau 3 : Le dernier niveau utilise les codes les plus aboutis disponibles a 'ONERA comme par
exemple le code de mécanique du vol HOST. A ce niveau, le rotor est un systéme articulé complexe
constitué de pales discrétisées en éléments. Des modéles pales rigides ou pales souples pent
étre utilisés. Sur chaque élément, les forces et moments sont calculés puis sommés sur I'ensemble des
pales. Les méthodes d'intégration numérigue dé nissent la précision requise des modéles du niveau 3.

Les niveaux 2 et 3 n'ont pas été abordés dans le cadre de cette thése.

Les modules échangent des informations au sein d'un méme niveau. Des connections sont aussi
prévues entre chaque niveau. L'initialisation de calculs au niveau 0 vers le niveau 1 est un lien montant,

2. Les modéles réduits sont une approximation d'un modele plus complexe ou couteux en temps de calcul. lls seront
décrits dans le chapitre 3 de cette these
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tout comme I'enrichissement des données du niveau 1 vers les niveaux 2 et 3. Des liens dedeats
peuvent étre établis en créant des modeéles réduits de type surface de réponse. Comme nall@ns le

voir dans la suite, le code HOST au niveau 3 est utilisé pour construire une polaire rotorique sous une
forme polynomiale. Cette derniere est alors utilisée aux niveaux 1 et 2. Les travaux de cette thése sont
focalisés autour des niveaux 0 et 1, c'est pourquoi les deux derniers niveaux seront trés pahbiordés
hormis dans des cas de comparaisons ou pour illustrer certaines lacunes physiques des modéles de
bas niveau. La gure 1.27 illustre ces liens montants et descendants. Insistons en n que le fait que
ces di érents niveaux de modélisations sont présents pour lI'ensemble des disciplines considéréans
C.R.E.A.T.1.O.N. et gue nous allons étudier dans la partie suivante.

Figure 1.27: Cette gure montre un exemple d'échanges multi-niveaux. Au niveau 0, les principaux
parametres du rotor (rayon, corde, nombre de pales) sont une premiére fois initialisés de maniéere
statistique et sont transmis au niveau 1. Sur ce dernier niveau, ces mémes variables sont optimisées
en fonction des spéci cations et envoyées vers le niveau 3 utilisant la mécanique du vobmpléte. A
partir du niveau 3, un modéle réduit est créé pour le calcul de la polaire de pales. Il est envoyu
niveau 1 et 2 ou il sera utilisé.

1.3.3.2 L'aspect multidisciplinaire

L'évaluation des performances d'un giravion nécessite un cadre descriptif précis. Deux approches
s'opposent. La premiére consiste a décomposer l'appareil a évaluer en sous-systemes de l'appareil :
rotors, fuselage, surfaces stabilisatrices, motorisation, commandes de vol, ... Cette modélisation mo-
dulaire est pragmatique. Elle est centrée sur l'ingénieur systéme organisant l'architecture globale.
La seconde approche considére I'aspect multidisciplinaire du probléme. Les disciplines correspondent
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a des champs de la physiqgue comme l'aérodynamique, la mécanique du vol, l'acoustique... L'appa-
reil est vu dans sa globalité et les disciplines peuvent décrire plusieurs sous-systémes. Par exemple
la discipline Aérodynamique décrit I'aspect aérodynamique du fuselage, des pales, des surfaces
stabilisatrices. La discipline masse et structure considere la masse globale de I'appareil en esti-
mant la masse de ses composants principaux. Cette approche est complémentaire de la description
classique par sous-systemes. Elle coincide avec I'organisation de I'ONERA qui est divisée en départe-
ments disciplinaires. Dans C.R.E.A.T.I.O.N., les deux approches sont appliquées. La décomposition
par sous-systemes (ou composants de I'appareil) dépend a la fois du niveau de modélisation traité et
de la discipline considérée.

C.R.E.A.T.L.LO.N. considére sept modules disciplinaires. Par simplicité, on parlera de modules
disciplinaires méme s'ils ne sont pas tous liés directement a une discipline physique. Chaque module
contient plusieurs niveaux de modeéles selon le besoin. Deux d'entre eux sont centraux et ass@ciix
taches d'évaluation du projet :

Les performances de vol : ce module s'appuie sur la discipline mécanique du vol. Il permet de
calculer les puissances nécessaires pour assurer un vol. Cette puissance est utilisée pour estimer des
indices de performances en vol stabilisé comme l'autonomie, la vitesse maximale, le plafond en vol
stationnaire (avec ou sans e et de sol) ou en vol d'avancement. Dans le cadre de cette thése les aspects
dynamiques ne sont pas abordés. Le module performances de vol étalonne les di érents niveaux de
la chaine par la quantité d'information qu'il requiert. Le développement du module au niveau 0 et 1
sont l'une des taches de la thése présenté ici.

Niveau 0 : Modéeles statistiques issus de la base de donnée présentés au chapitre 2 dans la
partie 2.1

Niveau 1 : Equations du bilan de puissance (BP), décrites au chapitre2.2

Niveau 2 : Mécanique du vol analytique (MVA)

Niveau 3 : Mécanique du vol numérique (MVN)

Les impacts environnementaux . ce module étudie les impacts sonores tels que le bruit
externe généré par l'appareil dans une phase de décollage ou d'approche et la pollution générée
due aux gaz émis par les moteurs. Dans les processus de calcul, c'est le module de génération de
puissance présenté ci-aprés qui est chargé de calculer les quantités de gaz éjectées. Des amleslcul
d'acoustique permettent I'évaluation du bruit généré par les giravions. Le module acoustique est une
contribution de DSNA/ACOU.

Autour de ces deux modules principaux gravitent cinq autres modules disciplinaires ddne role
est d'alimenter en informations les modules de performance de vol et dimpacts environnementaux.
Ces cing modules sont :

Le module aérodynamique : il s'agit d'un module disciplinaire dédié a lI'ensemble des calculs
aérodynamiques d'un appareil a voilure tournante. Cela touche les rotors, mais aussi le fuselage et les
ensembles stabilisateurs tels que les dérives ou les empennages horizontaux. Concrétement ce module
calcule les polaires dé nissant les e orts aérodynamiques de trainée et de portance. Couplé au module
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masse et structure , des calculs d'aéro-€élasticité sont possibles au niveau 3. Ce module est développé
par I'équipe DAAP/H2T.

Le module architecture et géométrie . ce module regroupe tous les calculs et les variables
destinés a donner une information sur la forme et les dimensions caractéristiques de I'appareil, par
exemple, les dimensions du rotor, sa vitesse de rotation, I'envergure des pales, la longueur du fuselage
... Ce module dé nit aussi le type d'appareils : hélicoptére, tandem, convertible ... Architecture et
géométrie est un module développé par DCPS/SAE.

Le module masse et structures : ce module a pour réle la description massique, structurelle
et inertielle de l'appareil. A un faible niveau de description de l'appareil, seules les masses sont
nécessaires. Les inerties de l'appareil complet sont seulement nécessaires pour les simulations de la
dynamique du vol dont les calculs de stabilité dynamique qui interviendront a un niveau plus élevé
pour le dimensionnement des surfaces stabilisatrices arriere notamment. Au niveau 3 des calculs de la
dynamique des pales tenant compte de leur souplessigidité sont possibles. lls permettent de véri er
le placement des modes propres de la pale par rapport au régime de rotation, aux fréquences propres
du fuselage ... Le module de masse est géré par les équipes DADS.

Le module génération de puissance : Ce module caractérise le sous-systéme de motorisation,
gu'il soit thermique ou électrique. Le module génération de puissance assure la description du moyen
de mise en rotation des rotors. C'est un élément clef car les performances de vol d'un appareil résultent
de la balance entre la puissance nécessaire et la puissance disponible. Le module de génération de
puissance a aussi un impact direct sur le bruit et la pollution de l'air. Le module de génération de
puissance est une contribution des unités DAAP/H2T et DCSD/PSEV

Le module mission et spéci cations : Ce module établit les spéci cations d'un appareil telles
gue la masse de charge utile embarquée, la vitesse maximale a atteindre ou des contraintes de concep-
tion comme la masse maximale au décollage autorisée. Outre la caractérisation d'une mission, ce
module envoie aux autres modules des informations sur le point de vol comme par exemple la tem-
pérature ou la densité de l'air a une altitude donnée. Ce module a été développé durant la thése.

L'ensemble des modules partagent des variables de calcul. Concrétement des codes de dal@+
loguent entre eux grace a un systéme de chiers d'entrée et de sortie. La gurel.28 résume la
chaine C.R.E.A.T.I.O.N, c'est-a-dire une construction multi-niveaux et multidisciplinaire permettant

de concevoir et d'évaluer les performances d'un giravion.

1.3.4 Les jalons

Le projet C.R.E.A.T.I.O.N. est décomposé en trois jalons correspondant aux objectifs intermé-
diaires pour atteindre les capacités visées. lls sont l'articulation du projet sur le plan organisationnel
et scienti que. Chaque jalon permet d'accroitre les capacités de la chaine de calcul de maniere pro-
gressive. lls sont associés a des périodes temporelles couvrant l'intégralité de cette these et méme au
dela. Les deux premiers jalons apportent respectivement la capacité d'évaluation et de prédimension-
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Figure 1.28: Représentation de la chaine C.R.E.A.T.1.O.N. Les étages de cette construction sont les
niveaux de modélisation tandis que les piliers sont les disciplines. Les liens établis entre les disciplines
sont indiqués a titre illustratif.

nement d'un hélicoptére. Le troisiéeme et dernier jalon représente la capacité d'innovation a travers la
généralisation de méthodes et outils développés dans les deux premiers.

Cette these a permis la réalisation des deux premiers jalon dont elle partage les objectifs temporels.
Elle présente quelques contributions au troisieme jalon.

Le jalon 1. Le premier jalon est associé a la premiere année de C.R.E.AT.I.LO.N : 2011. I
concerne donc les travaux de la premiére année de cette thése. Son but est de dévelppes méthodes
d'évaluation d'un hélicoptére existant. Cette con guration est la plus connue a I'ONERA et dans la
littérature, c'est donc un choix naturel pour poser les premiéres briques du projet. C.R.E.A.T.l.O.N.
ne part pas d'une feuille blanche, cette premiére année est l'occasion de capitaliser les di érents
travaux préparatoires et de dresser un état de l'art des plateformes de conception et d'évaluationess
giravions. Une synthése de ce dernier a été présentée dans la parfie.6.

Le jalon 1 est décomposé en deux étapes. La premiere est la construction des modeles de calcul.
Décrits dans la partie 1.3.3 les modéles sont séparés en sept modules disciplinaires associés a la des-
cription. Le jalon 1 prévoit aussi l'intégration dans la chaine de I'ensemble des niveaux de modélisation
présentés dans la partiel.3.3 La seconde étape concerne la validation des modéles. A n de vérier la
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validité des résultats, il faut confronter les modeles a des données acquises lors d'expérimentations ou
de simulations que I'on sait ables. Dans le cas de C.R.E.A.T.l.O.N. et concernant les performances
de vol, nous utilisons les données acquises sur le Dauphin SA 365N N°6075 lors d'une campagne
d'essais en vol associant 'ONERA et le centre des essais en vol d'Istres. Cet appareil est illustré sur
la gure 1.29 Les modéles de niveaux supérieurs peuvent aussi étre des moyens de comparaison et de
validation. Par exemple, on peut confronter les résultats du code HOST au niveau 3 avec les résultats
du bilan de puissance au niveau 1. Lorsque les modéles sont validés, ils peuvent alors servir a évaluer
un hélicoptére connu ou inconnu. L'ensemble de ces étapes a fait I'objet de travaux danstte thése.
Cela est développé dans le chapitre 2. Les résultats concernant le jalon 1 ont été communiqués dan

[6] et [7].

Dans cette thése, comme indiqué précédemment, nous avons construit le niveau 0, développé les
modules Performances de vol et Missions et spéci cations , intégré I'ensemble des disciplines
dans ModelCenter et e ectué les calculs de validation et de comparaison

Figure 1.29: Photographie du Dauphin SA 365N N°6075 au centre des essais en vol d'Istres.

Le jalon 2. Début 2012 marque le commencement du second jalon du projet. Celui-ci a pour
but de doter la chaine C.R.E.A.T.I.O.N. de la capacité de prédimensionnement des hélicoptéres.
Le premier but est la mise en place d'outils et de méthodes capables d'étudier les performancesiml
appareil non congu ou a I'état de prototype. Dans ce cas, seules quelques spéci cations et informations
de missions sont accessibles. Il est donc nécessaire d'établir un premier portrait grossier de l'appareil
a n de I'évaluer. Ce processus de conception revient a e ectuer di érentes optimisations de variables
de design par rapport aux besoins ou des spéci cations. Un exemple concret abordé dans cette these
est le prédimensionnement d'un concept d'hélicoptére dont la mission est le transport de 90 passagers
civils. Un tel appareil n'existant pas, il faut le prédimensionner et donc créer un modéle optimisé par
rapport a la mission de transport. Les spéci cations de cet appareil de transport lourd ont été établies
sur la base d'une étude de la NASA e ectuée avec l'outil NDARC [L4].

I'ensemble des taches décrites ci-dessus sont des contributions de la these pour le projet C.R.E.A.T.I.O.N.1
sont décrites dans le chapitre 3. Lorsqu'un appareil connu est considéré, il est intéressant d'utiliser
les outils développés au jalon 2 pour proposer di érentes améliorations sur I'appareil vis-a-vis d'une
ou plusieurs missions. Un exercice de ce type a été traité durant la thése et concerne le Dauphin SA
365N. Les résultats ont été communiqués danss].
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Le jalon 2 nécessite la mise en place d'un ensemble de méthodes d'optimisation dédiées au dimen-
sionnement. Les techniques utilisées doivent étre capables d'optimiser plusieurs critéres en exploitant
plusieurs variables. Ces problématiques sont I'objet de nombreuses publications. L'objectif recherché
dans cette thése et dans le projet n'est pas le développement de nouvelles techniguaathématiques,
mais I'exploration de I'existant pour trouver les plus adaptées aux problémes traités ici. De telles
études ont été faites a 'ONERA dans le cadre du projet DOOM B1] présenté dans I'état de I'art dans
la partie 1.2

L'association de modéles d'évaluation et de techniques d'optimisation permet d'e ectuer des prédi-
mensionnement d'hélicoptéres. A l'issue du jalon 2, C.R.E.A.T.I.O.N. pourra donc évaluer et optimiser
des hélicoptéres connus et inconnus. La prochaine étape consiste a généraliser les calculs auxreau
concepts d'appareils a voilure tournante. C'est l'objet du jalon 3.

Le jalon 3. Le jalon 3 est la derniéere phase du projet, elle se déroule sur les années 2013 et
2014. Son but est de permettre a C.R.E.A.T.I.O.N. d'évaluer toutes les formules d'appareils a voilure
tournante. Une des nalités de C.R.E.A.T.I.O.N. est de proposer un concept innovant. L'innovation
peut se porter sur un sous-systéme d'un appareil d'architecture connue, mais elle peut aussi étre
attachée a un concept intégralement novateur. Ce peut étre une formule non décrite jusqu'a psént.
Une priorité est cependant accordée aux concepts les plus répandus ou d'avenir, c'est-a-di@nbiné,
coaxial, convertible et tandem lesquels ouvrent déja un champ extrémement large de con gurations
d'appareils. La nalité est de donner a C.R.E.A.T.I.O.N. la capacité d'innovation a n de permettre de
trouver le concept le plus adapté a un ensemble de spéci cations. Le jalon 3 nécessite la généralisation
des modeles développés lors des jalons 1 et 2 ou le développement de nouveaux. Pamgie citons
le bilan de puissance, initialement adapté aux hélicopteres seulement, il doit étre désormais capable
de décrire un tandem ou un coaxial. Ces appareils ont des particularités non abordées jusqu'alors.
L'interaction du ux d'air entre deux rotors ou le basculement des rotors dans le cas des convertibles,
I'adjonction d'une caréne, etc. sont des exemples de modéles a développer dans le jalon 3 beéthodes
de prédimensionnement et d'optimisation doivent elles aussi étre adaptées aux di érentes spéci cités
des concepts. Une question posée deés le début est Quel concept est le plus adapté a nmssion? .

Les études de cette these posent les bases de cette ré exion, premiérement en introduisamteu
adaptation des modéles de bilan de puissance aux convertibles et deuxiemement en créant un outi
de génération automatique de formulation de giravions.
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Ce chapitre se positionne dans le jalon 1 du projet C.R.E.A.T..O.N. L'objectif est la mise en
place de modéles dédiés a I'évaluation des performances de vol et des impacts environnementdax
I'hélicoptére. Cette thése s'intéresse plus particulierement aux modeéles de niveau 0 et 1. Le niveausi e
basé sur des modéles simples contenant peu de physique. Il utilise principalement des lois statistigue
gue l'on déduit d'une base de données. Dans la chaine de calcul C.R.E.A.T.1.O.N. son réle est d'établir
un premier pro | de I'appareil a partir de quelques spéci cations. Le niveau 1 est plus physique, il
requiert plus d'informations mais donne des résultats plus détaillés notamment sur les performances
de vol et impacts environnementaux recherches.

Une fois les modéles établis, il faut les valider a I'aide de di érentes comparaisons avec des résultats
ables. Cela est présenté dans un second temps en utilisant des résultats d'essais en vol, des calculs
de niveau 3, ainsi que des données techniques o cielles. L'hélicoptére considéré est le Dauphin SA
365N.

En n dans un troisieme temps nous utilisons les modéles de niveau 1 pour calculer les performarsc
d'autres appareils : 'EC 225, 'EC 145 et 'EC 135.

63
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2.1 Modélisation de niveau O

2.1.1 Description générale du niveau 0

C.R.E.A.T.L.O.N. est une chaine de calculs composée de quatre niveaux de délité physique. Le
niveau 0 est le plus bas. Il comporte les modéles les plus simples. Il est utilisé lorsque la quantité
d'informations disponible sur un hélicoptére a évaluer est trés faible et qu'il est impossible d'utiliser des
modeles précis. Son objectif est alors d'enrichir la quantité d'informations disponible a n d'éliminer
le maximum d'inconnues et de permettre des calculs plus physiques au niveau 1. Un cas de gure
concret est la dé nition d'un appareil dont seul un ensemble de spéci cations de mission est cow
comme par exemple :

La masse de charge utileWpay : il s'agit de la masse utile a la mission ou constituant I'objet de

la mission. Un exemple est le transport de passagers ou la masse de charge utile est celle des
personnes transportées (pilotes non compris). Dans le cas d'un hélicoptére de combat, la charge
utile est la masse totale de I'armement.

Le rayon d'action RA ou distance franchissable : désigne ici la distance maximale que peut
franchir un appareil consommant tout son carburant. Cela dépend notamment mais aussi de
bien d'autres paramétres caractéristiques de I'appareil et des conditions de vol. Par exemple la
consommation n'est pas constante en fonction de la vitesse et le rayon d'action varie donc en
fonction de ce paramétre de vol.

La vitesse maximale désiréeVmay .

La vitesse économique de croisier&,ec, 0uU recommandée : au méme titre que la vitesse maximale,
la vitesse de croisiere peut étre choisie pour le dimensionnement. Contrairement ¥nax, la
vitesse de croisiére maximise la vitesse d'avancement tout en minimisant la consommation de
carburant.

Augmenter la quantité d'informations descriptives d'un appareil revient a e ectuer un premier di-
mensionnement. Le niveau 0 est donc orienté vers des taches de conception et ne permet pasdtuer
les premiéres évaluations de performances au contraire du niveau 1.

Les informations que fournit le niveau 0 doivent étre accordées avec les besoins du niveau 1. Par
conséquent les inconnues a renseigner sont les principales variables des équations du bilarpdis-
sance et modeéles associés que nous décrirons dans la prochaine partie de ce chapitre. Les paramétres
essentiels a renseigner sont présentés ci-aprés :

Architecture et géométrie
Rmr : Rayon du rotor principal (distance depuis le centre de la téte jusqu'au bout de pale)
cmr . Corde moyenne de pales
bnr : Nombre de pales
Nr o @ Régime de rotation du rotor principal
Ltys : Longueur du fuselage
H:us : Hauteur du fuselage, sans prendre en compte le train d'atterrissage.
Masse et structure
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Wi : Masse maximale de décollage, dans cette thése la masse maximale est la somme de
la masse a vide et de la masse maximale embarqu¥é sery - La masse maximale embarquée
est elle méme la somme de la masse de charge utile et de la masse de carburant. La masse de
mission dé nit une masse, pas hécessairement identique a la masse maximale au décollage,
comme étant la somme de la masse de carburant nécessaire pour e ectuer la mission, plus la
masse de charge utile, plus la masse a vide.

Pour évaluer les valeurs de ces paramétres, la démarche choisie consiste a établir des modeéles
statistiques a partir d'une base de données. Les régressions polynomiales multivariables telles que
dé nies dans I'équation 2.1 sont un exemple. Dans cette équation,Y est la variable dépendante
que l'on cherche a determiner,X; sont les variables indépendantes explicatives (les spéci cations),

k est le nombre de ces variables explicatives utilisées. Les paramétres indicgésont les constantes
des modéles a retrouver. L'avantage des lois polynomiales est leur facilité d'utilisation. On obtient
rapidement des tendances de dimensionnement liant les spéci cations aux variables de design.sLe
outils RAPID/RaTE [ 23], NDARC [1] pour le bilan de masse , ou RIDE 26] décrits dans I'état de
I'art, exploitent ces méthodes statistiques.

X
Y =a+ anj (2.1)
i=1

Outre les lois statistiques béaties sur des bases de données, nous pouvons utiliser les résultats de
codes de calculs plus complexes, fondés sur des équations physiques réalistes. Pour donneaxemple
simple, le balayage du rayon du rotor principal au niveau 1 donne pour chaque valeur une puissance
nécessaire pour le vol stationnairéPreqo. Nous pouvons construire a partir de ces résultats, un modele
Rmr = f(Preqo). Cela sous-entend que I'on consideére toutes les autres variables du modéle de niveau
1 comme des constantes ou dépendantes d&,;. Ce type de modéle est appelé modeéle réduit ou
surface de réponse, nous aborderons de maniére plus détaillée leur construction au chapitre 3. A
I'heure actuelle, les modéles réduits a partir des niveaux supérieurs ne sont pas utilisés au nive@yu
mais il existe plusieurs cas d'utilisation au niveau 1 notamment pour la génération de lois polynomiales
de polaires de pro Is de pales. Cet exemple est abordé dans la part22.2 de ce chapitre.

Les modéles statistiques sont utiles en I'absence d'information ou d'équation analytique simple. lls
possédent en revanche plusieurs inconvénients. Premiérement, ils nécessitent I'utilisation d'une bade
données d'individus qui doit étre représentative des solutions recherchées. En e et les lois statigues
ont un domaine de validité borné par les individus extremums qui composent la base de données.
Au-dela, les prédictions sont des extrapolations nécessitant des hypothéses de normalité comme la
continuité des lois d'échelle. Par exemple, il faut véri er I'absence de discontinuités dug a des facteurs
technologiques ou physiques. Une conséquence de cet aspect technologigue a ecte l'innovation. Les
bases de données sont composées d'appareils existants et en service. Elles ne tiennent pas congse d
prototypes par manque d'information. En conséquence, les designs trouvés par des lois statistiques
sont conservatifs et ne rendent pas compte des possibles futures évolutions technologiques. Enn
les coe cients des régressions ne re étent pas toujours la physique liant deux variables. Elles n'dn
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généralement aucun pouvoir explicatif. La partie suivante détaille la base de données hélicoptéres
utilisée dans C.R.E.A.T.I.O.N.

2.1.2 La construction de bases de données

Nous avons développé cette base de données en majeure partie durant cette thése. Souniené
d'un classeur Excel, elle représente une gamme d'environ 200 hélicoptéres mais aussi des conver-
tibles, des tandems, des appareils a rotor engrenant, des combinés et des drones de di érentgpes.
Outre cette base de données relatives aux appareils a voilure tournante, d'autres bases de données
représentent di érents sous-systémes et/ou performances des giravions tels que les moteurs (turboma-
chines, moteurs a pistons etc.), les pro Is de pales, les niveaux de bruit des hélicoptéres (a partired
documents de certi cations), ... La gure 2.1résume en quelques chires clefs les caractéristiques de
cette base de données. Les informations proviennent de di érentes sources : Jane's all the world's air-
craft [32)], sites constructeurs, wikipedia et sites de passionnés tels que Flugzeug in&3], Aviastar [ 34],
BlueSkyRotor [35] ou institutionnels : administration fédérale de I'aviation américaine FAA [36] , et
l'agence européenne de sécurité aéronautique EASAT]. Dans le cadre d'une collaboration avec le
DLR et le projet RIDE, les bases de données hélicopteres ont été échangées an de les compae
de les compléter. La création d'une base de données est un travail long et fastidieux mais fructueux
par I'exploitation qu'il est possible d'e ectuer.

Plusieurs di cultés accompagnent la création d'une base de données. La premiére est la con ance
accordée envers les informations recueillies. Ces derniéres peuvent provenir de sources aaielles
et sont donc sujettes a discussion. Toutefois le principal probléme concerne les performances a¢. v
Elles sont généralement données sans information sur les conditions de mesure. Par exemple la masse
a une grande in uence sur la vitesse maximale d'un hélicoptére. Pour le Dauphin une di érence de
800 kg modi e la vitesse maximale d'environ 13 km/h (292 km/h a 4000 kg, contre 305 a 3200 kg).
Cela pose des problemes d'homogénéité des données et la comparaison de di érents appareils peut
étre faussée. Seules les données techniques détaillées fournies par les constructeurs comsidérées
comme ables. Malheureusement elles sont rarement disponibles publiquement. Il est donc nécessaire
de recouper les informations entre di érentes sources. A n de pouvoir construire la base de données,
nous avons fait I'nypothése que les performances étaient données a la masse maximale.

Une autre di culté est la sélection des hélicoptéres. Il en existe plus de 500 en comptant toutes
les déclinaisons de série. Les di érences entre deux appareils d'une méme série peuvent éiieimes :
nouveaux instruments de vol, modernisation du rotor, adaptation de la motorisation pour un client,

... Par exemple I'Ecureuil AS 350 d'Eurocopter existe sous une trentaine de déclinaison3g]. Dans un
souci d'e cacité et de contraintes temporelles, il faut donc e ectuer une sélection. Seuls les gpareils

les plus modernes de chaque série sont gardés, hormis dans les cas d'évolutions importantes comme
le changement pour une motorisation signi cativement plus performante. Ce travail de sélection est
essentiel pour la construction de lois statistiques. En e et il est nécessaire d'éviter les doublons an
de ne pas orienter les régressions vers des cas particuliers. La dimension temporelle de I'évolution des
appareils est tout de méme préservée car tous les modeles ne béné cient pas de mise a jour.
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Le but de la base de données est de permettre I'observation de tendances dans les choix de design
en fonction de di érents parametres. La partie hélicoptére comporte ainsi plusieurs catégories de
paramétres dé nissant un appareil conventionnel. Toutes les données ne sont pas disponibles pou
tous les appareils. Sa complétion et son homogénéisation est un travail important a poursuivre a
l'issue de cette thése. Di érentes parties principales composent la base de donnée :

Les masses : a vide, maximale, de charge utile, masse maximale embarquée (correspondant a
la masse maximale moins la masse a vide).

Les rotors (principal et anticouple) : nombre de pales, rayon, corde moyenne des pales,
vitesse de rotation, masse des pales, matériaux, type de téte rotor.

La motorisation installée : type de moteurs, modéle, nombre, puissance de décollage, puis-
sance maximale continue, puissance d'urgence, quantité de carburant maximale.

Les performances :vitesses maximale, de croisiere, économique, plafond opérationnel, altitude
maximale de décollage, vitesse de montée maximale, rayon d'action et endurance.

Les dimensions de l'appareil  : longueur, hauteur, largeur, surfaces des éléments portants
Xes.
Autres informations  : usage, capacité en passagers et pilotes, premier vol, statut de produc-

tion, lien vers un chier de certi cation.

2.1.3 La construction de lois statistiques

Dans cette partie nous présentons la construction statistique au niveau 0. Aprés avoir décrit les
problématiques de I'élaboration de modeles statistiques, nous chercherons a partir d'un ensemble de
spéci cations a établir des modéles de tendance entre la masse maximale de I'appareil et les principales
dimensions du rotor principal et du fuselage.

2.1.3.1 Problématique et cadre théorique

Les lois statistigues du niveau 0 que nous établissons permettent, a partir de quelques spéci ca-
tions, de dé nir les parametres principaux de la modélisation de niveau 1. Trois parameétres peuvent
étre choisis comme spéci cation par exemple :

Wpay : la masse de charge utile

RA : le rayon d'action maximal

Vmax : la vitesse maximale d'évolution ou la vitesse économique de croisiér®&/dq)
Ces trois paramétres sont typiques d'une mission de transport. Nous pourrions en choisir d'autres
comme la masse maximale au décollage, la puissance requise au stationnaire ou le plafond opérationnel.
L'intérét de cette partie est d'illustrer une méthode et non de présenter tous les modéles de ranau 0.
Dans la base de données, les informations sur la masse de charge utile, le rayon d'action et la vitesse
maximale sont soumises a une incertitude non quanti able : la validité des informations. Comme nous
I'avons expliqué plus en amont, les valeurs de la base de données sont indiquées sans information sur
la quantité de carburant prise en compte ou la masse de charge utile. Or les spéci cations choisies sont
dépendantes de ces paramétres. Il faut donc prendre du recul sur les lois établies dans la suites
motivations du niveau 0 sont de donner des tendances. Le tableaR.1 présente quelques statistiques
sur la base de données au regard des spéci cations choisies.
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Figure 2.1: Vue globale de la base de données giravions. Le tableau du bas indique pour chaque

paramétre le pourcentage de complétion de la base de données, c'est-a-dire le pourcentage d'appareil
pour laquelle le paramétre est renseigné.

Tableau 2.1: Statistiques de la base de données par rapport a la masse de charge utNgay, la vitesse
maximale Vmax (en général en vol en palier a la puissance maximale continue), le rayon d'action
maximal RA.

Statistiques Vmax (M/s) | RA (km) | Wpay (kQ)
Nb d'observations 140 140 73
Minimum 28,9 208 200
Maximum 88,9 1295 20000
Médiane 67 620 1272
Moyenne 67 689 761
Ecart-type 13,6 205 3705
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La technique utilisée est la régression linéaire mono ou multi-variables. Les régressions polyno-
miales de degrén ne sont pas écartées, mais elles présentent un risque de sur-apprentissage |,
c'est-a-dire qu'une loi permettra de retrouver trés, voire trop, délement les individus de la base
de données ayant servi a sa création. En revanche la capacité de prédiction sera faussée, ceegt
contraire a la robustesse souhaitée. Bien entendu, c'est a I'utilisateur de xer un degré raisonnable.
La gure 2.2 illustre le sur-apprentissage possible avec les régressions polynomiales en montrant le
diamétre du rotor en fonction de la masse pour les individus de la base de données.

Figure 2.2: Cette gure illustre le surapprentissage qui peut éventuellement se produire avec des
régressions polynomiales sur la base de données. La régression présentée donnant le diamétre du rotor
principal en fonction de la masse maximale au décollage. Elle n'est donc bien sir pas utilisée dans la
suite.

La régression linéaire est un modéle permettant d'établir une relation entre un ensemble de va-
riables recherchées’ de dimension f; 1), et des variables explicativesX de dimension f;p +1). La
valeur n correspond au nombre d'individus considérés, donc le nombre d'hélicoptéeres ptle nombre
de variables explicatives. Dans le cas présenp est égal a 3 :Wpay, RA, Vimax . Pour chaque individu
il faut donc résoudre I'équation matricielle suivante :

10 1 0 1
1 X1 o Xgp ag 1
| - - 5 g % i g + % i g (2.2)

Soit ;



CHAPITRE 2. DEVELOPPEMENT DE MODELES DE CALCUL DES PERFORMANCES DE
70 VOL POUR L'EVALUATION D'HELICOPTERES

Y=a X+ (2.3)

Dans ces équations,a est un ensemble de coe cients a déterminer pour chaque variable et
I'erreur ou le résidu exprimant l'information manquante dans le modéle. Cette erreur peut étre due
aux di érences technologiques, aux manques d'informations dans la base de données, a I'e et d'une
variable méconnue ... Les valeurs dea sont donc recherchées en minimisant par la méthode des
moindres carrés. Il existe alors une solution de la forme :

a= XX *XTY oulevecteur 4= a si =0 (2.4)

Pour des raisons de robustesse de la loi établie, les variables Hene doivent pas étre corrélées. Une
premiére étape consiste donc a étudier les relations existantes entre les paramétres choisis. Le calcul
de coe cients de corrélation peut aussi permettre de juger la pertinence d'une régression linéaire
entre deux variables. Plus le coe cient de corrélation est proche de 1, plus les séries de doées
sont linéairement dépendantes. A contrario si la corrélation tend vers 0, il n'y a aucune dépendance
entres les grandeurs observées. Le tablea.2 montre que les corrélations mises en évidence sont
toutes inférieures a 0,5. Le maximum est atteint entreVmax €t RA alors que le minimum est entre
RA et Wpqy. La faible colinéarité entre le rayon d'action et la masse de charge utile s'explique par
le fait que les appareils de la base de données n'ont pas tous les mémes missions donc le rapport
guantité de carburant ou rayon d'action sur masse de charge utile n‘a aucune raison d'étre semblable.
Les graphiques de la gure2.3 montrent la répartition des appareils par rapport a chaque entrée du
niveau 0. On remarque une corrélation di use entreVmnhax €t RA avec le coe cient de corrélation
le plus important. Ceci justi e la construction de régression a partir des variables de spéci cations
choisies.

Wpay RA Vimax

Wpay | 1 | 0,248] 0,307
RA 1 0,497

Vimax 1

Tableau 2.2: Matrice de corrélation entre les entrées du niveau O.

2.1.3.2 Modélisation de la masse maximale au décollage a partir des spéci cations

A partir des spéci cations, détaillées dans la partie précédente, nous cherchons a retrouver la
masse maximale au décollag®¥/ o . Il s'agit du parametre le plus important pour un appareil volant
et il conditionne fortement les dimensions du rotor et du fuselage. Aprés recherche des coe ais de
régression de I'équation2.3, nous obtenons le modéle statistique suivant :

Wmto  (kg) = 210196 +29:56 Vmax (km=h)+2:36 RA (km)+2:51 Wpay (kg) (2.5)
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(a) (b) (©

Figure 2.3: Dépendances entre les variables de spéci cations en entrée du niveau 0 de la base de
données.

Il existe de nombreux tests attestant de la qualité d'une régression. Le plus simple et le plus connu
est le coe cient de détermination R? qui donne le rapport entre la variation estimée et la variation
totale du modeéle. En pratique, le R? maximal recherché est égal a 1, auquel cas le modéle arrive
a prédire toutes les valeurs de la série explicative. RAPID/Rate utilise I'erreur résiduelle moyenne
" dé nie comme la moyenne des écarts entre les observations et les estimations. Cela permet de
comparer grossierement la qualité de deux régressions. Pour I'équatich5 on trouve :

R?>=0;96 et "=0;27 (2.6)

Outre la qualité globale de la régression, il faut analyser ses coe cients a n de déterminer si les va-
riables explicatives choisies sont nécessaires a la régression linéaire. C'est le rble de l'indicateur nommé
valeur-p correspondant a un pourcentage. Celui-ci indigue la probabilité de véracité de I'hypothése
nulle : le coe cient est proche de 0. En d'autres termes lorsque la valeump est inférieure a 0,01, ily a
une forte probabilité que I'hypothése nulle soit fausse et que le coe cient analysé soit di érent de 0.
Une valeur) forte associée au coe cient de régression d'une variable signi e que celle-ci est inutile.
Le tableau 2.3 présente dans le cas de I'équatior2.5 les coe cients de la régression pour le terme
constant de I'équation 2.5 et les di érentes variables Wpay, RA et Vmax sur la premiére colonne, ainsi
gue les valeursp associées, sur la seconde colonne.

Parametres du modéle de la régression de la variabMy o
Coe cient Valeur valeur-p
Constante | -2101,958 0,085

Vimax 29,559 0,187

RA 2,361 0,141

Wpay 2,511 < 0,00001

Tableau 2.3: Résultats de la régressiofWmy, en fonction de Wpay, RA, et Vina .

L'équation 2.6 ainsi que le tableau2.3 permettent d'e ectuer I'analyse suivante. Le R? est élevé :
cela indigue que la régression est de bonne gqualité. Malgré cela, I'erreur moyenne de reconstruction est
forte notamment aux petites masses ou I'on observe une forte dispersion des résidus : jusqu'al00%
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sur certains appareils comme le montre la gure2.4. Cela indique gu'une régression linéaire n'est pas
la plus appropriée et con rme aussi que les variabledNVpay, RA et Vmax sont diciles a exploiter
par rapport a l'incertitude des valeurs dans la base de données. L'analyse des valeyssnontre que
la vitesse maximale et le rayon d'action peuvent étre raisonnablement éliminés du modéle donnant la
masse maximale au décollage.

Figure 2.4: Résidus de la régression donnée par I'équatioh5 en fonction de la masse maximale au
décollage

A n d'exploiter les conclusions ci-dessus, un nouveau modeéle statistique indépendant de la vitesse
maximale et du rayon d'action est déterminé. Outre la simpli cation de la loi, nous supprimons une
part de variabilité contenue dans les variables éliminées dans I'ancien modele. Dans ce nouveau rated
il faut aussi prévoir I'apparition de non-linéarité. La gure 2.5montre la masse maximale au décollage
en fonction de la masse de charge utile. Deux régressions sont tracées : la premiere (courbe verte)
utilise une formulation en puissance du typeY = ag X , tandis que la seconde (ligne rouge) est une
régression linéaire. Les deux régressions sont proches mais le modele linéaire indique un coe cient
de détermination légérement meilleur. Toutefois la formulation en puissance décrit mieux la masse
maximale au décollage aux masses de charge utile faibles. De plus, il y a peu d'appareils a forte
masse de charge utile. En n une comparaison des erreurs résiduelles moyennes donne 33% pour la
régression linéaire contre 18,0% pour la formulation en puissance. Il est donc préférable d'utiliser ce
second modéle. Son équation est la suivante :

Winto (kg) = 65597 Wiyttt (Wpay enkg) (2.7

La gure 2.5 montre également les résidus en fonction de la masse maximale au décollage réelle.

Le choix de spécications comme variables d'entrées est fait de maniére a se placer dans un
cas concret de dimensionnement au niveau 0. Cependant la variabilité des designs d'hélicopgeet



2.1. MODELISATION DE NIVEAU 0 73

Figure 2.5: A gauche, les deux premiers graphiques montrent la base de données sur deux intervalles
de masse de charge utile di érents. Les courbes rouges et vertes sont deux régressions di érentes.
A droite, la gure montre l'erreur relative entre les données prédites et réelles en pourcentage pour
I'estimation de la masse maximale au décollage.

I'incertitude sur les valeurs des spéci cations dans la base de données rendent di cile |'obtetion d'un
modele précis. La régression obtenue permet toutefois de reproduire I'évolution de la masse maximale
en fonction des spéci cations, méme si la valeur daV, prédite sera entachée d'une incertitude
puisque l'erreur résiduelle de la régression est signi cative, surtout aux faibles masses.

2.1.3.3 Modélisation des paramétres du rotor

Pour un hélicoptere, le rotor a un rdle sustentateur et propulsif en termes de forces. Il est capable
de générer une force & méme de compenser le poids de I'appareil ainsi que les forces de frottersant
vol d'avancement. Il est donc raisonnable de penser qu'il existe une corrélation importante entre la
masse maximale au décollage et la surface du rotor principal. Contrairement a la démarche précédente,
une approche guidée par des équations physiques simples est possible ici.

Rayon du rotor principal : Rmr

Il'y a deux options pour un premier calcul des dimensions du rotor : lier le rayon du rotor
aux spéci cations ou utiliser la masse maximale nouvellement calculée. La seconde approche a été
privilégiée pour les raisons suivantes. Premierement, la base de données comporte 163 appareils ayant
une information pour le rayon du rotor et la masse maximale, contre 70 appareils pour la masse de
charge utile. Deuxiemement, les données renseignées sur le rayon du rotor et la masse maximale sont
plus ables. En e et ces deux informations ne sont entachées d'aucune incertitude d'intgprétation
contrairement a la masse de charge utile qui est liée a la masse de carburant embarquée. En n pour
nir, aprés véri cation, les coe cients de corrélation sont meilleurs pour la régression Ry = f (Wmito)-

En revanche, les erreurs résultantes du calcul d&/, a partir des spéci cations se propagent au rayon
Rmr ainsi calculé.
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La gure 2.6 montre que la variation de R, en fonction deWn, n'est pas linéaire. La dépendance
entre les variables peut étre dérivée de considérations physiques. La portance développée par le rotor
est décrite par un coe cient de portance moyen noté C,,, dé ni dans I'équation 2.8. Dans cette
expression,g est la constante gravitationnelle, ; estla densité de l'air etUy,, la vitesse de rotation
en bout de pale au stationnaire, est le régime de rotation en tours par minute. En inversant cette
équation de C,y, on fait apparaitre que la masse maximale est dépendante a la puissance3ldu
rayon du rotor comme l'indique I'équation 2.9.

Wmnto 0
Cm=6 U= R 2.8
m —bcR U2 avec (2.8)
69 1=3 .
Rmr (M= ——=a——3 Wmo e Rmr (M= a Wrig* (ko) (2.9)
alr zm

La gure 2.6 montre le rayon du rotor en fonction de la masse maximale au décollage pour les
individus de la base de données et permet d'obtenir les valeurs des coe cients et  pour un modéle
de laformeY = X . Cela implique que les variations contenues dans le terma de I'équation 2.9
sont indépendantes deR. C'est une approximation assumée dans le cas présent. Aprés calcul de la
régression, nous obtenons I'équatior2.10:

R =0:44 W03 (2.10)

La valeur de est de 0,326 donc trés proche du=B de I'équation 2.9. Cela atteste de la présence
d'une liaison phénoménologique entre le rayon rotor et la masse maximale au décollage. Le terme
a porte la variabilité du modeéle. Cette régression est correcte avec uRR? =0,881. En moyenne sur
I'ensemble des hélicopteres de la base de données, I'erreur de prédiction est de 10,5 %.

(a) Régression (b) Prédiction

Figure 2.6: Le graphique2.6aprésente les hélicopteres de la base de données en fonction du rayon du
rotor principal et de leur masse maximale au décollage. Le graphiqu2.6b montre la prédiction de R
par le modéle de I'équation2.10 en fonction des valeurs de rayon dans la base de données.
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Corde moyenne du rotor principal : Crnr

La corde moyenne des pales est le second paramétre dé nissant le rotor. Avec le rayon, la corde
dé nit la surface portante d'une pale. Plus loin, un module pour I'estimation du nombre de pales
sera traité et nous aurons alors les trois éléments dé nissant la surface portante sur laquelle s'appuie
I'nélicoptere pour voler. Il existe une relation structurelle entre la corde des pales et leur rayon :

il s'agit de l'allongement des pales, calculé par le rapporRy,: =Gnr  NOté plus simplementR=c. Les
dimensions et les matériaux des pales sont choisis pour pouvoir résister aux e orts importants qui
s'exercent sur elles : forces aérodynamiques (portance, trainée), force centrifuge, son propre poids.
Un allongement trop grand et des pales trop souples favorisent les déformations et donc l'usure et la
casseR=c dé nit donc une limite structurelle qu'il est intéressant d'exploiter avec la base de données.
Le but est d'obtenir un rapport R=c moyen sur les 130 appareils pour lesquels ces deux informations
sont renseignées.

La gure 2.7 présente un histogramme de la distribution du rapport R=c de la base de données.
Nous observons que le pic de la distribution se situe entre 16 et 20. La moyenne est a environ 17 et
I'écart type a 3,5. Un R=c raisonnable pour un prédimensionnement se situe donc entre 13,5 et 20,5.

Figure 2.7: Histogramme des donnéeR=c dans la base de données.

Régime de rotation du rotor principal : NI mr

Le régime de rotation correspond a la vitesse angulaire de rotation des pales autour de I'axe rotor.
Elle est symbolisée par en rad=s ouNr en tr=min. Sur un hélicoptére conventionnel, sa valeur est
en général xe quelle que soit la vitesse d'avancement avec des variations de quelques pourcems.
est relié a la vitesse de rotation en bout de paldJ,,, par I'équation 2.11

2

Unr = Nr —_
mr moB0 Ry

(2.11)

Nous pourrions déterminerNr ,, a l'aide de lois statistiques. Toutefois, la vitesse de rotation en
bout de pale est un paramétre plus intéressant a étudier. En e et, les implications deJy,, sur les
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performances de l'appareil sont importantes comme nous I'avons vu au chapitre précédent dans la
partie dédiée aux limitations de vitesse des hélicoptére$.1.3.5

Vue du bout de la pale, en vol stationnaire, la vitesse de I'air incidentV,-,;, est égale a la vitesse
de rotation Up, . En vol d'avancement, la vitesse de l'appareil s'ajoute du c6té de la pale avancante :
Viip=adzv = Umr + Vi et se retranche sur la pale reculante Vyp=ret = Umr  Vh. LoOrsque la vitesse
d'avancement devient importante, Vyp-ret tends vers 0 et la pale ne genére plus de portance, c'est le
decrochage Vij,-aqy tend alors vers la vitesse du son, or les pro Is de pale ne peuvent pas fonctionner
correctement a ces vitesses sans voir apparaitre le phénoméne de compressibilité. Il existe d'autres
limitations aux choix de Un,. La gure 2.9 introduit par Prouty dans Helicopter Performances,
Stability and Control [ 13] présente ces limites sur un diagramme indiquant la vitesse de rotation en
bout de pale en fonction de la vitesse d'avancement. La limite supérieure est imposée par le bruit créé
par le rotor jusqu'a environ 300 krmeh de la vitesse d'avancement, puis par la limite de compressibilité
en pale avancante. La limite inférieure est imposée par des considérations de sécurité jusqu'a environ
270 kmeh, En e et, en cas de panne, la man+uvre de descente en autorotation doit étre possible.
Cela impose que le rotor ait une énergie cinétique su samment grande pour tourner librement et
porter I'appareil le temps d'e ectuer un atterrissage d'urgence. Au-dela de 270 krwh la limite basse
est imposée par les limites de décrochage pour la pale reculante qui limitent le choix der .

La conjugaison d'une spéci cation telle que la vitesse maximale avec la vitesse de rotation en
bout de pale permet de xer une limite sur le choix deUp,, et par conséquent de trouverNr . Dans
la pratique, (Vi + Up) dépasse rarement 0,9 fois la vitesse du son, soit environ 320=s1pour les
meilleurs pro Is de pale.

La gure 2.8aprésente un histogramme de la distribution de Umr + Vimax ) des appareils de la base
de données, et la gure2.8b I'histogramme en termes de nombre de Mach maximal en extrémité de
pale avangante Ce dernier est en général compris entre 0,8 et 0,9. La gufz9 trace sur le diagramme
de Prouty les points relatifs aux hélicoptéres de la base de données en fonction de leur vitesse maximale
et du régime de rotation nominal. Nous observons que la limite de bruit est franchie par quelques
appareils généralement anciens ou de petites masses. La vitesse de rotation peut donc étre choisie en
fonction de la vitesse maximale désirée et d'un rapport a la vitesse du sorCgyn) comme le montre
I'équation 2.12:

Umr = a Cson Vmax (212)

Le coe cient a correspond a la moyenne de la base de données plus ou moins |'écart type. L'his-
togramme 2.8b présente quelques informations sur la distribution dea dans la base de données. La
valeur de a est donc de 0,82.

Finalement, on obtient les équations suivantes pour la détermination ddJpy,, et N1 .

1. En excluant la vitesse induite liée au sou e du rotor qui en moyenne, est de l'ordre de 10 a 12 m/s pour un
hélicoptere de 4 tonnes comme le Dauphin
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2

Umr = Nr 50 R = a Cson Vmax aveca=0;82 (2.13)
60
Nromr = =———— a Cson Vmax aveca=0;82 (2.14)
2 Rmr

(a) (b)

Figure 2.8: Histogrammes de la distribution des appareils de la base de données pour la vitesse en
bout de pale en vol d'avancement (a gauche), et pour le nombre de Mach (a droite).

Figure 2.9: Diagramme provenant de 13] indiquant les limites bornant le choix de la vitesse en bout
de pales. Les points rouges sont les appareils de la base de donnée.

Nombre de pales : by

D'aprés Prouty [13], le choix du nombre de pales ne répond pas a des exigences aérodynamiques au
premier ordre. Le choix peut étre fait au regard de di érents compromis entre des considérations de
bruit, de poids ou de codt. En e et un nombre de pales moins important induit des rotors plus Iégers,
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des méats moins complexes dont la trainée peut étre réduite ou masquée plus facilement. Un nombre
de pales élevé impliqgue des vibrations moins pénalisantes et une signature sonore réduite. Dans la
pratique, aucun hélicoptére n'utilise plus de 8 pales. La base de données indique que seuls lesitp
appareils possédent un nombre réduit de pales. On observe sur la gur210aque le nombre de pales

a légérement tendance a augmenter avec la masse maximale au décollage. Cependant statistiquement
la dispersion est trop grande pour les hélicoptéres ayant une masse maximale inférieure a 10 000 kg.

Au niveau 0, le coe cient de portance moyen C,, est utilisé. Son expression est donnée dans
I'équation 2.8. En l'inversant, on obtient I'expression 2.15 permettant de calculer le hombre de pales
bnr en fonction des autres paramétres. Dans cette derniére, la seule inconnue &t,, que I'on peut
xer a l'aide de la base de données. La distribution de<C,, est a chée dans I'histogramme 2.10h. La
valeur moyenne deC,,, est environ 0,46 avec un écart type de 0,068, dans les conditions d'atmosphére
standard au niveau de la mer.

Wmto 9
air sz Crmr Rmr Ur%r

(2.15)

(@) Nombre de pales (bnr ) versus W (b) Histogramme de C;m

Figure 2.10: Exploitation de la base de données pour déterminer le nombre de pales.

2.1.3.4 Calcul des dimensions du fuselage : Lius et H s

Au niveau 1, les dimensions de hauteuHy,s et de longueur du fuselagéd.;,s permettent de calculer
le coe cient de trainée aérodynamique du fuselage dans la direction de I'avancement Qyx S)sus . Nous
allons donc chercher a les retrouver au niveau 0 de maniére statistique en utilisant de nouveau la base
de données. Pour cela, nous e ectuons une premiére analyse de corrélation entre les spéci cations,
c'est-a-dire avec les parameétres du rotor obtenus a I'étape précédente ainsi que la masse maximale
au décollage, a n d'orienter les futures régressions. Le tablea@.4 présente les corrélations existantes
entre toutes ces variables. En gras gurent les corrélations les plus importantesX 0,9). Cela indique
les variables a utiliser pour la construction des modeéles statistiques.
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’ Variables H Wmto ‘ NT mr 2 Ry ‘ B ‘ Cmr ‘ Ltus ‘ Hus ‘ Vimax ‘ RA ‘ Wpay ‘
Ltus 0,920 0,861| 0,966 0,609| 0,842 1 0,939 | 0,422 0,231 | 0,861
Hyus 0,931 0,826 | 0,940 0,663| 0,782 | 0,939 1 0,395| 0,248 | 0,933

Tableau 2.4: Matrice de corrélation entre les spéci cations, les paramétres modélisés précédemment
et les dimensions de I'appareil recherchés.

Les régressions obtenues sont les suivantes :

Liuss (M)=1;73+1;23 10 *Wpo (kg)+0;768 (2 Rmr) (M) (2.16)

Hiis (M) =0;99+6;83 10 > Wmo (kg)+0;13 (2 Rme) (M)+0;0756 1 (M) (2.17)

La masse de charge utile présentait une bonne corrélation avec la hauteur de fuselage mais an
de ne pas propager les incertitudes de cette variable nous ne l'utiliserons pas. Les coe cients de
corrélation des lois2.16 et 2.17 sont respectivement 0,958 et 0,921. Les erreurs de prédiction moyennes
s'établissent a 7% et 8,3%. La base de données indique donc clairement la tendance avec ks
jugées su samment précises pour le niveau 0 qui servira d'initialisation avant les calculs aux niveaux
supérieurs.

2.1.4 Calcul des performances du moteur

La puissance maximale au décollagBy, est calculée pour contrer le poids de l'appareil. Il est donc
évident de considérer cette performance en fonction de la masse maximale au décollage. La base de
données met en évidence une relation linéaire entre la puissance de décollage et la masse maximale :

Po (KW)=0:282 Wi (Kg) 48740 (2.18)

Cette régression illustrée par la gure 2.11 possede un coe cient de détermination de 0,97.

Des lois statistiques estiment la masse du moteur en fonction des puissances de décollage sont
possibles a partir de la base de données. La gur2.12 présente I'une d'entre elles en considérant les
moteurs les plus performants actuellement parmi I'ensemble des moteurs a turbine disponibles dans
la base de données. Dans ce cas précis, on souhaite avoir un moteur dont la masse est la plus légére
possible par rapport a la puissance demandée. On fait donc une hypothése d'ordre technologique
pour le dimensionnement d'un nouvel appareil. Dans le cas ol la masse moteur est inconnue pour un
appareil plus classique, on choisira une régression plus représentative de I'ensemble des individus de
la base de données.
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Figure 2.11: Loi de régression entre de la puissance de décollage et la masse maximale de décollage.

Figure 2.12: Régression donnant la masse du moteur en fonction de la puissance au décollage. Les
points bleus sont les moteurs de la base de donnée, tandis que les points rouges sont les moteurs ayant
les ratio puissance= masse les plus favorables.

2.1.5 Applications

Aprés avoir établi les modéles estimant la masse maximale de I'appareil et les dimensions du
rotor principal et du fuselage, nous vérions la validité de ces modeles au travers d'applications
numériques. Il faut dans un premier temps établir des spéci cations de masse de charge utile, de vitesse
maximale et de rayon d'action. Ceci doit étre fait pour di érentes catégories de masses d'appareils.
Nous appliquons la procédure de dimensionnement pour obtenWmio, Bnr, Cnry, Rmrs NPmr, Umr
ainsi que les dimensions du fuselage. Compte tenu de la robustesse du dimensionnement de la masse
maximale au décollage a partir des spéci cations, I'exercice est ici reproduit en utilisant la masse
maximale connue de l'appareil que I'on souhaite retrouver.

Cing hélicoptéres ont été choisis pour ces comparaisons. Le premier est le Cabri G2 de la société
Guimbal. Il s'agit d'un petit appareil de moins de 1000 kg dédié a l'entrainement et I'apprentissage
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des pilotes. La masse de charge utile est de 145 kg. La vitesse maximale est donnée a 185Hket

le rayon d'action a 450 km. La gure 2.13 montre une comparaison des résultats obtenus pour les
deux dimensionnements précédemment cités. Les valeurs du diagramme radar sont données en
relatif par rapport & I'appareil de référence. Le décalage en valeur absolue par rapport & 1 donne
donc l'erreur de reconstruction. Les résultats indiquent que la masse de I'appareil est sous-estimée a
hauteur de 15%. Les cordes moyennes sont aussi erronées d'environ 20% soit 3 cm. Ceci indique que
le rapport R=c est trop faible pour ce cas. La longueur du fuselage est aussi entachée d'une erreur
de 20%. Cela s'explique par le fait que l'appareil est un petit biplace, ne contenant pas de soute a
passagers, il est aussi pourvu d'un moteur a piston dont I'encombrement est réduit ainsi qu'un d'un
fenestron comme rotor anti-couple. Les di érences s'expliquent par le fait que la base de données n'est
pas représentative pour ces appareils. Toutefois, le prédimensionnement ne donne pas des résultats
aberrants avec en moyenne une erreur de moins de 10% sur I'ensemble des paramétres.

Figure 2.13: Résultats des modéles de niveau O pour le cabri G2.

Le second appareil testé représente une gamme d'hélicoptéres Iégers biturbines : I'EC 135 d'Eu-
rocopter. C'est un appareil multi-missions aussi bien dédié au transport de VIP, o shore, sanitaire,
gu'a la surveillance militaire, policiere ou aux missions de secourisme. L'EC 135 peut e ectuer une
mission de 615 km et une charge utile de 800 kg tel que résumé sur la gu2z14 Sa vitesse maxi-
male est d'environ 250 km. L'application de la chaine de calcul montre que la masse maximale est
estimée a 70 kg prés. Globalement I'erreur absolue moyenne de reconstruction est de 9.9% a partir
des spéci cations et 10,5% a partir de la masse maximale au décollage connue. Comme pour le cas
précédent, les di érences sont acceptables pour un niveau 0 ou le but recherché n'qgsds la précision,
mais de retrouver les ordres de grandeur.

Le Dauphin SA 365N est un appareil qui est régulierement étudié dans cette thése. Au hiveau
0, les dimensions et masses obtenues sont satisfaisantes comme l'indique le tableau de résultats dans
la gure 2.15 L'appareil est retrouvé avec une erreur de 8,3% a partir des spéci cations et inférieure
a 7,8% a partir d'une masse connue. Les principales di érences avec l'appareil réel concerndat
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Figure 2.14: Résultats des modéles de niveau O pour 'EC 135.

puissance de décollage et le régime de rotation qui est sous-estimé de 20%. Le Dauphin est un
appareil rapide et le coe cient a dé ni dans I'équation 2.14 xé a 0,82 est probablement trop faible.
De plus la surévaluation du rayon implique un régime de rotation plus faible.

Figure 2.15: Résultats de la chaine de calcul de niveau 0 pour le Dauphin SA 365N.

A n d'évaluer les régressions sur une gamme d'appareils lourds, le quatrieme appareil traité pése
11 tonnes : il s'agit de I'EC 225 d'Eurocopter. De maniere similaire au Dauphin, les prédictions sont
en adéquation avec les paramétres réels présentés sur le tableau de la g4 6 Tous les paramétres
sont estimés avec une erreur inférieure a 20%.
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Figure 2.16: Résultats des modéles niveau O pour I'EC 225.

Dans I'ensemble, les reconstructions de niveau 0 donnent des résultats satisfaisants : les ordres
de grandeur des dimensions, masses, puissances sont respectés et les tendances capturées. dlidia v
les lois présentées pour une utilisation en tant qu'initialisation des calculs de niveau supérieur en
donnant un premier apercu de la gamme de masse de l'appareil, sa taille et la puissance requise.
Dans le chapitre 3 nous utiliserons le niveau O pour initialiser le dimensionnement d'un appareil de
transport de passagers.

2.1.6 Conclusions et transition vers le niveau 1

Les expressions du niveau 0 de modélisation ont été établies a partir d'un ensemble de spéci ca-
tions. Le but recherché est d'enrichir la connaissance d'un appareil a n d'utiliser ensuite des modés
analytiques plus physiques. Les principales dimensions du rotor, du fuselage et la masse maximale
au décollage sont renseignées a partir de spéci cations typiques d'un probléeme de prédimensionne-
ment : masse de charge utile, vitesse maximale et rayon d'action. Le choix de ces derniéres peut
di érer d'un probleme a un autre. Cependant les principales variables de design restent les mémes.
C'est pourquoi l'utilisation des spéci cations a été réduite au calcul de la masse maximale au dé-
collage. La gure 2.17 illustre le cheminement suivi depuis les données d'entrée du probléme jusqu'a
l'aboutissement, c'est-a-dire jusqu'au calcul de performances.

Dans I'état de I'art nous avons présenté plusieurs travaux similaires. RAPID/RaTE se base sur
des régressions multiples combinant les variables avec des facteurs de puissance. RIDE met en @lac
des outils tels que l'analyse de corrélation, I'analyse en compaosantes principales ou les techniques
de regroupement de données ( clustering ) a n d'avoir une visibilité sur les dépendarces entre les
variables et d'e ectuer des régressions sur chaque groupe. La démarche proposée dans cette thése
pour le projet C.R.E.A.T.1.O.N. s'inspire de ces réalisations. Une amélioration par rapport a ces
travaux est la quantité de données utilisées. Un important travail a été fait pour accroitre la base de
données hélicoptéres pré-existante a I'ONERA. Celle-ci posséde prés de 200 hélicoptéres et apporte
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une précision statistique supplémentaire. Un autre apport de cette thése a ce niveau de modélisation
statistique est l'utilisation d'équations physiques permettant d'extraire des tendances. Cet ajout de
la physique dans des modeles statistiques est une plus-value par rapport aux projets RAPID/RaTE
et RIDE.

Les modélisations de niveau 0 peuvent étre améliorées suivant trois axes. Le premier concerne la
base de données : certains paramétres sont soumis a une forte incertitude compte tenu du niveau
d'information disponible. Par exemple, la masse de charge utile varie en fonction de la quantité de
carburant considérée. Une amélioration serait de donner la masse de charge utile pour un rayon
d'action xé. La conséquence est une robustesse accrue de toutes les lois utilisant la masse de charge
utile. Un second axe concerne le traitement de données pour e ectuer des régressions. Il seraiiicieux
d'apporter un traitement spéci que aux appareils peu représentatifs (ce qui implique dé nir des
criteres de représentativité) donc a éliminer dans les régressions. En n le troisieme axe concerne les
techniques de regroupement des données telles que K-means et présentés par RIDE]. Regrouper
les données semblables permettrait d'exploiter plus rigoureusement les valeurs moyennes utiliséeis
comme par exemple le facteura dans I'équation 2.13 ou C,,, dans I'expression2.15 Cela peut étre
des regroupements par gamme de masse, par génération technologique, ...

A ce stade, nous possédons les informations nécessaires pour une étude de niveau 1. Nous allons
donc nous plonger dans la modélisation de ce niveau plus physique.

Figure 2.17: Schéma représentant la chaine de calcul au niveau O : des spéci cations au calcul de
la masse Wnio), des paramétres du rotor et du fuselage, de la puissance nécessaire au décollage.
L'utilisation de lois purement physigues et=ou statistiques est présentée sur la droite. Les di érentes
couleurs sont associées aux modules de C.R.E.A.T.I.O.N. (cf. la gur.18
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2.2 Modélisation de niveau 1

Nous venons d'établir le niveau 0 décrivant le premier design d'un appareil & partir d'un minimum
d'informations. A son issue, I'hélicoptére est dé ni par une dizaine de parametres. Les modeles de
niveau 0 sont basés sur des lois statistiques qui ne sont pas capables de décrire délement les perfor-
mances de vol et les impacts environnementaux d'un aéronef. Or il s'agit de I'objectif principal du
projet C.R.E.A.T.I.O.N.Pour répondre a cette problématique, nous devons utiliser des modeéles phy-
siques plus complexes et capables de prendre en compte les conditions de vol. Pour autant, la somme
d'informations nécessaires doit étre en adéquation avec la quantité disponible aprés I'exécution des
calculs de niveau 0. Les modeles physiques établis au niveau 1 respectent ces besoins etitond :

il requiérent peu d'informations et permettent I'évaluation de performances.

Au niveau 1, chaque modéle est associé a l'une des sept disciplines de C.R.E.A.T.I.O.N. : perfor-
mances de vol, impacts environnementaux, aérodynamique, génération de puissance, architecture et
géométrie, masse et structure, mission et spéci cations. lls sont basés sur des équations de physique
analytigue simpli ée. L'hélicoptére comporte trois éléments principaux : le rotor principal caractérisé
par un nombre de pales, un rayon, une corde moyenne de pale et une vitesse angulaire de rotation, le
fuselage dé ni par une longueur et une hauteur ainsi qu'un moteur délivrant une puissance assige
a une consommation de carburant. Du point de vue de la dynamique du vol, I'appareil est un point
ponctuel sur lequel s'exerce le poids et une composante de trainée qui s'oppose au déplacement. |
n'y a donc pas de calcul des moments. Les performances de vol sont alors calculées en comparant la
puissance requise pour le vol, calculée a I'aide des équations du bilan de puissance, et la puissance
disponible fournie par le systtme de génération de puissance. Ce sont ces hypothéses simpli catrices
qui permettent de restreindre la quantité d'informations nécessaires pour |'évaluation.

Cette partie du chapitre 2 de cette thése se décompose en trois temps. Premierement, nous allons
établir le modéle de performances de vol, point d'articulation de I'outil. Les autres disciplines qui
participent aux évaluations seront décrites a travers leurs contributions au niveau 1. La seconde phase
consiste a évaluer les modeéles mis en place grace a des comparaisons avec des résultats d'essais en vol
et de modeéles experts. Le Dauphin SA 365N sera alors l'appareil de référence. En n nous terminerons
par des comparaisons avec d'autres hélicoptéres : EC 225, EC 135, EC 145. Un cas d'utilisation du
niveau 1 dans un cadre d'optimisation fera I'objet du chapitre 3.

2.2.1 Module de performances de vol : les équations du bilan de puissance

Au niveau 1, le module performance de vol utilise une version simpli ée de la mécanique du
vol analytique pour calculer la puissance requise en fonction d'une vitesse d'avancement et pour des
conditions de température et d'altitude pression données. Le vol se caractérise alors par trois facteurs :

Vi : une vitesse d'avancement horizontal dans un repére sol. La vitesse de l'air vue par I'appareil
correspond a la vitesse d'avancement.
V, : une vitesse ascensionnelle verticale, elle aussi dans le repére sol. Vz est dé nie comme
positive lorsque I'appareil monte.

ar - la densité de l'air aux altitudes, températures et pressions considérées.
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Figure 2.18: Schéma de la chaine C.R.E.A.T.l.O.N. ou I'on peut voir apparaitre pour chaque niveau
les disciplines. Les liens dessinés ne sont pas représentatifs de ceux mis en place réellement.

Le calcul de la puissance requise repose sur les équations du bilan de puissance. La puissance
nécessaire pour le vol se décompose en plusieurs composantes :
Puissance induite Pj,q : il s'agit de la puissance a dépenser pour que le rotor génére une force de
portance équilibrant le poids de I'appareil. Son calcul repose sur I'une des deux grandes théories
de la mécanique du vol appliqguée aux voilures tournantes : la théorie du disque sustentateur.
L'autre théorie dite par éléments de pale n'est pas abordée ici.
Puissance de trainée de pro | de palePyaqe : les pales étant en rotation dans l'air, des trainées
sont générées. Les forces de trainée aérodynamiques s'opposent a leur rotation. Il faut donc
fournir au systéme une puissance compensatrice de ce couple résistant.
Puissance de trainée du fuselag®s,s :le fuselage génére une force de frottement aérodynamique
a vitesse non nulle gu'il faut compenser. En l'absence de calcul des moments, la force générée
n'est pas associée directement au rotor et une puissance de trainée du fuselage est calculée pour
en tenir compte. En pratique la traction du rotor principal sert a la fois a la portance et a la
propulsion.
Puissance du rotor anti-couple PreqTr : pour compenser le couple généré par le rotor principal,

un moment de sens opposé doit étre créé. La puissan€g.qrr €st associée a la force que doit
générer le rotor arriere pour exercer ce moment anticouple.
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Puissance due aux pertesP|oss : Une partie de la puissance totale doit compenser des pertes.
Celles-ci peuvent étre d'origine mécanique, dues a des prélevements de puissance pouretiv
instruments, ou a l'installation du moteur.

La somme des puissances induites, de trainée de pro| de pale, de fuselage dé nit la puissance
requise par le rotor principal, Prequr :

PreqMR = Pind + Pblade * Ptus (2.19)

L'ajout de la puissance du rotor arriere et des pertes donne la puissance requise totalBy¢q) pour
voler :

Preq = PreqMR + PreqTR *+ Ploss (2.20)

La gure 2.19montre I'évolution caractéristique de la puissance requise totale pour le vol rectiligne
en palier d'un hélicoptére. Des calculs plus détaillés exposés plus loin permettent de comprendrette
forme de creuset.

Figure 2.19: Puissance requise totale pour un vol en palier. L'hélicoptére utilisé pour cet exemple est
le Dauphin SA 365N a 4000 kg (au niveau de la mer en atmosphére standard).

2.2.1.1 Calcul de la puissance induite : la théorie du disque sustentateur

Le réle du disque sustentateur est de compenser la somme des forces extérieures s'exercant sur
I'appareil a n de permettre le vol. Cette force compensatrice développée par le rotor est la traction
notée T. Dans le cadre du niveau 1, nous avons précisé que les forces extérieures que doit équilibrer
le rotor, sont uniqguement le poids et la trainée du fuselage dans I'axe du mouvement. Toutefois, pour
simpli er les calculs nous avons décidé de découpler la part du poids et de la trainée date calcul de
la traction. Dans les équations suivantes,T ne compense que le poids. La trainée est prise en compte
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séparément et la puissance a dépenser par le rotor principal est calculée avec le terfgs . Cette
hypothése se justi e si I'on considére que I'appareil vole a plat pour toutes les vitesses d'avancement
horizontal. De plus pour prendre en compte correctement I'e et de la trainée du fuselage au niveau du
rotor, il faut pouvoir calculer la force générée par les éléments stabilisateurs arriere donc les moments.
Ceci entre dans le domaine de dé nition du niveau 2 et de la mécanique du vol compléte. Au nbau

1, ce sont donc les puissances qui sont sommeées et non pas les forces.

La théorie du disque sustentateur est développée a la n du 1€ siécle par W.J.M. Rankine
(1865), A.G. Greenhill (1888) et R.E. Froude (1889). Elle considere un rotor composé d'un nombre
in ni de pales d'épaisseurs in niment petites. Le rotor se trouve dans une veine d'air que I'on considére
étre un gaz parfait et dont les conditions amont et aval sont dé nies a I'in ni selon le schéma de la
gure 2.20 Entre ses deux faces est observée une di érence de pression, de gradient in ni, induisant
un champ de vitesse se traduisant par une forc@ qu'il est nécessaire de fournir au rotor pour élever
un appareil. Il peut étre calculé a l'aide de méthodes de mécanique des uides complexes (Eule
Navier-Stokes). Cependant dans le cadre du niveau 1, nous utilisons les équations de Bernoulli.

Figure 2.20: Tube d'air entourant le rotor considéré comme un disque plein d'épaisseur in niment
petite. Vo, To, V1, T1, Vo, T» sont les vitesses et tractions développées respectivement, a I'in ni amont,
sur le disque rotor et a I'in ni aval. V; est la vitesse induite au niveau du disque rotor.

Pour dé nir la force exercée (T') par le disque, considérons premiérement la conservation de la
guantité de mouvement. Celle-ci implique que la force exercée par le disque sustentateur est équivalente
a la di érence des forces a I'in ni amont et aval. De plus, le long de la veine d'air on suppose qu'il iy
a pas de déperdition de matiére, on a donc conservation des débits. On obtient nalement I'équation
de T en fonction des trois vitesses caractéristiques de la veine d'air immergeant le rotor.

! ! (2.21)
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Lo,
M= ar Srotor [Vij (2.22)

! L. !
T= ar Swowor Vij V2 Vo (2.23)

La puissance dépensée par le rotor s'exprime en fonction de la force dépensée multipliée par la
vitesse de l'air sou é par le disque.

| |
P= TV (2.24)

On peut introduire une formulation de V; en fonction de Vp en dé nissant la vitesse induite
moyenneViy, . La puissance dépensée par le rotor s'écrit :

| | |
Vim = Vi Vo (2.25)

P = ! T !(Vim +! Vo) (2.26)

Le théoréme de Bernoulli décrit la conservation de I'énergie totale mise en jeu dans la veine d'air
entre les in nis amont et aval. Le calcul de I'énergie cinétique transmise a l'air par le rotor permet
d'obtenir une seconde formulation de la puissance.

! 1
air :V02 = 5 air V22
1 ! 1 !
Ec= 5 air VZ2 > air Vo .
| | .

P=EC Soor V1 == V2% Vo (220

! I

P ! T Vot Vo
- 2

En égalisant les deux formulations de la puissance que nous venons d'obtenir on peut calculer
Vim en fonction des vitesses amont et avalVi,, est toujours orthogonale au disque rotor et de sens
contraire a la force de portance.

| |
| Vo TV,
Vim = 22 0 (2.28)

| | |
D'ou © Vo = Vo +2 V. C'est le résultat principal de la théorie de Froude, couramment utilisée

pour décrire les rotors et les hélices en vol axial. Si nous revenons sur I'équatiéh23 dé nissant T
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en utilisant les formules 2.25 et 2.28 on obtient une nouvelle expression de la traction seulement
dépendante des conditions in nies amont.

! ! ! !
T= 2 ar Srotor (Vo + Vim Vim (2.29)

! ! I

En considérantVo = (Vh; V2); Vi = (0; Vim); Vo+ Vim = (Vh;Vz + Vim ), on peut donc dé nir la force

créée pour le vol d'un rotor considéré comme un disque sustentateur. Ainsi on obtient I'expressidh30
de T dite formulation de Coleman-Glauert.

r
2
T=2 ar Srotor th + Vz+ Vim Vim (2.30)

La puissance a fournir au rotor pour générer la forcel est couramment notée puissance induite :

! ! !
Pinga = T Vo + Vim
(2.31)
Pnda =T Vo sin(90 )+ Vim

Dans la pratique T est égal en valeur absolue a la somme des forces exercées sur l'appareil que le
rotor principal doit compenser, donc typiquement le poids de I'nélicoptére et sa trainée. On cherche
alors a calculerVi,, pour déterminer la puissance requise. Une résolution analytique de cette équation
n'est pas possible sans solveur numeérique. Cependant dans des cas de vols particuliers, on parvient a
une solution analytique simple. Les équations suivantes résument les résultats que I'on peut obtenir
selon que I'on considére un vol stationnaire, une montée, un vol en palier. La vitesse induite pour le
vol oblique doit se résoudre numériquement.

En vol stationnaire : Vj, = V, =0 d'ou

T
2 air  Srotor (2.32)

et Pind = Pio=T Vimo

Vim = Vimo =

En montée verticale :V, =0;V; > 0

1 49—
Vim=<=  V2+4 V2, V.
mT 2 z im0tz (2.33)
et Pna =T (Vz+V)
En vol en palier : V, =0
. _r T 4 4 2
Vim =5 Yt4 Vimo W (2.34)

et Ping =T Vim
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Il est intéressant de noter que la puissance induite, a travers la vitesse induite dépend uniquement
de la surface du disque rotor, de la densité de l'air et des vitesse¥{, V;, Vim). Plus le rayon rotor
est grand plus la puissance induite & dépenser sera faible.

Concernant la descente, les problématiques sont plus complexes. Lors d'une descente a vitesse
importante, la théorie du disque sustentateur représente une bonne approximation. La descente rapide
concerne les régimes d'autorotation et de moulinet-frein ou l'air traversant le rotor de bas en haut,
entraine ses pales en rotation comme dans le cas d'un éolienne. La puissance a dépenser pour le vol
est alors nulle.

En descente rapide V, < 0;Vin > 0;jV;] > 2Vim

Vi . Vim Vim _
VimO VimO VimO

et Ping = 02— <0

(2.35)

Dans le cas d'une descente lente, la théorie décrite ci-dessus ne constitue plus une bonne ap-
proximation. Dans la réalité le sillage créé au-dessus du rotor a faible vitesse forme des anneaux
tourbillonnaires. Leur description a I'aide des équations de Froude ou de Glauert est impossible et on
ne peut pas calculer la puissance induite. Dans ce cas, il faut faire appel a des modélisatiqgrias com-
plexes telles que présentées dans la thése de Jimen&g][ Dans le cadre du calcul des performances
a l'équilibre, les cas complexes tels que la descente lente ne sont pas abordés.

Les facteurs correcteurs :  Kpr et

La puissance théorique que nous venons de calculer s'avere inférieure a la puissance induite réelle
En e et la théorie du disque sustentateur utilise des hypothéses simpli catrices ayant tendance a
négliger des phénomenes consommateurs de puissance. La théorie décrite ici considére un uide de
viscosité nulle donc n'introduisant aucune déperdition énergétique en passant a travers le rotor. Avec
un uide réaliste, des tourbillons se forment notamment en bout de pale, réduisant ainsi I'e cacité des
pales (pertes de portance en bout de pale). De plus la vitesse induite a travers le rotor est supposée
uniforme avec le terme moyennéVi, alors que sa distribution est en réalité plus complexe4q]. Il
est nécessaire d'introduire un coe cient d'e cacité induite. Dans le cadre de C.R.E.A.T.l.O.N., nous
avons choisi d'utiliser une formulation adoptée par le NDARC [1]. La puissance induite utilisée dans
les calculs de performances de vol suit donc I'expression suivante oy,, est le coe cient correcteur
de la vitesse induite créée par le rotor principal Pjo est la puissance induite théorique que nous avons
déterminé :

Pind = mr Pio= mr T Vim (2.36)

Un autre facteur correctif peut étre implémenté pour tenir compte de l'interaction entre le sou e
d'air généré par le rotor et le fuselage. Le rotor éjecte de l'air a une vitesse de l'ordre d'une dizaine de
métres par seconde. Cela crée une force de déportance non négligeable sur le haut du fuselage qu'il
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faut compenser. Cela se traduit dans le modele par une augmentation du poids de quelques pourcents
et a ectant la traction. Ce pourcentage diminue progressivement avec la vitesse horizontale car le
sou e du rotor s'incline vers l'arriere avec la vitesse incidente et nit par ne plus étre en interaction
avec le fuselage. Le facteur correcteur est notk-¢,s . Il suit I'équation suivante :

8
< YR -
_ S Kepsfuso 1 sin(g2—~ 5) Si Vh <Vigan

tran

0 Si Vh > Vyan

Krp=fus (2.37)

Dans ce systéme d'équationVyan €st une vitesse d'avancement a partir de laquelle, il n'y a plus
d'interaction entre le sou e du rotor et le fuselage. k;,=rys o €St le pourcentage maximum d'interaction,
généralement inférieur a 8%. Cela a ecte la traction de la maniére suivante :

T=Wno g (1+ krp:fus) (2.38)

La gure 2.21 montre les évolutions des vitesses et puissances induites respectivement, et
Pina €n fonction de la vitesse d'avancemend},. En fonction de V;, Vim diminue. Intuitivement cela
correspond au fait qu'il y a moins d'énergie a communiquer au ux d‘air traversant le disque rotor
pour générer la portance. La baisse d&/, en fonction de V,, implique une baisse de la puissance
induite. Cette tendance est visible sur la gure 2.21 On observe a haute vitesse une remontée d@q
entierement due au coe cient d'e cacité induite soulignant que le rotor est moins e cace dans ces
conditions. Dans les modéles de vitesse induites plus élaborés, la vitesse induite moyenne réaugmente
a grande vitesse d'avancement contrairement a ce qui est prévu par la théorie de la quantité de
mouvement [(41]

(@) (b)

Figure 2.21: La courbe (a) présente I'évolution de la vitesse induite en fonction de la vitesse d'avan-
cement V. La courbe (b) montre I'évolution de la puissance induite en fonction deV;,.
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2.2.1.2 Calcul de la puissance de trainée de pro| des pales

La rotation des pales dans l'air génére non seulement de la portance mais aussi de la trainée qu'il
est nécessaire de compenser. C'est la puissance de trainée de pro| des pales nomiPgge. Plus
précisémentPy a4 @ deux origines : la compensation du couple généré par la trainée due a la rotation
notée P,_; et la compensation de la trainée due a I'avancement dans l'air Py_,,.

La puissance induite considére un disque rotor d'épaisseur in niment petite. Un tel élément n'est
pas réaliste du point de vue des frottements des pales en rotation. Le calcul de la puissance nécessaire
pour vaincre la trainée de pales considére donc une géométrie de rotor plus complexe. Cette fois-ci,
le nombre de paledhy,, le rayon Ry, la corde ¢y, considérée constante et le régime de rotation sont
pris en compte.

De maniére générale, la formulation de la force de trainée générée par un élément de pale situé au
rayon r s'écrit :

Fq = > air V(r)z Cxp Cmr [ (2.39)
Dans cette expressionV (r) est la vitesse de l'air vue par un élément de pale situé au rayonri
et Cyp est le coe cient de trainée du pro |. L'équation 2.40 donne I'expression deV (r) en fonction
de l'azimut  de la pale sur le disque rotor, de la vitesse d'avancement;,, de la vitesse angulaire de
rotation et de la position radiale considérée sur le rayonr :

V(r)=V, sin + r (2.40)

La puissance compensant le couple de rotation se calcule en intégraRt sur I'ensemble du rayon
du rotor, pour tous les azimuts, en tenant compte du nombre de pales. Le passage de la force a la
puissance se fait en multipliant par la vitesse angulaire de rotation

2 1 BZne

Pp=t = Bror 5 d Fq dr (2.412)

On obtient aprés intégration :

vV (2.42)
avec = et Up = Rmr

Dans l'expression précédente, en xant = 0 on obtient la puissance de trainée de pro | a dépenser
en vol stationnaire, notée :Ppjageo-
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Poladeo = a8ir Bnr Cmr Rmr Cxp Unzqr (2.43)

et Pp= Ppageo (L+ ?)

La compensation de la trainée des pales due a l'avancement de I'hélicoptére dans l'air se calcule
en intégrant de maniére identique sur le rayon et les azimuts. Cependant on considére seulement la
projection de la trainée sur I'axe de déplacement d'ou lesin  supplémentaire dans l'intégrale. De
plus pour le calcul de la puissance a partir de la force de trainée il faut multiplier pav,, et non plus

Pb:av = Vh b’nr —— d Fd dl’ (2.44)

Ce qui donne aprés intégration :

Pp=av = % Bnr Cmr Rmr Cxp Unzqr

et Pp=ay = Pbladeo 2 2 (2.45)

La puissance de trainée des pales a compenser par le rotor s'écrit :

Polade = Pp=av + Pp=t
= Pplageo (1+3 ?) (2.46)

Comme pour la puissance induite, la puissance de trainée de pro| de pale sous-estime certains
phénoménes physiques et il est d'usage d'augmenter a 5 le facteur dans I'équation 2.47 comme
l'indique [12). On obtient nalement :

Pblade = a8ir Bnr Cmr Rmr Cxp Ur121r (1+5 2) (2.47)

Au niveau 1, la complexité du calcul dePpjade provient de l'estimation du Cy,. Ce probleme a
été abordé par I'équipe DAAP=H2T participant a C.R.E.A.T.I.O.N. De nouvelles formulation du
coe cient de trainée de pro | de pales suppriment le terme (1+5 2) pour l'intégrer directement dans
une équation deCy, fonction de et de C,n, le coe cient de portance moyen des pales. Ces modeéles
de trainée de proIs de pale en moyenne sur le disque rotorQy, = f (C,m; ) sera présenté plus en
détails dans la partie relative au module aérodynamique.
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La gure 2.22 montre la puissance de trainée de pro | de pale en fonction de la vitesse d'avan-
cement. On observe l'augmentation signi cative de la trainée des pales avec l'augmentation de la
vitesse.

Figure 2.22: Variation de la puissance de trainée de pro | de pale en fonction d¥},.

2.2.1.3 Calcul de la puissance de trainée de I'appareil

La puissance de trainée du fuselage se nofg,s et se calcule a partir des forces de frottement
s'exercant sur lui. On considére alors I'ensemble des parties xes du fuselage, y compris la téte du rotor
principal (tout sauf les pales). Dans le cadre du modele de bilan de puissance présenté ici, l'attitude
de l'appareil est considérée nulle. Les forces de frottement sont dirigées seulement dans |'axe duntve
relatif. Cette simpli cation entraine que le coe cient aérodynamique de trainée du fuselage Cx S)tus
est constant. La détermination de la polaire du fuselage dé nissantCx S)sys en fonction des angles
d'incidence et de dérapage n'est pas calculée au niveau 1, mais peut I'étre au niveau 2 et 3. Eete
dans le cadre du projet C.R.E.A.T.I.O.N., I'équipe DAAP =H2T a conc¢u un code basé sur des formes
géomeétriques simples, capable de prédire avec une bonne précision la valeur globale @g (S)fus - En
ce qui concerne le niveau 1, les formules permettent de calcule€{ S):,s, Sans autre connaissance
gue la longueur et la hauteur du fuselage. La force de frottement se calcule a l'aide de I'expréss
suivante :

1
Ffus = > air Vh2 (Cx S)tus (2.48)

Par conséquent la puissance associée est :
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1
Prus = 5 air Vh3 (Cx S)fus (2.49)

La gure 2.23montre la puissance de trainée de fuselage en fonction 8. Les valeurs représentées
augmentent comme le cube de la vitesse. C'est donc a haute vitesse que la puissance a dépenser est
la plus importante. La vitesse d'un appareil est donc non seulement liée aux performances du moteur
mais aussi a la nesse aérodynamique de l'appareil et a la puissance de trainée des pales.

Figure 2.23: Variation de la puissance de trainée de fuselage en fonction d.

2.2.1.4 Calcul de la puissance du rotor anti-couple

La puissance dépensée par rotor principaPequr €St dé nie comme la somme des puissances
induites, de pro | de pales et de trainée fuselage. La puissance depensée par le rotor anti-couplgdad
directement du couple résistant au niveau du rotor principal Preqmr ) OF Prequr €St proportionnelle
a ce couple :Preggvr = Cr mr . La puissance nécessaire au rotor anti-couple peut étre calculée en
premiéere approximation en fonction dePequr par I'expression suivante :

Ktrq ktr
PreqTR = Preqmr % Vh + ktro (2.50)
r

Avec ktr g, ktr 1 des coe cients que l'on peut xer. On dé nit Vi, une vitesse de transition a
partir de laquelle le pourcentage de puissance a ectée au rotor arriere est égalldr ;. La transition
entre ktr o et ktr; est linéaire. Cette formulation simple est adoptée pour décrire le fait que le rotor
est le seul pourvoyeur d'anti-couple en stationnaire. Plus la vitesse augmente, plus la dérive génére
une force capable elle aussi de contrer le couple. La puissance demandée au rotor arriere est alors
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réduite. En stationnaire, on considere quePeqTr Vaut environ 10 a 20% dePrgqur - A 145 km=h, ce
pourcentage tombe a 2%. La gure2.24 montre I'évolution de Preqtr €n fonction de V.

Figure 2.24: Variation de la puissance requise au rotor arriéere en fonction dg},.

2.2.1.5 Calcul des pertes

Les puissances requises pour le vol sont fournies par le moteur. Nous verrons le module de gé-
nération de puissance dans la partie2.2.3 Entre le moteur et le rotor principal, il y a aussi une
boite de transmission principale (BTP) chargée de distribuer la puissance aux di érents rotors et
sous-systemes consommateurs d'énergie dans l'appareil. Moteurs, équipement et BTP induisent donc
des pertes et préléevements de puissance qu'il est nécessaire de prendre en compte. Elles géngra-
lement caractérisées comme des pourcentages ou des constantes des di érentes puissances requises ou
produites. Nous en distinguons trois :

Les pertes d'installation du moteur : Kinstar €N %
Les pertes mecaniques dans la boite de transmission principalekyy, en %
Les prelevements des di érents équipements et instruments Ky, en KW

Les pourcentages sont considérés constants en fonction des points de vol et des conditions asgscié

Les pertes d'installation moteur a ectent la puissance produite par le moteur Pgisp de la maniére
suivante :

Pdisp = Pudisp (1 Kinstal ) (2.51)
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Les pertes dans la boite de transmission et de prélévement a ectent la puissance que devra délivrer
le moteur. Elle s'ajoutent donc a la puissance requise totale. Nous considérons que les prélevements
sont e ectués a la sortie de la boite de puissance donc ils sont aussi a ectés par les pertes BTP.

Preq = ( Preq * kplv) (1 kbtp) (2.52)

2.2.1.6 Bilan de puissance et performances principales hors moteur

Nous venons d'établir le bilan de puissance et ses di érentes contributions : la puissance requise
par le rotor principal, le rotor arriere et les pertes. Leurs évolutions comparées en fonction de la
vitesse d'avancement horizontale sont illustrées sur la gure2.25 On remarque bien que l'addition
de la puissance induite Pj,g), de la puissance trainée de pro | de pale Pyaqe) €t de la puissance de
trainée fuselage Prys ) ainsi que la puissance requise par le rotor arriereReqTr) produisent cette
forme de creuset décrite au début de cette partie. La gure2.26 montre les di érentes contributions
des puissances dans le calcul dereq. A vitesse nulle la puissance induite est la plus contraignante
en atteignant quasiment 70% de la puissance totale. La conception d'un appareil performant en vol
stationnaire nécessitera l'optimisation dePj,y et notamment l'augmentation de la surface du disque
rotor. En revanche a haute vitesse, c'est la puissance de trainée fuselage qui prend le dessus. En e et,
elle varie en fonction du cube de la vitesse.

Figure 2.25: Variations des di érentes puissances en fonction d¥},.

A partir de I'évolution de la puissance requise en fonction de la vitesse d'avancement gquelques
performances caractéristiques peuvent étre déterminées.

Les vitesses caractéristiques :

Premiérement, la gure 2.25fait apparaitre deux vitesses remarquables :
La vitesse de meilleure endurance My ( best endurance )
La vitesse de meilleur rayon d'action théorigue : Vy, ( best range )
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Figure 2.26: Pourcentage occupé par chaque contribution du bilan de puissance en fonction de la
vitesse d'avancement.

La premiére s'obtient en minimisant la puissance requise totale. Quant a la seconde, elle est le point
tangent entre l'origine et la courbe de puissance requise totale. En d'autres termes, c'est la vitesse
minimisant le ratio Preq = V.

Ve €St notée vitesse de meilleure endurance car c'est a cette vitesse que I'hélicoptére requiert
le minimum de puissance, il peut donc, a cette vitesse, voler plus longtemps qu'a n'importe quelle
autre vitesse d'avancement. La minimisation du rapportPreq = W, signi e que l'on cherche un point
pour lequel la vitesse est maximale et la puissance requise minimale (meilleur compromis puissance /
vitesse). En théorie, cela dé nit la vitesse a laquelle il faut voler pour parcourir la plus grande distace.
En théorie seulement, car la consommation du moteur en fonction de la vitesse ne suit pas toujours
la variation de la puissance avec la méme pente. Dans un cas d'utilisation concret, pour atteindre
le meilleur rayon d'action, on cherche a minimiser le rapport entre la consommation horaire et la
vitesse. Cela dé nit la vitesse de croisiere économique noté¥.., (ou vitesse recommandéed/eco).
Cette performance est associée au moteur. Il est intéressant de noter que le stationnaire est un point
ou la puissance requise est élevée.

Les e cacités :

En stationnaire, il existe un indice typique des performances d'un rotor : en anglais Figure of
Merit (FM). Par abus de langage nous appelons ce rendement aérodynamique la gure de mérite .
Elle se calcule comme le rapport entre la puissance requise par le rotor théorique, idéale, c'est-a-dire
dans le cas d'un uide non visqueux, sans frottement ou seule la puissance induite théorique de Froude
Pindo @ une in uence et la puissance a fournir réellement est :

Pindo
FM = ———MM 2.53
Pind + Polade ( )
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La gure de mérite typique d'un hélicoptere performant se situe entre 0,7 et 0,9. En vol d'avance-
ment on peut dé nir la nesse L=D, c'est-a-dire le rapport de la puissance dépensée pour assurer de
la portance sur la puissance dépensée pour compenser la trainée.

T W
L=D = (2.54)
F)ind + I:)blade"' I:)fus

Peu de performances sont accessibles sans prendre en compte le moteur. Le module de génération
de puissance est donc un élément primordial de la chaine de calcul C.R.E.A.T.I.O.N. Le calcul des
autres performances sera développé plus loin aprés la présentation du modele relatif a la motorisation.

2.2.1.7 Implémentation et codage du bilan de puissance

Les équations du bilan de puissance ont été intégrées dans un code en C++ utilisant des chiers
d'entrée et de sortie en langage XML. Le code de bilan de puissance est concu de maniére a orir le
plus de modularité possible. En e et, dans le cadre de la généralisation des équations a de nouveaux
concepts, il est essentiel que le code puisse traiter di érentes formules. Dans ce but, le conteje
polymorphisme a été utilisé. Le calcul des puissances est e ectué pour chaque appareil bien que
di érent selon la formule de giravion considérée. Le principe est de pouvoir a partir d'une classe mére,
décrire di érents types de rotor constituant des classes lles : rotor ouvert de type hélicoptére, rotor
coaxiaux, rotor basculant, rotor caréné, ... La classe mere regroupe alors I'ensemble des parametres et
fonctions communes a tous ces éléments. Les classes lles possédent leurs propres attributs et métm
de calcul pour traiter des spéci cités. Cette architecture particuliére est appliqguée a I'ensemblales
systemes caractérisant la formulation d'un appareil au niveau 1. On peut donc I'envisager par exemple
aussi pour les éléments portants xes tels sur les empennages horizontaux, verticaux, des ailes, ... La
gure 2.27 montre un exemple d'application du polymorphisme aux rotors des appareils a voilure
tournante dans le code du bilan de puissance.

Figure 2.27: lllustration du polymorphisme dans le code du bilan de puissance.

La gure 2.28 présente l'architecture du code. Il s'articule autour des deux classes suivantes :
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Mission : cette classe récupere depuis le chier principal main toutes les entrées liées aux
conditions de vol et conditions atmosphériques a savoir Vn, Vz, air, Tair, Zp -

Rotorcraft : cette classe permet de créer une instance d'un appareil, de récupérer les calculs
de performances, d'e ectuer des cartographies comme la puissance en fonction de la vitesse et
d'écrire les résultats dans un chier XML. L'instance d'appareil est créée grace a une classe
géomeétrie.

La classe Rotorcraft est divisée en deux sous-classes :
Géomeétrie : cette sous-classe récupere depuis le chier d'entrée XML di érentes informations
sur la géométrie de I'appareil : nombre et nature des rotors, nombre et nature des éléments xes
portants, masses, modéles a utiliser. Elle instancie alors les di érents objets dans un vecteur en
fonction de leur nature.
Aérodynamique : la part du module aérodynamique e ectuant le calcul du coe cient de trainée
des pales peut étre intégrée dans le code du bilan de puissance a n d'augmenter le couplage
entre ces deux disciplines et faciliter les calculs. Le code aérodynamique de trainée dedes
utilise le langage de programmation Python, il a donc fallu utiliser des méthodes d'encapsulation
du Python dans le C++. La partie fuselage du module aérodynamique ne nécessite pas un tel
couplage avec le module de performances au niveau 1. C'est pour cela gu'il n'est pas intégré
comme l'est la partie associée aux rotors.

Dans le code du bilan de puissance, six modeles de rotors ont été développés durant cette these.
L'ajout de nouveaux modules reste possible. Les six modules créés sont :

OpenRotor : il s'agit du rotor classique dont les équations ont été décrites dans la sectio2.2.1
DiskRotor : ce modéle est équivalent a OpenRotor a la di érence que la corde et le nombre
de pales ne sont pas explicités. On considére simplement la surface du disque et la solidité
( = b cnr=( Rmr)) comme des entrées.
CoaxRotor : cette classe décrit une paire de rotors coaxiaux de mémes dimensions.
TiltRotor : cette classe est dédiée aux rotors basculants.
SchroudRotor : cet élément dé nit tous les rotors carénés, fenestron y compris.
SimpleTailRotor : cette classe détaille un rotor arriere dont la puissance est dé nie comme un
pourcentage de la puissance du rotor principal.

D'autres classes dé nissent les éléments xes portants et le fuselage. Ce dernier ne peut étre
instancié qu'une seule fois. Il existe des liens entre ces classes et les rotors pour dé nir les possible
interactions.

SimpleFus : cette classe récupére dans les entrées du code la valeur d&( S)sys €t calcule la
puissance de fuselage associée.

StatFus : le modéle n'utilise aucune entrée aérodynamique et calcule @ S)sus €t Pis €n
fonction de la masse.

Dérives, ailes, empennages : calculs des forces et puissances a partir des coe cients aérodyn
miques détectés en entrée.
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Le code du bilan de puissance nécessite I'utilisation des librairies standards du C++, d'une librairie
de fonctions permettant la lecture du XML en partie codée par I'équipe DCSD, de la librairie de
fonctions BOOST [47] et de I'environnement Python.

Figure 2.28: Structure du code de bilan de puissance.

2.2.2 Modéele aérodynamique

Le modele aérodynamique a pour role de calculer les performances aérodynamiques. Deux com-
posantes apparaissent alors : les parties xes d'une part comme le fuselage, I'empennage vertical,
horizontal et d'autre part les voilures tournantes. C'est I'équipe H2T du département d'aérodyna-
migue appliqguée qui e ectue son développement dans le projet C.R.E.A.T.I.O.N. Les modéles décris
dans cette partie ne sont pas une contribution de la thése mais permettent de comprendre les implica-
tions au niveau du bilan de puissance qu'ont les modéles aérodynamique. Au niveau 1, la modélisation
simpli ée impligue trois facteurs utilisés dans le modele du bilan de puissance :

Cxp : le coe cient de trainée des pales utilisé dans le calcul de la puissandeyage.
mr . le coe cient d'e cacité induite permettant de tenir compte des pertes d'e cacité du
rotor dans le calcul de la puissance induite.
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(Cx S)ius : le coe cient de trainée du fuselage sur I'axe de translation.
Dans la suite, nous explicitons ces trois facteurs.

2.2.2.1 Le coe cient de trainée de pro| de pale

Au niveau 1, la complexité du calcul de la puissance de trainée de prol des pales provient de
I'estimation du Cy,. En e et, a ce niveau de modélisation (ou description de I'appareil), les pro Is de
pales utilisés ne sont pas nécessairement connus. De plus la trainée des proIs dépend de la vitesse
relative a l'air, de l'incidence et du nombre de Mach. Comment estimer correctement ce coe cient?

Il faut trouver une formulation capable de prendre en compte la variation deCy, en fonction de la
traction demandée au rotor et de la vitesse d'avancement.

Une technique élaborée par I'équipe DAAP/H2T est l'utilisation d'un modéle réduit a partir de
résultats de calculs de niveau supérieur. Dans le cas d'un appareil & évaluer connu aux niveaux 1
et 3, un code expert de dynamique du vol tel gue HOST est exécuté en faisant varier la charge du
rotor représentée par le coe cient de portance moyen C,n) dont I'équation 2.55 est rappelée et la
vitesse d'avancement sous le forme du coe cient . On obtient alors pour chaque couple C,m, ) une
valeur associée de la puissance de trainée moyenne de pro | obtenue par intégration des puissande
trainée des pro Is le long de chaque pale (intégration en rayon) et en moyenne sur une révolution du
rotor (intégration sur I'angle d'azimut de la pale) permettant de calculer Cy,. L'objectif est alors de
formuler explicitement Cyp, = f (Czm; ). Une des formulations proposées au cours des développements
de C.R.E.A.T.I.LO.N. est la formulation polynomiale d'ordre 6 dé nie dans I'équation 2.56. C'est un
exemple de calculs multi-niveaux dans C.R.E.A.T.I.O.N. et d'utilisation de modéles réduits.

T

Csm =6
“m ar Bmr Cmr Rmr Umr2

(2.55)

Cxp = pOI’ 1 + pOI’ 2 sz + pOI’ 3 szm + p0|, 4 CZGm (256)

Une alternative proposée dans le NDARC I] a nalement été adaptée a C.R.E.A.T.I.O.N. Ce
modele propose une approche plus physique a travers la décomposition Gg, en trois composantes :
CxpBASIC : il correspond au Cyp classiqguement observable sur une pale en fonction de l'angle
de pas. Dans notre cas il est lié alC,, comme le montre la gure 2.29a
CxpSTALL : ce coe cient introduit I'e et de décrochage. Le décrochage se traduit par une forte
augmentation de la puissance de trainée de pro | due a I'apparition de régions ou I'écoulement
décolle de la paroi. Ce phénoméne apparait a forte vitesse et/ou a forte charge.
CxpCOMP : ce paramétre tient compte des e ets de compressibilité a Mach élevé. Il permet
de reproduire la forte augmentation de la puissance de trainée de prol de la pale avancante
lorsque la vitesse de l'air vue par la pale se rapproche de la vitesse du son.
Divers termes de correction de Reynolds permettent d'accroitre le niveau de précision du modeéle.
La contrepartie de cette modélisation physique est le nombre de paramétres libres ajoutés : 11 dont 5
sont xés et 6 doivent étre recalés par rapport aux simulations e ectuées avec le modeéle de rotor par
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éléments de pales comme disponible dans le code HOST par exemple. Des illustrations de ce modéle
Cxp = f(Czm; ) sont présentées sur la gure2.29

@) (b)

Figure 2.29: Les courbes (a) montrent I'évolution des di érentes composantes d€y, en fonction du
C.,m en vol stationnaire ( = 0). Les courbes (b) présentent ces mémes courbes mais en fonction de
pour un C;,, xé a 0,4. Les valeurs sont normées par rapport auCy, maximal.

2.2.2.2 Le coe cient d'e cacité induite

Le terme nr ou coe cient d'e cacité induite a ecte directement la puissance induite pour
modéliser la perte d'e cacité du rotor en bout de pale et en fonction de la vitesse d'avancement. Une
formulation du NDARC adaptée a C.R.E.A.T.I.O.N. est utilisée. Le facteur d'e cacité induite est
décomposé en fonction de la phase de vol : un premier facteus, est calculé pour le vol stationnaire
et un second ¢ pour le vol d'avancement. La formulation exacte ainsi que les coe cients sont abordés
dans [1].

2.2.2.3 Le coe cient de trainée du fuselage

Le calcul du coe cient de trainée du fuselage utilise une modélisation simpli ée du fuselage telle
gu'illustrée plus loin sur la gure 2.31 L'hélicoptére est considéré comme un cylindre caractérisé par
une longueurlLy,s et un diametre correspondant a la hauteur globale du fuselagéls,s . Un troisieme
coe cient est présent pour tenir compte de la trainée de la téte du rotor qu'il est di cile de modéliser
de maniere simple. Le calcul du Cx S)sys utilise premierement la formule de Pandtl-Schlichting [43]
pour I'évaluation d'un coe cient de friction C; :

0; 455

= (63 Re.)2% (2.57)

f
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Le terme Re_ est le nombre de Reynolds qui dépend de la longueur du fuselage et de la vitesse.
Un modéle établi a partir des équations du Hoerner44] permet de calculer le coe cient de trainée
(Cx S)ius @ partir du coe cient de friction calculé ci-dessus et de la surface mouilléeS,et :

h 3
Ca= 1+1;15 Hfus 2,7 His
L fus L fus

Cf Swet (2.58)

Les modeles de niveaux plus élevés détaillent précisément la géométrie du fuselage (représen
tion macroscopiques pour des formes géométriques simples des di érentes parties d'un giravion) en
calculant les polaires aérodynamiques pour chaque angle d'incidence et de dérapage pour un nombre
de Mach xé.

2.2.3 Modéele de génération de puissance

La génération de puissance est un module capital dans le calcul des performances d'un appareil.
Il permet de déterminer la puissance disponiblePgis, en fonction de la puissance demandée et des
conditions atmosphériques du point de vol. Par croisement avec les puissances requises pour le vol,
on peut calculer les plafonds en stationnaire, les plafonds en vol d'avancement, les vitesses maximales
et économiques de croisiére, I'endurance, le rayon d'action maximal, ... Les modéles de génération de
puissance ont été développé dans l'unité DCSD/PSEV et DAAP/H2T, outre leur intégration dans
ModelCenter, ils ne sont pas une contribution de la thése.

La puissance que délivre le moteur n'est pas constante au cours du temps : elle varie de maniére
a s'ajuster a la puissance requise pour le vol. En revanche elle est limitée. Di érentes limitations sont
dé nies en fonction du cas de vol. Il en existe plusieurs :

La puissance maximale continuePMC : cette limite est la plus basse de toute. Elle indique la
puissance maximale que le moteur peut fournir de facon continue, c'est a dire sans limitation
de durée.

La puissance maximale de décollagd® T O : lors du décollage qui dure quelques minutes, I'héli-
coptere peut nécessiter un surplus de puissance. Le stationnaire est en e et un point dehqui
requiert beaucoup de puissance. La limitation de puissance maximale au décollage s'active alors
et durant un temps limité, le moteur peut délivrer jusqu'a 20% de puissance supplémentaire
par rapporta PMC.

La puissance maximale avec un moteur en pannd® OEl ¢ont (OEI pour One Engine Innopera-
tive) : en cas de panne, doit pouvoir continuer a voler un certain temps a n de se poser. Si toute
la motorisation est en panne, I'hélicoptére doit e ectuer un atterrissage d'urgence en autorota-
tion. Si un moteur est en panne et que I'hélicoptére en a d'autres, il doit aussi e ectuer un posé
d'urgence mais sans que le rotor principal soit nécessairement mis en autorotation. Durant ce
laps de temps, un surplus de puissance est nécessaire pour compenser la perte d'un moteur. La
limitation de puissance que supporte un moteur est alors repoussé®.OEl .on: est I'une de ces
limitations, elle peut étre utilisée quelques dizaines de minutes.
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La puissance maximale avec un moteur en panne® OEl nhax : Sur un moteur, certaines ma-
n+uvres peuvent nécessiter encore plus de puissance qREOEI ont Ne l'autorise. Une limitation

P OEIl max utilisable tout au plus quelques secondes est donc dé nie. Elle entraine la révision
totale du moteur une fois posé en sécurité.

Outre ces limites du moteur, il faut mentionner que la puissance qu'il délivre peut également étre
arrétée par les limites de la transmission mécanique. On les désigne sous le terme limites BTP
(boite de transmission principale). Il en existe plusieurs en fonction du mode de fonctionnement du
moteur, par exemple : limite BTP a la TOP (Take-o Power).

Concernant la construction du module, deux procédures existent dans C.R.E.A.T.I.O.N. La pre-
miere consiste a utiliser des modeéles réduits de moteurs existants, soit en e ectuant des régressions
depuis des courbes de certi cation ou de données techniques, soit en utilisant desd=s propriétaires
acquis lors de collaborations avec Turbomeca par exemple. La deuxiéme procédure se base sur un
modeéle de moteur a turbines concu a I'ONERA par les équipes DCSD et DAAP. Ce dernier modé-
lise un cycle thermodynamique complet a travers les principaux éléments mécaniques d'une turbine,
comme illustrés sur la gure 2.30. Cela permet ainsi d'obtenir avec précision les masses de carburant
consommeées, les quantités de polluants émises et les puissances générées. A l'aide d'optimisations
et de recalages on peut obtenir une masse de moteur et ses dimensions approximatives. Ce dernier
point est en cours de développement dans l'unité DCSD/PSEV. En attendant des lois statistiques
présentées dans la partie2.1.4 sont utilisées pour I'estimation de la masse du moteur.

Des modéles de moteur a piston (4 temps essence et diesel) ont également été développé par
DCSD/PSEV en 2013. Seul le modéle moteur a turbine (cas le plus répandu) sera utilisé dans cette
thése.

Figure 2.30: Example d'architecture d'une turbine considérée dans le module génération de puissance.

2.2.4 Modéele acoustique

Les modeéles acoustiques sont développés dans l'unité DSNA/ACOU de 'ONERA. Quatre niveaux
de modélisations sont disponibles. Le niveau 0 est basé sur des lois statistiqgues établies depuis une
base de données de bruit mesuré d'appareils et provenant de chiers de certi cation de I'EASAet
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de la FAA, les deux agences de régulation aérienne, européenne et ameéricaine. Les lois statistiques
calculent en fonction de la masse maximale de I'appareil, le bruit émis lors d'un survol, d'un décollage
et d'une approche.

Le modeéle acoustique de niveau 1 est congu de maniére modulaire pour permettre la modélisation
de di érentes sources en fonction des données disponibles. Ainsi il est possible de calculer le ibru
émis par les rotors ou le compresseur du moteur. Les détails des modélisations sont disponibles dans
une note interne ONERA [45]. Les calculs pour le rotor sont notamment basés sur le code Flap
de 'ONERA [46]. Le module acoustique de niveau 1 est capable d'évaluer le bruit émis par I'appareil
guel que soit le point de vol. Le tableau2.5 résume les entrées et sorties du module au niveau 1.

Entrées du module acoustique de niveau 1
Cson Vitesse du son au point de vol considéré
air Densité de l'air au point de vol considéré
alt Altitude de I'appareil par rapport au microphone virtuel de mesure
Vh, V; Vitesse horizontale et vitesse verticale de l'appareil
Bnr, Cnr, Rmr | Nombre de pales, corde moyenne des pales et rayon du rotor principal
NTmr Vitesse angulaire de rotation du rotor principal
€mr Epaisseur relative des pales en bout de pale ( xée a 12% par défaut)
T Traction du rotor principal
Sorties du module acoustique de niveau 1
Facou | Facteur acoustique en dBA

Tableau 2.5: Résumé des entrées et sorties du modéle acoustique de niveau 1.

2.2.5 Modéele architecture et géométrie

Au niveau 1, la géométrie de I'appareil est sommaire. Les principales dimensions a renseigner sont
les longueurs et hauteurs de fuselage. En ce qui concerne le rotor principal, on considére le rayon
la corde moyenne, le nombre de pales et le régime de rotation. Le calcul de ces parametres dépend
de I'état des connaissances sur l'appareil a évaluer. Lorsque celui-ci est connu, nous utilisons les
dimensions réelles. Par exemple, dans les prochains calculs de validation des modéles nous utiliseron
les dimensions réelles du Dauphin. Lorsque cela n'est pas possible, nous utilisons les données estimées
du niveau 0. Dans un second temps, nous e ectuons di érentes optimisations en fonction d'objectifs
tels que la minimisation de la puissance requise ou la maximisation de la vitesse maximale pour établir
les dimensions optimales.

Au chapitre 3 nous serons dans cette seconde situation car nous évaluons un appareil non congu
capable de transporter 90 passagers sur de grandes distances. Un rotor optimal est alors recherché
pour minimiser notamment la quantité de carburant consommé dans la mission. Pour cet appareil
en particulier une modélisation plus ne de la géométrie du fuselage sera e ectuée a partir de codes
utilisés dans le domaine de l'aviation et développés dans I'équipe DCPS/SAE. Cela se justi e car
I'appareil adopte dans le cas de cette mission de transport de passagers une forme globale de fuselage
proche de celle d'un avion de ligne.
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Figure 2.31: Géométrie considérée au niveau 1 et vue par le module aérodynamique.

Sorties du module architecture et géométrie de niveau 1

Bnr, Cnrs Rmr | Nombre de pales, corde moyenne des pales et rayon du rotor principal

NTmr Vitesse angulaire de rotation du rotor principal
Ltus, Hsus Longueur, hauteur du fuselage

Tableau 2.6: Résumé des sorties du modéle architecture et géométrie de niveau 1.

2.2.6 Modeéle de masse et structure

Au niveau 1, seule la masse total&Vyg est nécessaire pour le calcul des performances de vol. Pour
e ectuer la simulation d'une mission, nous avons besoin de la masse de carburali¥; e , de la masse
de charge utile Wpay et de la masse a vide de I'appareiWempyy . Ces quatre masses sont su santes
dans un cas d'évaluation. En revanche lorsqu'on souhaite e ectuer un prédimensionnement ou une
optimisation du rotor par exemple, il est important de connaitre la variation de la masse qu'implique
un changement dans ses dimensions. C'est pourquoi la masse a vide est décomposée en di érentes
masses associées aux principaux sous-systemes de I'hélicoptére. La somme de toutes les masses forme
le bilan des masses. Le détail des masses calculées est indiqué dans le tabRau

Plusieurs approches sont utilisées pour le calcul des masses en fonction du systeme considéré
(contribution de DADS/CRD). Les masses des pales, du moyeu du rotor et de la boite de transmission
principale sont estimées a partir de considérations physiques (mécanique, résistance des matériaux).
Les forces de traction maximales du rotor, la force centrifuge et le poids sont calculés et considérés
comme des contraintes de dimensionnement. Des hypothéses sur la technologie de conception desspale
et les matériaux utilisés permettent d'établir une masse su samment précise des pales et du moyeu du
rotor. Connaissant quelques informations sur les vitesses de rotation de la turbine et du rotor principal,

il est possible de modéliser en mécanique analytique la boite de transmission principale et d'établir sa
masse. Une approche statistique est utilisée pour décrire les autres sous-systéemes moins primordiaux.
Les modéles statistiques proviennent d'études bibliographiquestf, 13] ou d'outils comme présentés
dans P4, 1]. Leur recensement et codage a été e ectué par DCSD/PSEV.
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Entrées du module de bilan de masse de niveau 1
N pax Nombre de passagers
zp Altitude pression
Wi el Masse de fuel
Winto Masse maximale au décollage (initialisation)
Ltus,» Wrus» Lfus | Longueur, largeur, hauteur du fuselage
P osnr Position du rotor principal par rapport a la pointe avant de I'appareil
Bor s Cor s Rir Nombre de pales, corde moyenne des pales et rayon du rotor principal

NT mr Vitesse angulaire de rotation du rotor principal

Ry ( ) Rayon du rotor de queue (fonction du rayon du rotor principal)
L mr=tr ( ) Distance entre le rotor principal et le rotor de queue (@ 23 Lyys)
Semp ( ) Surface de I'empennage vertical (constante)

kvtr o Fraction de puissance transmise a l'arriere

NIy ( ) Vitesse de rotation maximale du rotor (Nrp,, 10)

N Deng Nombre de turbines

PTO Puissance d'une turbine

Weng Masse d'une turbine

Nry Vitesse de rotation en sortie de turbine (constante)

Sorties (Masse en kg)
quselage Fuselage

Wig Train d'atterrissage
Wempv Empennage vertical

Whub Rotor principal : moyeu

Whiade Rotor principal : pales

Wy Rotor de queue

Whotp BTP, mat rotor, plateau cyclique

Wg Masse totale

Tableau 2.7: Entrées et sorties du modele de bilan de masse. Les entrées précédées d'un astérisque
sont calculées en fonction de paramétres connus.

Le modele de bilan de masse prend la forme d'un classeur Excel et de macros en Visual Basic
Application pour Excel. Son utilisation est illustrée dans le chapitre 3 pour le cas du dimensionnement
du HO-90 (Hélicoptére ONERA 90 passagers)

2.2.7 Modéele de missions et spéci cations

Le modéle missions et spéci cations permet d'établir une liste de points de vol. Des puissances
requises sont alors calculées a partir de vitesses et des conditions atmosphériques. En intégrant sur
une durée la quantité de carburant consommé on peut prédire I'évolution massique de I'appareil au
cours de la mission. Le module peut envoyer aussi des consignes telles qu'une puissance a réspeul
des variations de charge utile. Le but est de pouvoir modéliser un large choix de scénarii de mission.

Le module de missions prend la forme d'un chier Excel composé de deux feuilles principales. La
feuille Créateur mission propose d'indiquer les étapes principales dans un tableau en renseignant
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les triplets temps, distances, vitesses ainsi que l'altitude pression et la température. L'utilisateur
indique aussi un nombre de sous-étapes qu'il souhaite réaliser pour chaque étape principale. Il s'agit
d'une discrétisation de chaque grande étape (décollage, montée, croisiere, descente) en di érents points
de vol de fagon a capturer les variations notamment de masse et d'altitude au cours de chaque étape.
Cela est nécessaire au niveau de modélisation 1, seuls des points d'équilibre en vol stabilisé peuvent
étre calculés. Les équations de la dynamique du vol permettant une intégration temporelle ne sont
mises en =uvre qu'aux niveaux supérieurs (2 et 3). Un tableau plus complet, discrétisant I'ensemble
de la mission de maniére linéaire est alors créé automatiguement a partir d'une macro.

L'intégration de ce classeur dans I'environnement ModelCenter48] sélectionné dans C.R.E.A.T.1.O.N,,
se fait au moyen d'une boucle qui cherche de maniére récursive chaque point de vol dans la table

Figure 2.32: Tableau du concepteur de mission sous Excel.

2.2.8 Intégration des modules

Les modeles de chaque module disciplinaire sont des codes distincts, hormis pour le bilan de
puissance et le module aérodynamique dédié au rotor. lls sont aussi programmés dans des langages
di érents. Pour lier 'ensemble des codes entre eux et les faire communiquer, nous utilisons eiron-
nement de développement ModelCenter48]. Des lewrappers possedent des fonctions capables
de lire et créer un chier d'entrée pour chaque module et de lire un chier de sortie, proggeant ainsi
les informations entre les modules.

La gure 2.33 présente une capture d'écran de la liaison existante entre les di érents codes. Les
liens a chés permettent d'évaluer I'ensemble des modules pour le calcul de performancesabilisées.
Le module Architecture et géométrie a des entrées partagées par de nombreux autres modules
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disciplinaires. Ses variables sont donc implémentées sous forme de variables globales de ModelCen-
ter. Les sorties sont distribuées dans une chaine de calculs multidisciplinaires organisée de maniere
séquentielle :
Atmosphere : permettant le calcul de températures ou de densités en fonction de l'altitude du
point de vol et de I'écart par rapport a I'atmosphére standard, on peut considérer ce code comme
une composante du module mission.
Aérodynamique : ce module e ectue les calculs nécessaires pour obtenir le coe cient de traire
du fuselage et le transmettre au module performances de vol . Le calcul du coe cient de
trainée des pales Cyp) est déporté dans le module du bilan de puissance.
Performances de vol : le module utilisant les équations du bilan de puissance entre en jeu et
permet le calcul de puissances nécessaires pour le vol.
Les résultats obtenus par le bilan de puissance entre dans un script interface BP moteur
qui se charge d'ajouter les pertes mécaniques et de transmettre des informations au moteur sur
le régime qu'il doit utiliser (TOP, PMC, POEI, etc.).
Génération de puissance : le modéle de la turbine intervient alors pour pouvoir calculer la
puissance disponible a la sortie du moteur en fonction des conditions atmosphériques, du mode
de puissance demandée, et de la puissance requise.
Un module optim se charge de comparer la puissance requise et la puissance disponible pour
les calculs de performances qui vont suivre.

Les variables échangées dans ce processus sont classées dans le taliléal_es entrées peuvent
étre distribuées entre plusieurs disciplines. Par exemple la vitesse d'avancement est utilisée a la fois
par I'aérodynamique et la mécanique du vol. Dans ce cas elle est référencée comme entrée multidis-
ciplinaire . Lorsque l'entrée est utilisée dans un seul modele, elle est indiqguée comme non partagée.
Les entrées non partagées et les sorties de modéles sans entrées sont donc xées par I'utilisateur.

2.3 Validation des modeéles de niveau 1

Les modéles établis ci-dessus doivent étre validés par rapport a un appareil existant dans un
premier temps. C'est I'objet du jalon 1 de C.R.E.A.T.I.O.N. : établir les modéles, les implémenter
dans une méme chaine de calcul et les valider. L'appareil sélectionné pour valider la chaine ckdcul
dans son mode de fonctionnement évaluation des performances et les modeles, est le Dauphin
SA 365N dont nous possédons les chiers de données HOST ainsi que les résultats de di érentes
campagnes d'essais en vol menées dans les années 1990 a 2000.

2.3.1 Le dauphin SA 365N

Le dauphin SA 365N est un appareil de la gamme 3 a 4 tonnes de I'hélicoptériste franco-allemand
Eurocopter. Sa conception a débuté dans les années 1970 par Sud-Aviation devenu des leséas 1970
I'Aérospatiale, Eurocopter depuis 1992 et Airbus Helicopters en 2013. Il s'agit d'un appareil disposant
d'applications civiles et militaires (sous le nom Eurocopter Panther ). Il est utilisé pour du transport
civil de VIP ou o shore, con guration dans laquelle il peut transporter jusqu'a 13 passagers sur prés
de 500 km. On connait aussi cet appareil pour ses missions SAR. Le Dauphin est notamment utilisé
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\ Entrées \ Sorties

Missions et spéci cations
‘ ‘ Vh, Vz, Zp, Tair, Tisa,  air
Architecture et géométrie
‘ ‘ Rmr s Cmrs bBnr s NPmr, Heus, Ltus
Aérodynamique

Entrées multidisciplinaires Vh, Lfus, Hfus mr 3+ Cxpy (Cx S)tus
Entrées non partagées Polaire, krhd
Masses et structures
‘ ‘ Winto , Whuel
Performances de vol
Entrées multidisciplinaires | Wmto, R, b, ¢, Nr, , Cxp, CxS T, Vim Pind, Polades Ptus
Entrées non partagées kvtrl, kvtr2 PreqTRs PreqMR » Preq: Ploss

Pertes
‘ ‘ kbtp, Kinstal » kva
Génération de puissance (mode de calcul : évaluation)
Entrées multidisciplinaires zp, TISA; Preqg + Ploss Pdisp, Consommations,

Entrées non partagées rating polluants (CO2, Nox, ...)

Tableau 2.8: Entrées et sorties du processus d'évaluation.

depuis le milieu des années 1970 par les gardes cotes américains. Depuis la version initiale N, il existe 4
autres versions. La derniére en date est le Eurocopter EC-155. Dans cette thése nous nous intéressons
a la version N (qui est celle utilisée lors des essais en vol) dont les données techniques et principale
performances sont résumées dans les tablea2x9 et 2.10.

2.3.2 Le code HOST et I'étude RESPECT

Le code HOST pour Helicopter Overall Simulation Tool est un logiciel développé depuis 1994
par Eurocopter et 'ONERA. Son utilisation principale est la simulation numérique de la dynamique
du vol d'un hélicoptére ou d'un convertible. HOST est aussi une plateforme d'accueil de modéles.
Son architecture modulaire lui permet de proposer di érentes solutions de modélisation physique.
HOST dispose notamment de divers modéles de sillages (FISUW et MESIRLI()]). HOST posséde des
possibilités de calcul étendues : calculs d'équilibre avec balayage, simulation des réponses temfiese
a des variations de commandes ou a de variations de conditions atmosphériques, linéarisation autour
d'un point d'équilibre en fonction de I'état de I'appareil ou des commandes.

HOST dé nit un appareil en le décomposant en plusieurs couches liées entre elles par di érents
types de liaisons. La gure 2.35 montre cette organisation dans laquelle I'nélicoptere est le systéme
de plus haut niveau, le moteur constitue alors un élément de la premiere couche. Il est lié au rotor via
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Données techniques
Masses
Whnto 4000 kg
Wempty 2047 kg
Wrel 905 kg
Wuseful 1953 kg
Wpay 1600 kg
Dimensions fuselage
Ltus 11,4 m
Hsus 4,04 m
Wrsys 2,03 m
Longueur avec rotor 13,46 m
Rotor principal
Bror 4
Crmr 0,405 m
Rmr 5,965 m
NTmr 350 tr= min
Motorisation
Moteurs 2 Arriel 1C
PTO 492 kW
PMC 437 KW

Tableau 2.9: Données techniques du Dauphin SA 365N.

Principales performances
Vitesses caractéristiques a 4 000 kg
Viax 292 kneh
Veco 260 kmeh
Voe 140 km=h
V,; max 7,5 m=s
Plafonds
Plafond stationnaires HES - ISA 0 600 m
Plafond stationnaire HES - ISA + 20 0 m a 3800 kg
Plafond stationnaire DES - ISA 0O 600 m
Plafond stationnaire DES - ISA + 20 0 m a 3950 kg
Plafond opérationnel (V, = 1 m=s) 4150 m
Endurances et rayon maximum (réservoirs standard - Wfuel = 905 kg)
Endurance maximale aVpe 4.4 h
Rayon d'action maximal & Veco 937 km

Tableau 2.10: Principales performances du Dauphin SA 365 N.
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Figure 2.33: Les sorties des modules architecture et missions sont des entrées globales dans Mo-
delCenter. Elles sont ensuite distribuées aux autres codes de calcul dans la chaine multidisciire :
Atmosphére, Aérodynamique, Bilan de puissance et Turbine.

Figure 2.34: Photographie et plan trois vues du dauphin SA 365N.

un module de transmission mécanique. Les rotors interviennent dans la seconde couche. Finalement
I'élément de plus bas niveau est la pale avec sa décomposition en éléments de pales.

Le code HOST utilise les équations de la mécanique du vol. Contrairement au bilan de puissance
considérant I'appareil comme un point ponctuel, les éléments principaux sont considérés a leur position
réelle. La description physique et mécanique est donc plus poussée. Chaque pale est décomposée en
éléments sur lesquels sont calculés forces et moments. Une sommation est ensuite e ectuée au foyer
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Figure 2.35: Architecture du code HOST présentant les di érents éléments liés physiqguement et nu-
mériquement.

du rotor. Forces et moments sont aussi calculés pour chague élément xe. L'ensemble des e orts est
ensuite additionné au centre de gravité de I'appareil.

L'étude RESPECT [49] a fourni des données d'essais en vol e ectués au centre des essais en vol
d'Istres dans la seconde moitié des années 1990 sur le Dauphin SA 365N. Nous disposons de di érents
balayages en vitesses horizontales et verticales pour quatre ensembles de masse : 3400 kg, 3600 kg,
3800 kg et 4000 kg.

2.3.3 Comparaisons du niveau 1 par rapport aux essais en vol

Les essais en vol comportent des vols en palier et des vols en montée et descente que nous com-
parons aux résultats du niveau 1 de modélisation.

2.3.3.1 Vol en palier

Un vol en palier s'e ectue en vol rectiligne dans un plan horizontal. L'angle d'incidence vaut alors
0. Dans le cas présent, nous comparons les performances sur ce type de vol en e ectuant un lpatze
sur la vitesse. Ce type d'exercice permet de comparer simplement des résultats de di érents niveau
de modélisations et des essais en vol. Notons que les incertitudes de mesure sur les essais en vol ne
sont pas disponibles. Les calculs sont e ectués dans les conditions d'atmosphére standard (ISA 0).

La gure 2.36 présente une premiére comparaison de la puissance totale a la sortie des moteurs
entre le niveau 1 utilisant le bilan de puissance et les essais en vol (EeV) pour une masse d'appareil
établie a M= = 3400 kg (?). Le terme  permet de pondérer la masse en fonction des conditions
atmosphériques et de l'altitude. Lors des essais en vol, la puissance était mesurée directement a la sortie
des blocs moteurs. Pour pouvoir comparer le niveau 1 aux essais en vol nous avons donc tenu compte

2. = = g estle rapport entre la densité de |'air a l'altitude de vol  (zp; Tair ) et la densité de la mer en atmosphére
standard
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des pertes présentes entre le moteur et le rotor. Celles-ci ont été calibrées a partir des performasc
établies dans les données techniques et décrites dans les paragraphes suivants. Les systémesmntsése
entre le moteur et le rotor sont la boite de transmission principale associée au factelkpy, et les

di érents instruments qui prélevent de la puissance, pris en compte dans le facteukp, . Dans le cas
présentky, est xé a 25 KW et kypyp a 2%. Les résultats montrent une excellente correspondance entre

le niveau 1 et les essais en vol avec 3% d'erreur relative moyenne. Cependant I'ajout desrtes peut
masquer des écarts de modélisation. Pour s'assurer de cela, nous comparons la puissance mesurée au
niveau du rotor principal. On note dans ce cas gu'aucune perte n'est a prendre en compte.

Figure 2.36: Comparaison de la puissance totale mesurée lors des essais en vol (cercles bleus) aux
calculs de niveau 1 (points rouges) en fonction de la vitesse d'avancement.

La gure 2.37 présente une comparaison des puissances requises par le rotor principal entre les
essais en vol et les calculs du niveau 1. Cette fois-ci, une di érence entre les essais et le niveastl e
bien visible entre 0 et 10 n¥s, et tend a se réduire avec la vitesse d'avancement. Sur les dix premiers
m/s I'écart est de I'ordre de 50 kW a 100 kW, la tendance est donc respectée. Le phénoméne de bosse
d'assiette évoqué dans la partiel.1.3.3 explique cette di érence. Celui-ci est causé par l'interaction
du ux d'air éjecté par le rotor avec I'empennage horizontal. Une force de pression est exercée sur ce
dernier ce qui crée un moment a cabrer. |l faut alors compenser cela par un moment a piquer ebac
par une force de traction supplémentaire au rotor. L'e et de bosse d'assiette ne peut étre capturé
en toute rigueur par le bilan de puissance. Un modéle phénoménologique a été étudié durant cette
these mais il est di cilement généralisable a d'autres appareils que le Dauphin. De plus il nécessite
des informations sur I'ensemble arriére de I'appareil non disponibles au niveau 1 lorsqu'il s'agit d'un
hélicoptére a concevoir.

Derniere composante qu'il est possible d'étudier : la puissance du rotor arriere. Au niveau 1 il s'agit
d'une fonction simple de la puissance du rotor principal. La gure2.37montre peu de di érences entre
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Figure 2.37: Comparaison de la puissance du rotor principal mesurée lors des essais en vol (cercles
bleus) aux calculs de niveau 1 (points rouges) en fonction de la vitesse d'avancement.

le niveau 1 et les essais en vol. La raison est que le facteur de proportionnalité entre la puissance du
rotor principal et la puissance du rotor secondaire a été recalé sur ces données. Le coe ciekvtr |
est donc xé a 18% de la puissance requise par le rotor principal au stationnaire.

La gure 2.38 montre ces mémes comparaisons pour I'ensemble des masses. On observe alors un
écart signi catif sur les échantillons a M= = 3600 kg présentant des données sur les basses vitesses.
Une explication potentielle est une nouvelle fois I'e et de bosse d'assiette. Pour les autres échantillons
les tendances sont les mémes que celles décrites a 3400 kg, a savoir une bonne correspondaxe d
puissances totales et puissances de rotor arriére avec quelques écarts sur la puissance de rotor principal.
En moyenne on observe des écarts en valeur absolue de 7% entre les puissances totales des essais e
vol et celles du niveau 1, de 11,5% pour les puissances du rotor principal et 15,5% pour les puissas
du rotor arriére. Ces écarts sont satisfaisants compte tenu des hypothéses simpli catrices e ectuées.

2.3.3.2 Vol en montée = descente

Les vols en montée et descente sont plus di ciles & capturer au niveau 1. Des e ets physiques mis
en jeu dont les circulations d'air autour du rotor sont plus complexes et nécessitent des modélisations
plus précises comme cela est possible au niveau 3. Néanmoins avec les hypothéses simpli catrices
faites précédemment on peut e ectuer des calculs de performance.

3. uide non visqueux, sans création de tourbillons, vitesse induite répartie uniformément sur le disque rotor d'épais-
seur nulle
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Figure 2.38: Comparaison de I'ensemble des puissances pour les autres masses.

La gure 2.39 montre les comparaisons entre les essais en vol et le niveau 1. On observe une
correspondance des pentes de variation de Vz aux vitesses d'avancement modéré®s = 20 m=s et
Vi, = 30 m=s. En revanche a vitesse d'avancement plus élevée (50 m/s) et en descente la reconstruction
est plus dicile. Ceci est di & un phénoméne physigque non considéré. En e et, le modéle duilan
de puissance ne capte pas les recirculations possibles de I'air passant une premiére fois sous le rotor
puis de nouveau aspirées. Dés lors la puissance requise calculée est trop faible voire méme négative.
Le niveau 1 a I'neure actuelle, ne permet pas de prédire correctement des vols obliques a fortenfee
descendante. Au contraire a forte pente montante la reconstruction est assez satisfaisante.

Globalement, les essais en vol et le bilan de puissance présentent de bons accords. Cela valide les
modeles utilisés au niveau 1 en termes de mécanique du vol et d'aérodynamique. Quelques incertigsd
demeurent sur les vols a forte pente descendante, mais il s'agit d'une lacune inhérente a la théode
Froude en vol de descente. Les niveaux supérieurs apporteront donc des informations supplérteres
sur ces cas de vol particuliers.

2.3.4 Comparaisons du niveau 1 par rapport au niveau 3 pour les performances
de vol

Le niveau 3 permet de comparer une plus grande richesse de variables par rapport aux essais en
vol ou peu de mesures sont disponibles. Le niveau 3 utilise HOST dans le cas présent mais d'autres
codes peuvent étre utilisés. La complexité des comparaisons e ectuées ici provient de la richessesd
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Figure 2.39: Comparaison sur des vols en montée/descente des essais en vol avec les calculs du niveau
1.

modeles de vitesse induite disponibles dans HOST. Il en existe de nombreux allant du plus basique
(Coleman-Glauert, Mejer-Drees) aux plus complexes tels que FiISUW, MESIR ou METAR. Nous
pouvons comparer plusieurs d'entre eux au niveau 1, bien que I'objectif dans le cas présent ne spis
de faire un choix sur le modéle a utiliser au niveau 3. Pour ces tests des vols en palier sont consése

Premiérement nous comparons di érents modeles de vitesse induite dans HOST et leur impact
sur les puissances requises obtenues avec le niveau 1. La guelO montre les di érents calculs de
vitesse induite moyenne. Nous constatons qu'il y a peu de di érences entre les valeurs calculées su
ces cas simples de vol en palier. En revanche la gur2.41 montrant les puissances totales a che des
écarts. Cela sous-entend que les di érences entre les modéles de niveau 1 et 3 se font ppalement au
niveau des interactions aérodynamiques entre le sou e du rotor et le reste de I'appareil. La gure2.42
présente deux calculs di érents utilisant le modéle FISUW pour illustrer l'implication des interactions.

La courbe bleue pointillée montre la puissance requise en tenant compte des interactions entre d'une
part le sou e du rotor et le fuselage et d'autre part entre le sou e du rotor et 'empennage horizontal.

La courbe bleue pleine est obtenue sans interaction. A n d'e ectuer des comparaisons avec le r@gau

1 nous choisissons le modele FISUW, plus physique que Coleman-Glauert utilisé dans le bilan de
puissance et moins colteux en temps de calcul que MESIR, sans interaction rotor empennage.

Les comparaisons sont a chées sur gure2.43 On observe les di érences suivantes sur plusieurs
domaines de vitesses :

Au stationnaire, les puissances induites calculées aux niveaux 1 et 3 présentent des écarte-n
tables entre 0 et 100 kn¥h. Ils sont dus aux di érences entre les modeles de vitesses induites.
A plus grande vitesse (supérieur a 300 km/h), la puissance de trainée de prol du niveau 3
augmente plus fortement que dans le cas du niveau 1. Le modéle de trainée de pro | utilisé ici
est en cause. Le modéle utilisé ici est une premiére version sous la forme d'une loi polynomiale
de degré six (cf. 2.56). A fort Mach, ce modeéle, le polynébme de degré 6, ne capture pas bien
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les e ets de compressibilité et la trainée n'augmente pas comme elle le devrait. Le modele
nalement adopté, basé sur la formulation du NDARC 2.2.2.1 est plus physique et il corrige
cette sous-estimation. Pour des raisons de contraintes temporelles, il n'a pu étre testé lors de
ces comparaisons.

Sur I'ensemble des vitesses, les trainées de fuselage correspondent parfaitement. G ( S)fus

du niveau 1 a été recalé sur ces calculs HOST qui utilise des polaires aérodynamiques mesurées
en sou erie. Il est donc normal d'observer une coincidence quasi-parfaite.

Au nal, les modéles de niveau 1 permettent des calculs de puissances en vols stabilisés dun
gualité prédictive trés proche de celle du niveau 3 (code expert HOST), malgré une tendance a la
sous-estimation aux basses vitesses qui pourrait étre corrigée en améliorant le modéle de calcul du
facteur d'e cacité induite.

Figure 2.40: Comparaison des vitesses induites en fonction de la vitesse horizontalg,, pour di érents
modeéles de niveau 3 et un modéle de niveau 1.
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Figure 2.41: Balayages sulM, de la puissance requise totale pour di érents modéles de niveau 3 face
au modele de niveau 1.

Figure 2.42: Comparaison entre deux modéles : FISUW avec et sans l'interaction sur I'empennage
horizontal noté par la lettre H dans le terme RPHF.
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Figure 2.43: Comparaison entre les puissances élémentaires des niveau 1 et 3 (FISUW avec interaction
rotor =fuselage seulement).

Figure 2.44;: Comparaison des puissances requises totales au rotor principal et au rotor arriere pour
les niveaux 1 et 3.
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2.3.5 Comparaison des performances par rapport aux données techniques

Nous nous intéressons a présent a une comparaison des résultats du niveau 1 avec les performances
techniques o cielles du Dauphin SA365N et détaillées dans le tableal2.10. Cette fois-ci le moteur est
nécessairement associé a ce calcul des performances. Cela permet de calculer les grandeurs $es/an
dans di érentes conditions de vol :

La vitesse maximale : Vmax , obtenue pour min(jPreq PMC))

La vitesse économique de croisiére Veco, pour min(Cp=\W,) ou C;, est la consommation horaire
de carburant.

La vitesse de meilleure endurance Vye, a Min(Preq)

Rayon d'action : RA = Veco=(Ch(Veca) Nbmot) Wigel 0U Ch(Vego) €St la consommation horraire
de carburant a la vitesse de croisiére économigue

Endurance : Epnax = Wfuel=(Cn(Vhe) Nbmot)

Autonomie Amax = Wfuel=(Ch(0) Nbmnet)

Plafond stationnaire : Zpg pour min(abgPreq TOP)) a V, =0

Plafond opérationnel : Zpmax pour min(abgPreq PMC)) a V, =1 m/s

Domaine de vol : ensemble des points qui maximise l'altitude maximale de vol a une vitesse
horizontale donnée comprise entre 0 eVnax qui varie en fonction de l'altitude pression.

Ces performances statiques sont présentées sur la gui45 sous la forme d'un diagramme radar.
Elles sont calculées ici en conditions d'atmosphére standardf = Om, température ISA = 15°) a une
masse d'appareil égale & 4000 kg. La série de données en bleu correspond aux calculs e ectués au
niveau 1 et sont normés a 1. Les cercles rouges correspondent aux données techniques dupbau
On peut observer que dans I'ensemble les performances sont bien retrouvées. L'erreur sur les vitasse
est en-dessous de 10 kah, les rayons d'action et endurances correspondent aussi a moins de 10%
d'erreur. Seul le plafond en vol d'avancement semble surestimé mais il est possible que la limite a chée
soit une limite de certi cation et non de performance. Ce type d'écart a été plusieurs fois observfar
exemple pour 'EC135 et 'EC225) du fait que les performances o cielles sont basées sur des essais
de certi cation en vol. Or ces essais ne permettent pas d'e ectuer un balayage aussi n que par le
calcul, en particulier pour ce qui est du plafond en vol d'avancement a la masse maximale.

Le plafond en stationnaire hors e et de sol (HES) présenté sur la gure2.46aest calculé pour
deux températures : ISA 0 et ISA +20. Les données techniques sont représentées par desates et
les calculs de niveau 1 par les lignes. On note qu'a ISA 0%, les plafonds de vol sont correctement
retrouvés alors qu'un léger décalage se crée a ISA +20).

Les performances calculées et indiquées sur la gurg.45 correspondent dans I'ensemble correc-
tement aux données techniques, hormis pour le plafond opérationnel trés dépendant du moteur. Un
e ort devra étre apporté pour améliorer les calculs du moteur et du module performance en fonction
de l'altitude.

4. cas ou les températures évoluent en fonction de l'altitude comme dans le modele d'atmosphére standard ISA
5. cas avec un écart de 20°C par rapport aux conditions d'atmosphére standard
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Le domaine de vol représenté sur la gure2.46bcompile plusieurs résultats obtenus précédemment,
dont la vitesse maximale, le plafond en vol d'avancement aussi nommé plafond opérationnel ou en
anglais Service Ceiling et le plafond au stationnaire. Nous ne disposons pas de données techniques
su samment détaillées pour pouvoir le comparer.

Figure 2.45: Toile de comparaison des performances du Dauphin entre les données techniques et les
calculs de niveau 1.

(a) Plafond au stationnaire (b) Domaine de vol

Figure 2.46: A droite : Plafond de vol stationnaire en fonction de la masse pour di érents écarts a
ISA. A gauche : Domaine de vol du Dauphin a la masse maximale de 4000 kg et en conditions de
température ISA 0. Les cercles rouges correspondent aux données technigues du Dauphin.

2.4 Application sur di érents appareils

La rigueur impose de tester les modéles sur d'autres appareils que le Dauphin. Ce travail a pu
étre fait pour trois autres appareils pour lesquels nous disposons de su samment d'informations (hé-
licoptéres Eurocopter). Premierement I'EC 225, c'est un appareil de la gamme 10 tonnes. Des calculs
de masse maximale au décollage en fonction de l'altitude et en catégorie A (procédure réglementaire
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de décollage sur un seul moteur) ont été e ectués. lls sont présentés sur la gurg.47. On observe
une bonne corrélation entre le bilan de puissance du niveau 1, le niveau 3 (avec un modele de pale
souple) et les données technigues librement accessibles sur le site Eurocopter USA. Des dalale
performances stabilisées identiques a ceux e ectués pour le Dauphin ont été faits pour I'EC 135 et
I'EC 145 deux appareils de masse de l'ordre de 2,5 tonnes et 3,5 tonnes respectivement. Les dia-
grammes synoptiques de type radar sont présentées sur les gures48aet 2.48h Une nouvelle fois
les performances concordent, validant ainsi les modéles utilisés et la chaine de calcul pour I'évation
des performances de vol. Dans le cas de I'EC 135, sur la gur.48a on retrouve la tendance a la
surestimation du service ceiling déja observé pour le Dauphin 2.45 Dans le cas de I'EC 135, la
documentation technique d'ou sont extraites ces performances, précisent trés clairement qu'il s'agit
d'une limite de certi cation (2435 m correspond a l'altitude maximale a laguelle le plafond a été testé

a la masse de 2950 kg). Dans le cas de I'EC 145, la documentation technique indique des perfor-
mances annoncées, i.e. non encore validées par des essais de certi cation. On constate que danage ¢
le plafond calculé coincide bien au plafond annoncé du fait qu'il n'y a pas d'écrétage par des limites
de certi cation °.

Figure 2.47: Masse maximale au décollage en fonction de l'altitude pour I'EC 225 en catégorie A.

2.5 Conclusions sur la modélisation de niveau 1

Dans cette partie dédiée a la modélisation de niveau 1, nous mettons en place des modeéles capables
de calculer les performances de vol et les impacts environnementaux des hélicoptéres. Les penfances
de vol se basent sur une simpli cation de la mécanique du vol : le bilan de puissance. Les moments

6. Ces limites de certi cation sur le plafond en vol d'avancement résultent du fait que la masse maximale traitée lors
des essais en vol est parfois supérieure a celle envisagée initialement. Un nombre réduit de vols est e ectué pour ces
masses maximales ne permettant d'explorer les limites d'un domaine de vol avec autant de détails que par les calculs.



CHAPITRE 2. DEVELOPPEMENT DE MODELES DE CALCUL DES PERFORMANCES DE
126 VOL POUR L'EVALUATION D'HELICOPTERES

(a) EC 135 (b) EC 145

Figure 2.48: Comparaisons des performances de vol par rapport aux données techniques pour I'EC
135 (2950 kg) et 'EC 145 (3650 kg) en conditions d'atmosphére standard ISA O.

ne sont pas considérés (hormis le couple du rotor principal compensé par le rotor arriére), le poids
et la trainée dans l'axe du fuselage sont les seules forces a compenser avec le couple générdéepar
rotor principal sur la cellule. Le bilan de puissance présente 'avantage de requérir peu d'informations
sur l'appareil a évaluer tout en permettant le calcul de hombreuses performances de base tellesequ
les vitesses caractéristiques, les plafonds ou le rayon d'action. Toutes les disciplines de la chaine
C.R.E.A.T.1.O.N. sont mises a contribution. Elles ont été décrites dans ce chapitre a n d'obtenir un
apercu du niveau de modélisation utilisé.

Les modeles de niveau 1 sont validés a partir d'essais en vol e ectués avec le SA 365N Dauphin et
des comparaisons avec le niveau 3. Les résultats présentent un bon accord sur I'ensemble des masses
considérées et conviennent aux exigences du niveau 1. Quelques améliorations seraient nécessaires
pour prendre en compte des phénoménes plus complexes tels que les vols a forte pente ou l'alet
bosse d'assiette. Il faut cependant veiller a ne pas augmenter la somme d'information exigée.

Les performances mettant en jeu le moteur sont elles aussi correctement modélisées. Une compa-
raison des performances de vol décrites au niveau 1 pour quatre hélicoptéres est e ectuée et prése
globalement un bon accord avec les données techniques réelles.

2.6 Conclusions et perspectives sur la mise en place de modeles
d'évaluation des performances de vol

Ce chapitre a présenté les modéles et méthodes de niveau 0 et 1. Au niveau 0, a partir d'une
base de données construite durant la these, nous avons élaboré un ensemble de lois statistiques per-
mettant d'enrichir le détail des données descriptives d'un appareil dont seules quelques spé&ations
sont connues. Les travaux e ectués permettent a C.R.E.A.T.I.O.N. de se hisser au niveau des outils
concurrents comme le NDARC ou RAPID/RaTE de Technion. Le niveau 0 peut encore étre amélioré,

il faudrait renforcer la cohérence de la base de données notamment sur la partie performancesschéli-
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copteres et exploiter les techniques de regroupement des données pour ajouter plusstriplesse dans
la description d'appareils de masses di érentes. En n les données représentant les autres contep
d'aéronefs a voilure tournante sont parcellaires et requiérent un travail de complétion méme si ces
données sont nécessairement moins nombreuses que dans le cas des hélicoptéres.

Les modeles et méthodes d'évaluation au niveau 1 sont élaborés, validés et éprouvés. lls présen
des résultats satisfaisants par rapport au niveau d'exigence requis au niveau 1. Les impacts environ-
nementaux peuvent étre calculés grace a I'évaluation du bruit produit par les rotors et le moteur d
I'nélicoptere et la quantité de carburant brilée. Toutefois, I'évaluation des impacts environnementaux
est en cours de validation notamment par les travaux dans le projet européen CleanSkyLj] pour
ce qui est du modeéle acoustiquedf] et dans le cadre de collaborations avec la NASA concernant la
pollution de l'air. Les perspectives d'évolution des modéles de niveau 1 sont la création d'un niveau
intermédiaire entre le niveau 1 et 2 permettant d'introduire di érents éléments de I'ensemble arriére
tels que la dérive et 'empennage. Des modéles pour le rotor arriére ont également été construits
durant la thése mais ne sont pas exploités car les données supplémentaires exigées n'apportent pas
de précision signi cative sur les puissances consommeées. De méme la prise en compte du vol en auto-
rotation pourrait étre utile, notamment pour des études de concepts avanceés utilisant les motorisations
hybrides.

Les modéles de niveau 0 et 1 ont ici été utilisés dans le cas d'un appareil existant, lorsqu'il s'agit de
retrouver des performances de vol annoncées. Nous pouvons désormais entrer dans le second domaine
d'utilisation de la chaine C.R.E.A.T.1.O.N. : le pré-dimensionnement et |'évaluation d'un appareil
depuis une feuille blanche. Ce sera I'objet du chapitre 2 ou nous chercherons a concevetrévaluer
un appareil de transport de passagers. Les modéles de niveau O seront donc utilisés pour dresser
un premier apercu de I'appareil & concevoir. Les résultats serviront ainsi a initialiser des calculs de
niveau 1. A ce stade les modéles de niveaul présentés dans ce chapitre seront utilisés dansadre
d'optimisation.
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Ce chapitre propose une méthodologie de conception préliminaire basée sur les modéles de niveaux
0 et 1 développés au chapitre précédent et s'intégrant dans un processus d'optimisation multidisci-
plinaire. A partir d'un ensemble de spéci cations de missions, nous souhaitons dé nir un appareil
proposant des performances de vol et des impacts environnementaux optimaux. Ces travaux s'in-
tegrent dans le second jalon du projet C.R.E.A.T.l.O.N.

Dans un premier temps nous allons utiliser les modéles de niveau 0 an de dé nir un premier
design d'hélicoptére a partir des spéci cations de missions. Cette initialisation donnera les premiéres
tendances de dimensionnement au niveau de modélisation supérieur. Le niveau 1 est utilisé a rneft
fectuer un dimensionnement des principaux éléments de I'hélicoptére comme le rotor principal, le
fuselage et le systéme de motorisation. Pour cela, il permet le calcul des objectifs d'optimisation
dé nis pour établir le design optimal. Le processus d'optimisation est multicritére et multivariable.

A n de sélectionner la technique d'optimisation adéquate, nous proposons dans ce chapitre une re-
vue bibliographique des principales techniques d'optimisation multi-objectifs. Nous justi erons alors
I'emploi d'algorithmes génétiques.

L'application des méthodes et chaines de calculs établies sera e ectuée sur le cas d'un hélicapté
non existant de transport lourd de passagers : le HO-90 dont les spéci cations et la mission sont
établies a partir d'une étude menée par la NASA a l'aide de I'outil NDARC : le H90. Les HO-90 et
H90 ont pour mission de transporter 90 passagers sur des distances supérieures a 1000 km.

129
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3.1 Un hélicoptere de transport lourd de passagers civils

3.1.1 Missions et spéci cations

L'application proposée pour illustrer la mise en place des méthodes de prédimensionnement et
d'optimisation est la conception d'un hélicoptére lourd de transport civil de passagers : le HO-90
pour Hélicoptere ONERA 90 passagers. Sa mission est de transporter 90 passagers sur une distance
franchissable d'au moins 1000 km & une vitesse minimale de 280 kim L'objectif du HO-90 est de
pouvoir concurrencer les avions sur des vols de type court-courrier (environ 1 000 km). Sur ce marché
les appareils a ailes xes les plus communs proposent entre 50 et 150 places. Face a ces aviondjdié
ptére posséde un inconvénient majeur : sa vitesse. En e et celle-ci dépasse rarement les 350 krafin
maximum contre 800 km/h environ pour les avions. Un vol court-courrier en hélicoptére devrait donc
étre deux fois plus long. Nous ne discuterons pas ici de la faisabilité économique d'un projet comme
celui-ci. Citons simplement qu'il est réaliste dans un contexte d'engorgement des aéroports. L'idée
est de proposer un moyen de transport capable de réduire la densité du tra c aérien en proposant
des vols régionaux a embarquement, décollage et atterrissage rapide en de multiples points d'intéréts
géographiques. Le temps nécessaire lors de I'embarquement des avions doit étre gagné en proposant
des héliports plus proches des clients, a la périphérie des villes notamment et des temps d'atten
réduits, I'hélicoptére ne nécessitant pas de piste pour les phases de décollage et atterrissage.

Il n'existe actuellement aucun hélicoptére cumulant ces capacités. Il y a bien des exemplessto-
riques : le Fairey Rotodyne a tenté I'expérience des vols commerciaux dans les années 1950 mais son
développement flt stoppé pour des raisons budgétaires. Le Mil Mi 26, encore en service a ce jour, en
photographie sur la gure 3.1 est I'appareil se rapprochant le plus du HO-90. Bien qu'il soit capable
de transporter plus d'une centaine de personnes dans des conditions sommaires, sa performance en
distance franchissable n'est seulement que de quelques centaines de kilométres. Les caractéristiques
et performances du Mil Mi 26 sont résumées dans le tableaB.1. Le dé posé par un concept tel que
le HO-90 n'est donc pas tant le nombre de personnes ou le rayon d'action, mais la combinaison de ces
deux facteurs & une vitesse de croisiére de I'ordre de 300 km/h.

Les spéci cations dé nies dans le tableau3.2 utilisées pour le dimensionnement du HO-90 pro-
viennent d'une étude de la NASA e ectuée avec I'outil NDARC. Dans [14] Wayne Johnson et Carl
Russel dimensionnent trois appareils a voilures tournantes : un convertible, un combiné (rotor prin-
cipal, rotor anti-couple, hélices propulsives) et un hélicoptére ayant la capacité de transporter 90
passagers sur 1000 km. Ce dernier est nommé H90, attention a ne pas confondre avec HO-90 dési-
gnant I'appareil concu dans C.R.E.A.T.I.O.N.. Le plan de vol d'une telle mission est a ché sur la
gure 3.2 Dans le cadre d'une collaboration entre la NASA et 'ONERA, les données de design et de
mission du H90 nous sont accessibles en plus de celles disponibles dans l'artidl€].[ L'intérét de cet
exercice pour C.R.E.A.T.1.O.N. est de pouvoir e ectuer une comparaison avec les résultats produits
par le NDARC an de valider la capacité de prédimensionnement de C.R.E.A.T.1.O.N.. Pour cette
these, le cas d'étude HO-90 / H90 est une base pour établir des méthodes de conception et d'opti-
misation des hélicopteres. Nous fournirons des résultats préliminaires de dimensionnement en n de
chapitre.
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Figure 3.1: Représentation du Mil Mi 26.

Performances du Mil Mi 26

Nombre de passagers max

Diamétre du rotor principal 32 m
Longueur / hauteur / largeur (m) 33.8/8.1/8.2
Performances du Mil Mi 26
Vimax 295 kneh
Veco 255 kmeh
Rayon d'action 800 km (masse max de carburant)
Plafond opérationnel 4600 m
Plafond stationnaire HES 1520 m
Vitesse maximale 295 km/h
Vitesse de croisiere 255 km/h
Masse maximale au décollage 56 tonnes
Charge utile max 20 tonnes
Motorisation 2 D 136 (2 11400 ch)
Personnel naviguant 56

82 (civils) ou + de 100 militaires

Tableau 3.1: Performances du Mil Mi 26.

3.1.2 Le concept H90 de la NASA avec NDARC

131

Une illustration du H90 est montrée sur la gure 3.3. A premiére vue, le H90 présente un fuselage
semblable a celui d'un avion avec un rotor en remplacement des ailes. Le rotor a 7 pales du H90
est une version mise a I'échelle de celui du UH-60 Black Hawk, I'nélicoptere multi-réles de l'armée

américaine.

Le dimensionnement du H90 est e ectué dans un processus itératif liant a la fois I'outii NDARC
et le code expert CAMRAD Il [19] comme le montre la gure 3.4. Dans un premier temps, NDARC
est utilisé pour e ectuer des balayages sur les principales variables de design que sont le coe ciete
(équation 3.1), la charge du disqueDL ( Disk

portance moyen adimensionné par la soliditéCyy =
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Spéci cations du design H90 =HO-90
Charge utile 90 passagers, i.e 9000 kg
Rayon d'action min 1000 km
Vitesse de croisiére 300 kmeh & l'altitude de croisiére
Type de missions Mission de type court courrier : décollage, croisiére a 12000 pieds
Point de vol et pro | de la mission H90 =HO 90
Point de vol 0 1 2 3 4 5
Ecart a ISA +20 +20 0 0 0 +20
Durée de I'étape 3min | 2min | a dét. | a dét. | a dét. 1 min
Vh 0 0 Vbe Veco Veco 0
V, 0 0 Vioc 0 a det. 0
Autres étapes
Réserve (autre aéropport) 182,2 km aVec, et 12000 ft
Réserve (urgence) 30 min & Veco €t 5000 ft
Cas de panne
Tenir un stationnaire (hors e et de sol) avec un moteur en panne a 1500 m et ISA +20

Tableau 3.2: Spéci cations de mission pour l'appareil de transport lourd de passagers civils H881O-
90.

Figure 3.2: Dé nition du pro | de vol du H90 =HO-90 présentés dans le tableaB.2. * V,,. est la vitesse
de montée optimale.

Loading )(équation 3.2) et le nombre de pales. Il en résulte une con guration de base choisie a
la main , c'est & dire sans algorithme d'optimisation, a partir de l'expertise de W. Jonhson. La
seconde étape utilise CAMRAD Il pour analyser di érentes solutions de géométries dé nies par des
paramétres du rotor principal plus ns tels que la loi de vrillage. Cela permet d'obtenir un lot de
rotors potentiellement utilisables. Dans un troisiéme temps de nouveaux calculs sont e ectués avec le
NDARC pour déterminer le rotor optimal parmi les di érents sélectionnés a I'étape 2. Ce choix est de
nouveau e ectué alamain alaide d'untracé de la gure de mérite ( FM ) en fonction de I'e cacité
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propulsive, notéelL=D, dé nie dans le chapitre précédent. A la n de I'étape 3, un rotor optimal est
donc caractérisé. Un dernier passage dans CAMRAD Il permet de créer un modele de substitution
précis des performances du rotor et utilisable dans NDARC. Ce dernier est utilisé a I'étape 1 an de
former une boucle.

Ce type de boucle itérative est un exemple de dimensionnement multi-niveaux. Toutefois elle fait
intervenir de nombreuses fois l'utilisateur et nécessite le regard d'un ingénieur disposant d'un large
domaine d'expertise tel que Wayne Johnson.

Une telle expertise n'est pas toujours disponible dans un processus de dimensionnement avant-
projet.

07w _ Vtho g — sz (3 1)
air Srotor U,%r 6 .
pL = Wmo (3.2)
Srotor

Le coecient Cyy= est xé avant le prédimensionnement a une valeur typique pour un hélico-
ptére : 0,09. Cela correspond &, = 0,54 alors que la base de données indique une valeur moyenne
de 0,464 avec un écart type de 0,068. La vitesse de rotation est déterminée pour permettre a I'appareil
d'atteindre les hautes vitesses, ce qui signi e une vitesse en bout de pale inférieure a 23G=sntout
en limitant l'impact sonore du rotor. En n la charge au disque est choisie de maniére a minimiser
la masse a vide et la masse de carburant. Pour le H90, le choix se xe a 10db? soit 48,82 kgem?.
Des considérations d'allongement des palesREc) entrent aussi en jeu dans le choix de la charge
disque. D'apreés les auteurs, ce dernier doit étre inférieur a 18. L'ensemble de ces paramétres permet
de déterminer les dimensions du rotor dont le rayon est d'environ 15 m. Le prédimensionnement du
NDARC établit une longueur de fuselage d'environ 33,2 m. Ses largeur et hauteur sont de 3 m. Cela
correspond aux dimensions du Bombardier CRJ 900. La masse de mission d'un tel appareil avoisine
les 35 tonnes dont 19 tonnes de masse a vide, 9 tonnes de charge utile et 5,5 tonnes de carburant
pour la mission. Le reste de la masse correspond au personnel naviguant et réserves de carburant. 4
moteurs ayant une puissance proche de 4000 ch (environ 3000 KW) sont nécessaires pour permettre
au H90 d'e ectuer sa mission.

Le tableau 3.3 présente deux masses globales d'appareil : la masse maximale au décollage admis-
sible au sens des normes de certi cation et la masse de mission. Dans NDARC il est postulé que la
premiére correspond a la seconde plus 15%. La masse de mission est la simple somme de la masse a
vide, de la masse de carburant et de la masse de charge utile.

D'un point de vue critique, ce principe de dimensionnement itératif et multi-niveaux est intéres-
sant, il permet de tirer prot des codes experts plus réalistes. Toutefois la boucle mise en place ne
fait pas appel a de véritables méthodes d'optimisation. De nombreux choix sont faits a la main et
nécessitent donc I'expertise de W. Jonhson. Des outils tels que NDARC ou C.R.E.A.T.l.O.N. doivent
incorporer l'expérience des ingénieurs dans les codes. L'objet du présent travail de recblee est de
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développer des modeles et méthodes mathématiques permettant non pas de s'a ranchir de ce besoin
d'expertise multidisciplinaire mais de l'incorporer au sein d'un outil d'aide a la conception prélimi-
naire.

Dans cette thése nous allons en e et introduire des méthodes d'optimisation capables de discerner
une ou plusieurs solutions en fonction des objectifs de minimisation et en tirant parti de I'expertise
inclue dans les codes de calcul. L'intervention humaine n'est bien évidement pas bannie, matle est
réduite, et surtout guidée dans les orientations, par l'accés a des résultats d'optimisation pertinents
et choisis.

Figure 3.3: Vue d'artiste du H90 dé ni par le NDARC (NASA).

Parameétres de design du H90
Nombre de pales 7
Rayon rotor 14,93 m
Solidité 0,137
Disk loading 48,82 kgFm?
Cw= 0,09
Unr 198 nFs
L H W 332 3 3m
Masse maximale au décollage 39300 kg
Masse de mission 33420 kg
Masse a vide 19000 kg
Masse de carburant 5440 kg
Masse de charge utile 8980 kg
Nombre de moteurs 4
Puissance maximale d'un moteur au decollage =~ 4020 hp

Tableau 3.3: Paramétres du H90 dé nis par le NDARC.
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Figure 3.4: Schéma d'optimisation du rotor du H90 traduit depuis [L4].
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3.2 Prédimensionnement au niveau 0

Au niveau O l'objectif est d'obtenir un premier design de Il'appareil et d'initialiser les calculs
d'optimisation du niveau 1. L'ensemble des parameétres de niveau 1 doit donc étre renseigné.

Dans la suite de ces études, nous allons chercher a déterminer la masse totale de I'appareil pour
e ectuer la mission. Cette masse de mission est di érente de la masse maximale que nous avons
régulierement utilisée au cours de chapitres précédents. La masse maximale au décollad§® o)
d'un hélicoptére est dé nie comme la masse maximale pour laquelle I'appareil est certi é capable de
préserver son intégrité dans tous les cas de vols. En toute rigueur, les pales, les moteurs et le fuselage
sont donc dimensionnés en accord avec cette masse maximale.

Dans l'application présente, nous allons considérer que la masse maximale au décollage est iden-
tique a la masse de mission. Cette position peut étre soumise a discussion. Elle fera I'objet de révision
lors de prochaines études. Néanmoins l'objectif ici est de mettre en place une méthodologie capable
de donner des résultats réalistes & un niveau de modélisation requérant peu d'information. L'ap-
proximation faite est donc acceptable dans un premier temps. En n précisons que le NDARC fait
la di érence entre la masse de mission et la masse maximale au décollage en employant I'équation
suivante : Wmto = Whission  1; 15.

Tout d'abord, donnons un apercu de la base de données sur les appareils de masse importante.
La gure 3.5 indique par rapport a la masse maximale au décollage et a la masse de charge utile
maximale les appareils de masse supérieure a 20 tonnes. Seulement 6 individus provenant de 4 familles
d'hélicoptéres di érents sont présents (S-64F, Mi 10 k=Mi 6, Mi 26, CH 53 K =CH 53 E). La question
de la légitimité de l'utilisation de modéles statistiques se pose. Néanmoins, c'est la seule procédure de
dimensionnement a faible niveau de connaissance dont nous disposons. |l faut ici considérer legau
0 pour les tendances qu'il donne plus que pour la précision des résultats.

Figure 3.5: Appareils de la base de données ayant une masse supérieure a 20 tonnes. Deux axes
apparaissent sur lesquels sont placés les appareils : la masse maximale au décollagk,) et la
masse de charge utile maximaleWpay max )-

3.2.1 Calcul de la masse maximale au décollage

La masse maximale au décollage est le parameétre le plus in uant dans le design d'un appareil.
Il s'agit donc de la premiere variable a déterminer. Dans le précédent chapitre, nous avons établi
I'équation suivante pour calculer la masse maximale au décollage :
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Winto = 6;5734 W09 (3.3)
Son application au HO-90 ayant une charge utile d'environ 9000 kg donne une masse maximale
au décollage de :

Wit = 26 278Kg (3.4)

Ce résultat sous estime nettement la masse envisagée par le NDARC a un niveau de modélisation
plus avancé. Il suit pourtant la tendance visible sur la gure 3.6. La loi statistique utilisée tient
seulement compte de la masse de charge utile. Elle ne considére pas la distance franchissable que doit
atteindre l'appareil. Or la masse de carburant pour des appareils de fort tonnage est importante, c'est
d'autant plus vrai pour un hélicoptére dédié au transport ayant un grand rayon d'action. La base de
données ne capturant pas la liaison entre la masse de charge utile, la masse de carburant et la masse
maximale au décollage, on ne peut estimer correctement la quantité recherch&¥ o .

Figure 3.6: Base de données des appareils en fonction de leur masse maximale au décollage et de la
masse de charge utile. La ligne verte correspond au modéle statistique utilisés par défaut au niveau 0

Une solution consiste a calculer la quantité de carburant nécessaire pour e ectuer les 1000 km
de maniére a appliquer une loi statistigue donnant la masse maximale au décollage en fonction de la
masse utilisable totale dé nie comme la di érence entreWm et la masse a videWempty :

Wuseful = Wmto Wempty

(3.5)
Wuseful = Wpay + quel + Wcrew

De cette maniére, I'in uence réciproque de la masse de charge utile sur la masse de carburant
est masquée car englobée dans une seule et méme madhges, . L'inconvénient est la nécessité de
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connaitre la consommation en carburant des moteurs pour le moment inconnue. De plus la base de
données ne présente pas les consommations des moteurs a vitesse de croisiere. Toutefois quelques
chi res sont disponibles pour le CH-53K, le prochain hélicoptére lourd de I'armée américaine. Il est
capable de soulever une charge utile de I'ordre de 13 tonnes sur un rayon d'action maximal de 205
km [50]. Le rayon d'action maximum réservoirs pleins soit 4 700 kg est de 841 km a 315 k. Cela
équivaut a une consommation horaire de 1 760 kdh a masse maximale. Cet appareil étant I'hélicoptére
lourd le plus moderne, nous choisissons de nous inspirer de ces chires comme hypothése de départ
pour calculer la quantité de carburant nécessaire pour e ectuer les 1325 km de la mission du HO-90
qui tiennent compte d'un éventuel déroutage vers un nouvel aéroport (185 km) et des réserves e
carburant (140 km).

Wiuel = 8328kg (3.6)

Ce résultat est donc a prendre avec précaution. En e et la masse de carburant que peut embarquer
cet appareil n'a pu étre véri ée avec une source d'information o cielle. Elle semble cependant réliste.
Il s'agit d'une premiére approximation réaliste de la masse de carburant a embarquer.

Wusefu| = 17 328 kg (3.7)

La base de données fournit une loi donnantVy, en fonction de Wysefyi avec un coe cient de
détermination de 0,9395 :

Wmto = 2;1862 Wysetul (3.8)

On peut donc estimer la masse totale de I'appareil a environ :

Wt = 37 882Kkg (3.9)

Ce résultat coincide avec l'estimation du NDARC qui propose une masse de mission d'environ
33400 kg. Ce chire constitue donc une base de départ réaliste. Au niveau 1, cette masse de design
pour la mission considérée sera évaluée avec plus de précision en décomposant en sous-systéemes
I'appareil et en calculant la quantité de carburant nécessaire pour la mission compléte.

3.2.2 Calcul des dimensions du rotor

Dans la chaine de calcul de niveau 0, I'étape succédant au calcul de la masse maximale au décollage
est la caractérisation des dimensions du rotor avec les variables suivantes :
Rmr : rayon du rotor principal
Cmr - corde moyenne du rotor principal
bnr : nombre de pales du rotor principal
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Umr et Nty @ respectivement la vitesse en bout de pale et régime de rotation du rotor principal.
Ces dimensions sont absolues et ne dépendent pas d'une quelconque masse de carburant ou
masse de charge utile. Elles sont principalement liées a la masse maximale de I'appareil. Le rayon
rotor est calculé en fonction deWo Suivant la loi statistique suivante :

Rmr = 0;44 W23% (3.10)

Cela donne pour le HO-90, un rayon de 13,70 métres. Concernant la corde moyenne des pales du
rotor principal, la base de données indique un allongement moyen des pales de l'ordre de 17. Cela
concorde avec les indications de la NASA concernant le H90. En utilisant un allongement de 17, on
trouve une valeur de la corde moyenne des pales égale a 0,80 métres.

Dans la procédure de dimensionnement de niveau 0, la vitesse en bout de pale est un paramétre
dépendant des conditions de vol et notamment de la vitesse du son :

Umnr = Rmr = @ Cson  Vmax (3.11)

L'appareil est congu pour réaliser sa mission de prédilection a 12000 ft (i.e environ 3660 m). Il
faut donc considérer la vitesse du son a cette altitude en condition d'atmosphére standard ou ISAO.

Cson(3700m) = 326 m=s (3.12)

Le coecient a de I'équation 3.11 est valable pour la moyenne des hélicoptéres de la base de
données. Ce facteur indique le rapport entre la vitesse maximale en bout de pale et la vitesse du
son. Plus il est éleve, plus les pales pourront s'approcher de la vitesse du son et proposer dorec d
meilleures performances. Nous choisissons de l'augmenter a 0,9 pour atteindre une vitesse locale de
l'air en bout de pale en vol stationnaire égale a 216 m/s.

Le nombre de pales est nalement déterminé par le coe cient de portance moyenC,,. Nous
suivons les recommandations du NDARC en choisissan€;,, = 0,55, équivalent a Cw= = 0;091.
Ce coe cient est utilisé dans les conditions les plus contraignantes pour I'appareil : le décollage par
temps chaud : ISA +20°C a 1525 m. On obtient dans ces conditions un nombre de pales égal a 8.
Cela constitue une valeur acceptable dans le cadre de ce travail préliminaire. Ce nombre de pales n'a
pas d'impact & ce stade. Au niveau 1, nous ré-optimiserons ce paramétre.

3.2.3 Calcul des dimensions du fuselage

De maniére conservatrice, le design de fuselage d'un hélicoptére de transport civil lourd se rap-
proche du point de vue purement géométrique du fuselage d'un avion de capacité équivalente. De
maniére classique, les 90 passagers sont disposés sur deux rangées de deux siéges séparées par un
couloir comme l'indique la gure 3.7. Les dimensions de la cabine, hors soute et poste de pilotage
devraient donc étre équivalentes. Néanmoins pour étendre I'exercice d'application des lois statistiques
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du niveau 0, nous calculons longueur et hauteur du fuselage a partir de la base de donnéessGer-
nieres s'expriment en fonction de la masse de I'appareil et des dimensions du rotor selon les équations
suivantes :

Lius =1;73+1;23 10 * Wpo +0;768 (2 R) (3.13)

Hius =0;99+6;83 10 ° Wy +0;13 (2 R)+0;0756 Lgys (3.14)

Les calculs donnentLs,s =27;40 m etHs,s = 9,2 m. Notons que la base de données renseigne
la hauteur totale, rotor compris. Le bombardier CRJ 900 dont est tiré la gure 3.7 mesure pres de
36 métres de long et fait 7.5 métres de haut. Les ordres de grandeur sont donc réalistes. Les valeurs
issues de la base de données sont compatibles. On note toutefois une hauteur trop élevée a ce stade du
dimensionnement. Au niveau 1, le module architecture et géométrie introduit un calcul des dimensions
basé sur le dimensionnement de la cabine passager et propose des résultats plus réalistes. La hauteur
totale pourra étre estimée en calculant depuis la base de données le diamétre du rotor arriére.

Figure 3.7: Disposition des siéges pour un avion de transport civil de 86 places.

3.2.4 Puissance requise au stationnaire

La base de données permet de calculer, en fonction de la masse totale, la puissance disponible au
décollage P:o). Celle-ci correspond a la puissance des moteurs dans cette phase de vol pondérée par
le nombre de moteur :

Pio (kg)=0;282Wnie (kg) 48740 (3.15)

Le calcul donne une puissance totale (sans prise en compte du nombre de moteurs) de 10628 KW.
Il s'agit d'une puissance élevée pour un hélicoptere mais en accord avec la taille de I'appareil.
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3.2.5 Conclusions

Le prédimensionnement du HO-90 au niveau 0 fait apparaitre les limites de l'utilisation de la base
de données. Celle-ci est composée de peu d'individus a haute masse et rend les prédictions statistiques
moins légitimes. D'autre part pour les appareils lourds, la méconnaissance de la liaison existante entre
masse de charge utile et masse de carburant rend la prédiction de la masse maximale au décollage
hasardeuse. Cela justi e I'utilisation de I'extrapolation des données d'un appareil réel le CH-53K pour
le calcul de Wno -

La comparaison avec des résultats de niveau 0 et le H90 du NDARC sur la gur8&.8 montre des
estimations nalement cohérentes et réalistes, et ce malgré le manque de représentativité de la base
de données. Il existe tout de méme des di érences signi catives au niveau des dimensions du flagge
avec une sous-estimation de environ 20% de la longueur et une sur-estimation de plus de 50% de
la hauteur, visible sur le diagramme de la gure 3.8. Globalement le design du HO-90 au niveau 0
s'écarte de 18% du H90. La conception de niveau 0 donne un premier apergu jugé cohérent.

Figure 3.8: Résultats pour un appareil de transport de passagers : HO-90 obtenu avec le niveau 0 de
C.R.EAT.LO.N..

Les résultats produits au niveau 0 ont le rble de donner des tendances, fournir une initialisation
a l'aveugle sur un concept. Sans considérer la comparaison avec le NDARC, nous sommes capable
de dire qu'un appareil devant transporter 90 passagers sur plus de 1000 km pésera de 30 a 40 tonnes
avec un diamétre rotor avoisinant les 30 métres. Cela permet en outre d'initialiser les prochains calculs
de niveau 1 en précisant des gammes de variation des variables d'optimisation. Ces problématiques
sont abordées dans la partie suivante.

3.3 Prédimensionnement et optimisation au niveau 1

Le niveau 0 donne un apercu global de ce que peut étre un hélicoptére de transport lourd de 90
passagers. Cependant cette vision du concept reste peu précise car extrapolée a partir d'une base de
données et de lois statistiques. Les résultats bien qu'en accord avec le concept de la NASA méritent
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d'étre évalués en utilisant des modeles plus précis tels que ceux proposeés par le niveau 1. L'alife
est donc d'aller plus loin en proposant une conception préliminaire entierement optimisée par rapport
aux spéci cations et a la mission de l'appareil. La démarche présentée utilise le HO-90 comme cadre
d'application mais les méthodes peuvent s'appliquer a d'autres concepts d'hélicopteres.

3.3.1 Le probléeme d'optimisation

La mission du HO-90 dé nie dans le tableau3.2 pose des spéci cations en termes de charge utile,
de rayon d'action, de vitesse de croisiére. L'enjeu du probléme d'optimisation est de dé nir un appareil
dont les dimensions sont optimisées pour répondre au besoin sus-cité. Cela passe par la dé nition d'un
probléme comprenant des objectifs d'optimisation, des variables de design et des contraintes. Nous
détaillons leur choix dans la suite.

3.3.1.1 Le choix des objectifs

Le HO-90 répond a une mission de transport. Dans ce secteur l'une des problématiques actuelles
des plus brilantes est la réduction de la consommation en carburant. Optimiser cette quantité est
donc opportun lors de la conception préliminaire d'un hélicoptére. Dans le cas présent, la quantité de
carburant Ws,e est calculée sur la phase de mission la plus longue et la plus dimensionnante : le vol
de croisiére qui dure 1000 km.

Le mission du HO-90 le destine a e ectuer le décollage le plus proche possible des clients et donc
des villes. Ces derniéres sont aujourd'hui trés impliguées dans la limitation des nuisances sonores.
La phase d'approche, c'est-a-dire lorsque I'hélicoptére s'approche du sol est I'une des plus bruyantes
lors du vol d'un appareil et donc la plus dimensionnante. Il y a donc un intérét indéniable a limiter
I'émission de bruit durant cette phase de vol en optimisant un facteur acoustiqué-,co, déterminé par
le module impact environnemental .

Comme troisiéme objectif d'optimisation, nous avons choisi la masse a vide. En premiére approche,
nous pourrions nous poser la question de la nécessité d'optimiser la masse a vide et la masse de
carburant. Il parait cohérent de dire que plus l'appareil est Iéger moins il consommera de carburant.
Cela reste vrai sur de grandes échelles de masse, c¢a I'est moins dans un cas comme le HO-90. En
e et, comme nous le verrons plus tard, les performances de vol s'améliorent (i.e. la puissance requise
diminue) lorsque le rayon du rotor augmente. En revanche la masse des pales et du mat constituant
prés de 10 % de la masse maximale augmente. Le design minimisant la masse a vide et la masse de
carburant n'est pas nécessairement identique. il y a donc un intérét a coupler I'optimisation dé\s
et Wempty - En n citons que la masse a vide re ete I'amplitude des colts de développement.

Des fonctions d'optimisation plus théoriques tels que la maximisation de la vitesse de croisiére,
de la gure de mérite du rotor au stationnaire ou de I'e cacité propulsive pourraient également étre
choisies. Nous avons préféré choisir les aspects plus pragmatiques de la mission d'un hélicoptére de
transport avec les trois objectifs de minimisation suivants :
minimiser la masse de carburant Ws,e nécessaire,
minimiser la masse a vide Wempty ,
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minimiser le facteur acoustique Facou.

3.3.1.2 Le choix des variables d'optimisation

Le rotor principal est le systéme le plus in uant sur les performances d'un hélicoptere. Il détermine
au moins 80 % de la puissance requise en vol stationnaire, ce chire se réduit a environ 50 % en vol
d'avancement a vitesse élevée comme le montre la gur2.26du chapitre précédent. Il est donc naturel
de choisir des variables d'optimisation associées a cet élément.

le rayon du rotor : Ry

la corde moyenne des pales Cyr

le nombre de pales by,

le régime de rotation Nrp, ou la vitesse en bout de paldJp,

Le choix de ces variables pose des conditions sur le choix de la technique d'optimisation. Elle doit
étre capable de gérer plusieurs variables discrétes ou continues en méme temps, avec des contraintes
sur les espaces de variation.

Dans la base de donnéedy,r est compris entre 2 et 8. Pour I'étude HO-90 au niveau 0, nous
avons trouvé de maniére statistiqueby,,, = 8. Le concept H90 de la NASA en comporte 7. Il est donc
raisonnable de penser que le nombre de pales optimal doit étre dans l'intervalle discret [6 ;8]. Le
rayon rotor déterminé au niveau 0 est de 13,1 métres. Dans cette étude de niveau 1, nous admettons
une variation autour de cette valeur, a n de laisser a I'optimiseur une grande latitude de recherche.
Nous choisissons une variation d&R,, entre 10 et 20 metres. La corde des pales pourrait étre choisie
en fonction d'un allongement xé et d'un rayon rotor optimisé. Il est toutefois intéressant de pouvoir
trouver l'allongement optimal pour ce probleme. Cela implique de laisser libre la variation de la corde
entre 0,5 et 1,5 metres. Ces deux valeurs cadrent bien la valeur initiale obtenue au niveau 0. En n
nous allons chercher la valeur optimale de la vitesse de I'air en bout de pald,,; dans une gamme de
variation dé nie entre 200 et 230 m-s.

3.3.1.3 Les contraintes

Certaines combinaisons des variables d'optimisation peuvent aller a I'encontre de contraintes struc-
turelles ou aérodynamiques. Dans les gammes de variation des variables dé nies dans la partie pré-
cédente nous pouvons imaginer un rotor de 20 métres de rayon ayant une corde de 0.5 métres. Il en
résulte un allongement des palefR=c = 40. Un tel rotor présenterait des caractéristiques structurelles
non appropriées pour un hélicoptére. Il faut donc dé nir des contraintes structurelles sans quoi I'op-
timisation pourrait fournir un résultat mathématiquement able mais physiquement infaisable. Au
niveau 1, la description des pales et du rotor rend impossible l'utilisation de codes expert permettant
de contraindre l'allongement des pales. C'est pourquoi nous xerons a ce niveau, des bornes prove-
nant d'une étude de la base de données (cf. parti.1.3.3. Pour le dimensionnement du HO-90 nous
allons prendre 10< R=c < 20. Le NDARC ne comporte pas de modéle de structure des pales. Par
conséquent, une contrainte supérieure sur l'allongement est imposée de la méme facdrR=c 18 [14)].
Dans C.R.E.A.T.I.O.N., au niveau 3 de modélisation, un prédimensionnement plus précis de la pale
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sera e ectué du point de vue aérodynamique : choix et répartition des pro Is, loi de vrillage, loi de
corde... Et du point de vue dynamique des structures : masses, inerties, modes propres de la pale.

La masse maximale au décollage varie au cours de I'optimisation en fonction des dimensions du
rotor, de la consommation de carburant et de la masse des moteurs. An de ne pas produire des
appareils jugés trop lourds, nous contraignondVm, & rester sous la barre des 50 tonnes.

3.3.1.4 Récapitulatif du probléme d'optimisation

Le tableau 3.4 présente un récapitulatif des di érentes fonctions objectifs, variables d'optimisation
et contraintes utilisées pour l'optimisation. Le choix de la méthode est principalement contraint par
la multiplicité des fonctions a optimiser. Dans le cas présent nous allons devoir explorer les méthodes
d'optimisation multi-objectifs capables de prendre en compte des contraintes et des variables a la fois
discrétes et continues.

Objectifs d'optimisation

Min( Wsyel ) Minimisation de la quantité de carburant
Min( Facou) Minimisation de l'impact acoustique sur une phase d'approche
Min( Wempty ) Minimisation de la masse a vide
Variables d'optimisation
Rmr 2 [10;20] Rayon du rotor principal entre 10 et 20 métres
Cmr 2 [0;5;1;5] Corde moyenne du rotor principal sur une phase d'approche
bnr 2 [6; 8] Nombre de pales entre 6, 7 et 8
Umr 2 [200;230]| Vitesse de rotation en bout de pale comprise entre 200 et 230 +8
Contraintes
R=c2 [13; 20] Allongement entre 10 et 20
Wmto 50 Masse maximale inférieur a 50 tonnes

Considérations a prendre en compte dans le choix de I'optimiseur
Multi-objectifs
Multi-variables
Variables discrétes
Prise en compte des contraintes

Tableau 3.4: Tableau récapitulatif des paramétres d'optimisation

3.3.2 L'optimisation multi-objectifs
3.3.2.1 La notion d'optimalité au sens de Pareto
Un probléme d'optimisation multi-objectifs consiste a optimiser simultanément plusieurs fonctions.

Marler [51] en propose la formulation suivante :

H _
min F (x) = F1(x); F2(x); ;Fk(x)IT (3.16)
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Avec les contraintes :

g(x) 0 j=1;2, ;m (3.17)
h(x)=0; 1=1;2 e
Dans cette dé nition, k est le nombre de fonctions a optimiserm est le nombre de contraintes
d'inégalité et e le nombre de contraintes d'égalité. On peut noterx = (Xz;:::;Xn) lI'ensemble des
variables de design oun est le nombre de variables d'optimisation indépendantesx évolue dans
I'espace de décisionF (x) est un vecteur de fonctions objectifs ou fonctions de co(t tel qud=i(x) :
EN! EL

Le point x; désigne une solution de la minimisation de la fonctionF;(x). On appelle I'espace de
faisabilité des variables, I'ensemble des points respectant les contraintes du probléme, il est donné
par :

X ixkg(x) 0 j=1;2:5m; hy(xX)=0; 1=1;2:e (3.18)

L'espace des critéres atteignables est noté :

Z  fF(x)kx 2 Xg (3.19)

On note de mémez; correspondant a l'image dex; dans I'espace des objectifs. Certaines techniques
utilisent un point utopique c'est-a-dire non atteignable par l'optimisation dans I'espace des fonctions
objectifs : z{'. Le point utopique peut étre par exemple l'association des meilleurs valeurs pour chaque
objectif. Un point opposé a celui ci est le point de nadir que l'on notezi”‘"“’I pour nadir cumulant les
plus mauvais objectifs désirés.

Dans un probleme a deux objectifs une solutionA peut étre l'optimum de la fonction Fj, et
guelconque pourF, au contraire d'une solution B minimisant F, et laissant F; divers. La question
de la notion d'optimalité se pose alors : Quelle est la solution optimale ? Di érents points de vue
peuvent s'aronter. La dé nition la plus couramment admise est celle proposée par Pareto en 1906
et qui dé nit un ensemble de solutions non dominées :

Solution non dominée  ou Pareto optimale : une solutionx domine une autre solutionx si les
conditions suivantes sont véri ées :Fij(x) Fij(x )8i 2 1;::;;k et 9i 2 1;:::;k tel que Fi(x) > Fi(x ).
Une solution x2 dominant une solution x? se note :x2  x” et I'ensemble des solutions dominantes
forment le front de Pareto.

Concrétement cette dé nition stipule qu'il existe une variété de points pour les quels il n'est pas
possible de trouver un obijectif meilleur sans dégrader un autre. L'ensemble des points dominants
forme une frontiere nommée front de Pareto qui peut étre continue ou continue par morceaux.

La gure 3.9montre un exemple illustrant le front Pareto parmi un ensemble de solutions optimales
et non optimales. Elles sont obtenues a partir d'un probléme de test des algorithmes d'optimisation
multi-objectifs Schaer N1 [ 52]. Les solutions non optimales, telles que le point C, sont a chées
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en bleu. Pour chacun de ces points il existe une solution ayant soit un meilleur objectiF1, soit un
meilleur objectif F,. Les solutions optimales telles que A et B sont a chées en rouge. Elles dé nissent
la frontiére de Pareto. Sur ce front, il n'est pas possible d'améliorer un objectif sans dégrader un autre.

Les solutions dominantes sont autant de résultats valables, utilisables par l'ingénieur sans discer-
nement. Dans la pratique il faut faire un choix, nous allons discuter de ce point dans la parti€.3.2.3

Figure 3.9: Exemple de front Pareto pour un probléme test de type Schaer N1 .

3.3.2.2 L'équilibre de Nash

Di érentes dé nitions de l'optimalité pour un probléme multi-objectif sont possibles. L'optimalité
au sens de Pareto recherche un compromis entre les objectifs. L'équilibre de Nash introduite par
I'économiste, mathématicien et prix Nobel (1994) J. F. Nash, se base sur une approche di érente :
I'optimisation multi-critéres non coopérative. Le principe consiste a identi er des joueurs d'un jeu de
table ou de cartes aux objectifs d'optimisation. Minimiser son objectif revient a tenter de gagner la
partie. Les variables d'optimisation sont alors les cartes de chaque joueur. L'algorithme d'optimisation
se déroule comme un jeu, en plusieurs manches a limage d'un processus itératif. Le processus en
pseudo-code décrit dans la suite donne une dé nition de I'équilibre de Nash.

Soit m joueurs associés chacun a l'une des fonctions objectif§(X );i = 1;:;k et X = (X1;:::Xp)
I'ensemble des variables a optimiser. Chacun travaille sur une partie non nulle de lI'ensembbé. Les
parties non utilisées par un joueur sont donc gérées par les autres. A la n de chaque itération, les
joueurs mettent a jour simultanément I'ensemble X des variables optimisées. Le processus s'arréte
lorsque les vecteurs de variables de chaque joueur sont identiques. Plus concrétement, le ggssus
suit les étapes suivantes comme décrit dan$f], présentant une application a 'optimisation de forme
d'ailes d'avion.
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1. Itération i = 0.
Soit deux joueurs associés aux objectif&1(X) et F»(X) utilisant les variables de I'ensemble
X =(x!;x}). La premiére étape consiste a initialiserX .
2. Itération i.
Les joueurs 1 et 2 optimisent leur fonction objectif en travaillant sur leur variable associée,
respectivementx; et X :
Joueur 1 :minF y(x3; x5 1 (3.20)

Joueur 2 :minF 5(x} 1;xy) (3.21)

A la n de cette itération, on obtient I'optimal donné par le joueur 1 : X} et le x, optimal donné
par le joueur 2 : xb,.

3. Le vecteur X est mis & jour : X = (x;xb) puis distribué aux joueurs.

4. Dans un troisieme temps, la convergence est testée.
Si les ensembles de variables fournis a la n de I'étapé par chaque joueur sont identiques,
le processus s'arréte, sinon une nouvelle itération démarre (retour a I'étape 2). Le critére de
convergence peut étre dé ni par I'équation suivante :

(xh ) ) (3.22)

Le processus itératif aboutit donc sur un design pleinement optimisé vis-a-vis de chaque objectif.
Il est la combinaison des meilleurs résultats de chaque joueur.

La méthode a été testée en toute n de thése mais par manque de temps n'a pu permettre
d'aboutir sur des résultats consistants. Il est noté dans les perspectives de creuser ce champ d'étude
d'optimisation multi-objectifs et multidisciplinaire. Notons en n que les travaux [ 54] et la these d'Enric
Roca Leon en cours a I'ONERA, exploite le sujet. Elle étudie les équilibres de Nash pour l'optimisation
aérodynamique de la forme d'une pale d'un rotor.

3.3.2.3 La classi cation des méthodes d'optimisation multi-objectifs

Les solutions d'un probléme d'optimisation multi-objectifs sont, sauf cas spéci ques, réparties sur
un front Pareto et sont toutes équivalentes. Dans la pratique, I'utilisateur ne peut pas se contenter
d'établir une liste de solutions faisables et doit déterminer une solution unique et optimale de design.
Comment e ectuer un choix ? Cette question est au centre des préoccupations du décideur Pour
progresser, ce dernier peut dé nir des priorités parmi les fonctions gu'il souhaite optimiser. C'est une
position assez naturelle dans le domaine de l'ingénierie. Par exemple, concernant 'optimisation du
HO-90 on pourrait indiquer qu'il est prioritaire de minimiser la masse de carburant embarquée puis
le facteur acoustique et dernierement la masse a vide. Les méthodes associées a une priorisation des
objectifs sont les méthodes d'optimisation avec préférences. Au contraire, il peut étre impossible ou
non désiré d'établir une hiérarchie des objectifs. On parle de méthode d'optimisation sans préférence.

Miettinen [ 55] propose de classer les méthodes en fonction du choix d'une préférence ou non dans
les objectifs d'optimisation. Il catégorise ensuite les méthodes avec préférence selon la position du
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choix en fonction de l'optimisation. En e et, la préférence peut étre établie avant I'optimisation.
On considere alors une méthode de décision dite priori. Le décideur transforme alors le probléme
multicritére en un probléme monocritére. La conséquence immédiate est que I'on n'obtient pas la
totalité du front Pareto mais un point sur celui-ci.

A l'opposé de la position a priori se trouve la décisiona posteriori. Dans ce cas, le décideur
n'e ectue aucun choix dans un premier temps, il laisse I'optimiseur calculer I'ensemble, ou une section
du front de Pareto. C'est a lissue de cette recherche qu'il prend une décision en appliquant de
préférences. Il peut alors utiliser des méthodes similaires aux techniques utilisées dans le cadre
priori. En e et, l'utilisateur doit toujours faire un choix et optimiser les criteres en fonction de ces
préférences. La principale di érence est qu'il n‘agit plus dans I'espace de faisabilité, il recherchene
solution directement sur le front Pareto. Certaines méthodes de décisioa priori sont donc utilisables
a posteriori.

Derniére possibilité, I'utilisateur fait des choix durant I'optimisation. Cela dé nit les méthodes de
décision progressives ou interactives. Dans cette classe de méthodes, le décideur inue en temps
réel sur la direction prise par l'optimiseur par rapport aux préférences établies sur les fonctions
d'optimisation. Cela nécessite un contréle permanent sur le processus d'optimisation donc ce dernier
ne peut étre long.

3.3.2.4 Le champ d'étude de cette thése

Le but de cette partie de la these est d'établir une chaine de calcul capable de prédimension-
ner un hélicoptére a partir d'une feuille blanche. Cela nécessite de répondre a des proflatiques
d'optimisation multi-objectifs. Dans le cadre de cette these il parait ambitieux d'explorer I'ensemble
des techniques possibles. Aussi nous ne dressons pas ici un panorama exhaustif de I'ensemble des
méthodes existantes. Les méthodes progressives ou interactives ne seront pas abordées. Néanmoins,
un lecteur intéressé par ces derniéres peut se référer a la référenbé][ De méme un lecteur intéressé
par une revue plus exhaustive des techniques a priori et a posteriori avec ou sans préféremmirra
se reférer a de Marler $1].

3.3.3 Les méthodes a priori

Les méthodes dites a priori orientent le choix d'une solution nale avant d'e ectuer l'optimisation.
L'utilisateur décide alors d'inclure dans son probleme une préférence ou une priorité dans I'optimisa-
tion des objectifs. Ces choix interviennent couramment dans les problémes d'ingénierie ou les exize
métiers sont capables de déterminer les objectifs qui prévalent. Parmi I'ensemble des méthodess-
sibles, on retrouve régulierement deux formulations des problémes multicritéres :

les méthodes de type agrégation des objectifs dans un critére unique,
les méthodes de transformation des objectifs en contraintes.

3.3.3.1 Les méthodes agrégatives

L'approche de ces méthodes est d'établir une norme du vecteur regroupant toutes les fonctions
objectifs. Cette norme prend la forme classique d'une somme exponentielle dy détermine le type de
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normalisation. Par exemple 2 donne la norme ou distance euclidienne. La formulation la plus simple
est donnée par I'équation3.23 C'est la méthode de la somme exponentielle pondérée.

ce=_ i FX (3.23)

Dans cette équationCG est le critére global a minimiser,F; sont les fonctions objectifs etp est
le poids associé a chaque fonction. Il est a noter que si les poids sont tous unitérés, alors aucune
préférence n'est établie et nous sommes en face d'une méthode d'optimisation multi-objectifs sans
préférence. Si tous les poids sont positifs alors la minimisation permet d'obtenir un point unique de
I'ensemble Pareto des solutionsq1]. Les poids permettent de prioriser les objectifs. L'utilisateur a
toute latitude dans le choix du vecteur . Généralement la somme des composantes du vecteur de
poids est égale a 1 et ces derniéres sont positives. Etablir I'un des poids a 0 consiste donc a annuler
I'in uence de la fonction associée dans le choix de la solution optimale. Une variation de et des! ;
permet trouver di érentes solutions du front Pareto. Le choix des poids est un probléme abordé par
de nombreuses études. Elles sont notamment citées dars]].

Certaines extensions de cette méthode introduisent le point utopique. Le point utopique permet de
dé nir une direction d'optimisation. La solution optimale est celle qui minimise alors la distance entre
le point utopique et la solution optimale (faisant partie du front de Pareto provenant du probléme
multi-objectifs de départ). Le calcul de la distance est explicité dans I'équation3.24.

h Xk i
CG= LP(Fi(x)  z)P
i=1

=1l

(3.24)

En faisant tendre p vers I'in ni, on obtient la formulation de I'équation 3.25 aussi connu sous le
nom de méthode min-max ou de Tchebyche

CG =min max Fi(x) z (3.25)

Une formulation sans préférence des équation3.24 et 3.25 peut étre obtenue en supprimant les
poids! ;.

Les méthodes a base de sommes pondérées possedent plusieurs inconvénients. Premiérement elle
forcent I'utilisateur a établir des poids pour les fonctions sans avoir la garantie d'un résultat satisfai-
sant. Cela pousse le décideur a relancer le processus d'optimisation plusieurs fois jusqu'a l'acquisition
d'une solution satisfaisante en testant di érentes con gurations de poids. Un autre inconvénient est
gue les sommes pondérées ne donnent pas accés aux points sur un front Pareto non convé&& [
ou non continu. Cela peut arriver lorsque certaines variables d'optimisation sont discrétes. En n,
les techniques d'agrégation possedent un inconvénient pratique : I'inhomogénéité des dimensions des
objectifs. Il parait di cile d'optimiser la somme pondérée d'une masse en kilogramme et d'un facteur
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acoustique en décibel. Dés lors une normalisation est nécessaire pour adimensionner et normaliser
les objectifs. Or la normalisation des objectifs peut étre dicile a e ectuer lorsque I'on ne connait
pas bien (a priori) I'espace de variation des solutions. On peut imaginer une normalisation entre le
point utopique et le point de nadir mais eux non plus ne sont généralement pas connus a ce stade d
I'optimisation.

3.3.3.2 Les méthodes de transformation des objectifs en contraintes

La précédente classe de méthodes permettait de transformer un probléme multi-objectif en un
probléeme monocritére en sommant les objectifs. La préférence étant signi ée par la présence ou
non de poids. Une autre voie considére le probléme multi-crittres comme une succession d'un ou
plusieurs problémes monocritéres. Les objectifs délaissés se comportent alors comme des contraintes
d'optimisation.

Y. Collette et P. Siary [56] présentent plusieurs formulations empruntant cette voie. La méthode
du compromis ou contrainte " [55 propose de choisir un objectif prioritaire ainsi qu'un vecteur de
contraintes a respecter pour les autres objectifs. Le probléme d'optimisation devient mono-obijectif et
I'on rajoute de nouvelles contraintes. Le probléme dé ni dans I'équation3.16 devient :

min F (x) = min F1(x) (3.26)

Avec les contraintes :

Fo(x) 2, S F(X) «
g(x) 0 j=1;2 m (3.27)
h(x)=0;1=1;2 e

Ces contraintes agissent sur le front Pareto comme des limites d'exclusion. La gur8.10 montre
le front Pareto du test de Scha er N1 avec deux contraintes di érentes sur F2.

Dans de nombreux problémes d'optimisation pratique de conception préliminaire, il existe un ordre
implicite ou une hiérarchie entre les objectifs. Le but des méthodes lexicographiques est d'exploiter
cet ordre pour optimiser successivement les fonctions de codt. L'algorithme d'optimisation suit le
processus suivant :

La composantei représente une position dans la chaine de 'optimisation eF; (xj'-’) est I'optimum
évalué apres laj ®™ optimisation. Apres la premiére optimisation, j =1;i =2 , on optimise alors la
deuxieéme fonction dans l'ordre établi en respectant une contrainte d'inégalité sur les résultats de la
premiére optimisation :

Etape i =1 : Optimisation de F1(X)

Etape i =2, j =1 : Optimisation de F»(x) en respectantFi(x) Fi(x})

Etape i = k;j = k 1 : Optimisation de F(x) en respectant F1(x) F1(x3)
Fi 1(x¢ 1)
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Figure 3.10: Front Pareto du probléme Scha er N1 et di érentes contraintes donnant les solutions A
ou B.

Miettinen [55] prouve que la solution d'une optimisation par la méthode lexicographique est Pa-
reto optimale. Cette méthode est donc intéressante si I'on est capable d'établir un ordre dans les
fonctions a optimiser. Toutefois, il est probable que les fonctions les moins importantes ne soient pas
optimisées. L'algorithme peut, dés la premiére étape, converger vers une solution faiblement Pareto
optimale, c'est-a-dire qu'il n'est pas possible de trouver un design améliorant les autres fonctions
sans en dégrader au moins une, c'est-a-dire violer une contrainte. Dans ce cas, I'optimisation s'arréte
et les autres objectifs n'in uencent pas la solution. On obtient une solution partiellement optimisée.
Pour pallier cet inconvénient, Waltz (1967) et Osyczka (1978) $7] proposent d'ajouter une relaxation
sur les contraintes. C'est ce que I'on appelle une formulation d'optimisation hiérarchique relaxée. Le
processus devient donc :

)r(2|>r(1Fi(x)

Avec F(x) F(x)+ j; j=i 1=1;2 ;i 1 et i<l i=2; ;k (3.28)

La relaxation symbolisée par le facteur ; permet d'accroitre I'espace de faisabilité apres chaque
optimisation ainsi que pour les étapes suivantes. Le probléme de convergence prématurée observé sur
la méthode lexicographique classique est donc maitrisé par le choix de.

C'est un caractére des méthodes de décision interactives : le décideur a la possibilité d'observer
pour chaque fonction d'optimisation les designs optimaux et d'in uer sur la recherche. Contrairement
a l'optimisation lexicographique simple, il est possible de trouver des solutions non optimales au
sens de Pareto a cause de la relaxation. Méme si le choix de la solution est maitrisée tout au long du
probléme, il peut étre génant d'aboutir sur une solution non optimale au sens de Pareto. L'optimisation
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est mathématiqguement peu étudiée en raison de la non-optimalité des solutions comme lindique
Marler [51].

Les méthodes avec contraintes peuvent se passer de l'introduction de poids et ne néctsti
pas de rendre sans dimension les objectifs. Elles se basent sur la transformation des objectifs en
contraintes. Il s'agit d'une approche pratigue dans le sens ou l'on produit un résultat respectant
des préférences établies de maniere précise. Mais encore une fois, sans connaissance sur le preplé
comment établir les contraintes? La méthode hiérarchique répond a cette question en optimisant
de maniére séquentielle chaque objectif en utilisant des contraintes sur les objectifs déja optimisés.
C'est une formulation séduisante dans le sens ou I'on maitrise les solutions obtenues. En revanche
cela nécessite plus d'action de la part de I'utilisateur et surtout, il n'y a pas de garantie d'obtenir un
résultat optimal au sens de Pareto. Toutefois, dans le cadre d'une étude a posteriori, directement sur
un front de Pareto cette technique peut se révéler utile et facile a mettre en +uvre, tout en assuran
I'optimalité.

3.3.3.3 Les autres méthodes

La méthode du but a atteindre propose une formulation qui s'inspire des deux classes présentées
ci-dessus. La démarche consiste a xer un point initial dans I'espace des fonctions objectifs, xer un
direction de recherche a travers un systéme de poids et de minimiser la distance entre le point initial
et la surface du front Pareto. Y. Collette et P. Siary [56] formulent le probléme tel que dé ni dans
I'équation 3.29. lIs indiquent de méme que cette méthode est adaptée aux fronts de Pareto convexes.
En revanche ils précisent que la méthode du but a atteindre est sensible aux poids et que aerniers
ne re étent pas la préférence de l'utilisateur. De plus le point d'initialisation doit étre en dehors de
I'espace de faisabilité. Il faut utiliser un point utopique, lequel n'est pas toujours connu.

min
avec Fi(x) |1 Fit: FRx) 1k ot

(3.29)
et gx) 0 h(x)=0

Citons aussi la méthode du but programmé qui utilise le méme principe en transformant les
contraintes d'inégalité en contraintes d'égalité a l'aide de dérivateurs qu'il faut minimiser. Ces
dérivateurs sont des variables associées a chaque objectif et qui les majorent ou minorent. Plus d'in
formations sur cette méthode sont accessibles dans les références suivante$1, b5, 56.

3.3.3.4 Conclusions sur les méthodes a priori

Parmi les méthodes d'optimisation multicriteres avec préférences, deux grandes familles appa-
raissent : les méthodes reposant sur une agrégation pondérée des objectifs qui permettent d'okiten
un critére unique contenant la préférence de I'utilisateur et les méthodes transformant progressivement
les objectifs en contraintes.
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L'inconvénient de ces techniques est qu'elles interviennent avant I'acquisition d'un front de Rreto.
Si l'utilisateur est insatisfait du résultat obtenu, il est dans l'obligation de relancer les calculs. Les
problémes décrits disparaissent en considérant ces techniques aprés avoir obtenu un front de Rareil
est possible de normaliser les objectifs en considérant les bornes du front de Pareto, la recherchene
solution par optimisation hiérarchique se fait alors sur un espace optimal. Au-dela de l'optimisation,
les méthodes présentées ci-dessus sont utilisées dans un cadre d'aide a la décision du choir disign
nal.

L'objectif de la partie suivante est d'obtenir ce front de Pareto sur lequel nous pourrons appliquer
certaines des méthodes ci-dessus.

3.3.4 Les méthodes a posteriori et les algorithmes évolutionnaires

La section précédente présente des méthodes capables de trouver une solution unique avecans
préférence. Pour cela, le probléme d'optimisation multi-objectifs est transformé en un ou plusieurs
exercices d'optimisation monocritére. Cette situation ne laisse guére de choix au décideur qui doit
se contenter de l'optimum obtenu ou bien relancer les calculs. Les méthodes de décision a posteriori
proposent de fournir & l'utilisateur I'ensemble des solutions optimales possibles. Ce dernier détient
alors plus d'informations pour orienter son choix. La forme globale du front de Pareto renseigne aussi
sur les tendances d'évolutions des objectifs les uns en fonction des autres et permet d@uer plus
aisément des compromis.

La recherche du front de Pareto peut étre e ectuée avec certaines méthodes a priori. Le prifpe
consiste a balayer I'espace des variables d'optimisation, ou les parametres des algorithmes de maniére a
obtenir plusieurs solutions optimales faisant parti du front de Pareto. Par exemple nous pouvons faire
varier les poids de la somme pondérée. Cependant cette procédure possede de nombreuses limitations.
La somme pondérée ne peut pas décrire les fronts de Pareto non convexes. Une distribution homogéne
des poids (ou des contraintes dans une méthode lexicographique), ne garantira pas |'obtention de
points réguliers sur le front de Paretop6]. D'autres méthodes a base déterministe sont spécialement
congues pour e ectuer un choix de design a posteriori en ayant a disposition le front de Pareto. Citons
notamment la méthode de la programmation physique $8], les méthodes NBI (Normal boundary
intersection) [59] et NNC (Normalized Normal constraint) [ 60], IOSO (Indirect Optimization on the
bases of Self-Organizing) §1].

L'approche privilégiée dans cette thése pour obtenir le front de Pareto considére les méthodes
stochastiques et plus particulierement les algorithmes évolutionnaires tels que développés dans la
suite.

3.3.4.1 Principe

Les algorithmes évolutionnaires adoptent une approche de natural computing : ils s'inspirent
de la nature et de son comportement.
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"Les especes qui survivent ne sont pas les espéces les plus fortes, ni les plus intelligentes, mais celles
qui s'adaptent le mieux aux changements."

Cette célébre citation de Darwin illustre la théorie de I'évolution des espéces mise en place au milieu
du 19°™e siécle. Elle stipule que les individus d'une espéce évoluent de maniére a survivre en s'adaptant
au mieux a leur environnement. Une évolution se propage par sélection naturelle lorsqu'elle avantage
les individus dans les phases de reproduction. Evolution, adaptation et sélection naturelle sont des
themes que l'on peut considérer dans un cadre d'optimisation. Ainsi I'évolution d'une population
correspond a un processus itératif ou les individus sont en fait des vecteurs de variables de design
Entre chaque itération, la sélection naturelle permet de trier les solutions les plus performantes,
autrement dit, les plus optimales. L'adaptation se traduit comme le processus temporel permettant
de converger nalement vers un optimum idéal sous la forme de front de Pareto.

Les algorithmes évolutionnaires se sont déclinés en quatre catégories depuis leur développement :
les algorithmes génétiques qui sont les plus connus et les plus utilisés.
les stratégies d'évolution travaillant sur un espace réel.
la programmation évolutionnaire utilisant des automates a états nis. lls sont appliqués notam-
ment dans des problémes de prédiction.
la programmation génétique.

Dans le cas présent, nous considérons les algorithmes génétiques. Ces derniers empruntent une
partie du vocabulaire propre aux généticiens. Ainsi nous parlerons de croisement, de mutation. Ce sont
des actions visant a modi er les individus formant une population. Les individus étant les vecteurs
de variables de design que nous manipulons au cours de l'algorithme. La démarche générale d'un
algorithme évolutionnaire se décompose en 5 étapes principales :

1. L'initialisation  : le processus démarre par l'initialisation aléatoire d'une population d'indivi-
dus dans l'espace des variables d'optimisation. Une population initiale est créée. lls forment les
parents de la premiére génération. Dans un premier temps cette population est pré-évaluée
a n de satisfaire les premiéres étapes de l'algorithme qui a besoin d'informations sur la perfor-
mance des individus. La performance est une mesure de la qualité des individus basée sur la
valeur des objectifs d'optimisation.

2. La sélection : cette étape intervient pour garder les individus présentant les meilleures per-
formances a n de les faire se reproduire. Il existe plusieurs techniques de sélection basées sur
les méthodes stochastiques. Historiguement la méthode de la roulette est la premiére apparue.
Elle considére une roue ou chaque individu posséde une portion propre dont la taille est propor-
tionnelle a la performance. La roue est lancée et s'arréte sur l'individu a sélectionner. L'autre
technique est le tournoi. Des groupes d'individus sont formés aléatoirement dans la population
et le meilleur d'entre eux est sélectionné. Il y a autant de tournois que d'individus a sélection-
ner. Les solutions les moins performantes sont donc éliminées an de pousser l'algorithme a
converger. Cette phase participe au phénoméne d'exploitation, autrement dit, a la capacité de
I'algorithme a chercher dans I'environ des solutions optimales.
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3. Croisement et mutation . I'objectif de cette phase est de former une nouvelle population
a partir des individus sélectionnés. Pour cela ils sont croisés. Cela s'apparente au phénoméne
de reproduction observé dans la nature. Les individus partagent une partie de leur génotype
(représentation des variables réelles de chaque individu en base binaire généralement) en formant
des enfants. La mutation a le r6le d'apporter de la diversité parmi la population générée par
croisement. Le role de la mutation est premiérement de privilégier le phénoméne d'exploration
du champ des possibles et secondement d'empécher la convergence vers un optimumaloc
Croisement et mutation sont soumis a des probabilités, respectivemenp. et pn.

4. L'évaluation :les enfants sont ensuite évalués par un calcul des objectifs associés aux variables,
de maniére a déterminer leurs performances. C'est I'étape la plus colteuse en terme de calculs
car a cet instant I'ensemble des modeéles est exécuté. Un classement des individus est ensuite
e ectué. Cette notion de classement est importante dans un contexte multi-objectifs. Elle permet
de repérer les individus les plus performants qui seront sélectionnés lors de l'itération suivante.
Ce point a fait I'objet de nhombreuses évolutions au cours de l'histoire du développement des
algorithmes évolutionnaires. Actuellement I'élitisme au sens de la dominance Pareto est privilégié
selon la these d'Olga Roudenkod2]. Son principe sera détaillé dans la section suivante.

5. Le remplacement : les enfants évalués deviennent les parents d'une nouvelle génération. Gé-
néralement, la méthode du remplacement générationnel est utilisée du fait de sa simplicité. Elle
consiste a remplacer chaque parent par un enfant.

3.3.4.2 Principales problématiques

L'utilisation de ces méthodes avancées souléve de nombreuses problématiques. La plus pragmatique
est reliée a la qualité des solutions obtenues. En e et il est di cile de prouver la convergence d'o
algorithme évolutionnaire multi-objectifs car la surface Pareto théorique est inconnue. Dés lors |l
faut considérer ces méthodes comme des méthodes non-complétes ou sous-optimales dans le sens ou
les solutions optimales sont toujours approchées et non atteintes. Un autre aspect de la qualité des
solutions est la distribution uniforme de celle-ci. Le front de Pareto théorique est une surface continue
(au moins par morceau) or les solutions obtenues sont ponctuelles. Le choix de la solution nale est
donc fait sur une liste de designs.

Les concepts d'exploration et d'exploitation dans les algorithmes permettent d'adresser des élé-
ments de réponses aux problématiques exposées. L'exploitation permet de tendre vers des solutions
optimales ou pseudo-optimales. Elle est mise en +uvre dans les phases de sélection et de croise-
ment. Lors de ces étapes, on cherche a privilégier les solutions optimales. Ces derniéres vont guider
l'algorithme vers des points d'intéréts. Par la méme occasion, elles vont tendre a homogénéiser les
populations. Cela peut géner la résolution du probleme si cela méne vers un optimum local. Pour
favoriser la convergence vers le front de Pareto, il faut donc privilégier I'exploitation.

L'exploration sous-entend I'étude de I'espace de variation des parameétres. Favoriser I'exploration
signi e augmenter la diversité génétique lors de I'étape de la mutation. Les objectifs sont multiples :
eviter la convergence vers des optima locaux, obtenir apres optimisation un front de Pareto plus homo-
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géne. Toutefois la diversi cation se fait au détriment de la rapidité de convergence. Si la diversi cation
est trop importante, I'algorithme peut méme oublier la présence de designs optimaux.

Si les paramétres des algorithmes évolutionnaires peuvent in uencer l'exploration et I'exploitation,
le choix des algorithmes in ue aussi. Comme le souligne Roudenkd¥], de nombreuses études éta-
blissent des comparaisons entre les algorithmes a n de guider le choix des utilisateurs. Les méthodes
utilisant I'élitisme au sens de la dominance Pareto semblent proposer les meilleures performances.
Parmi la liste d'algorithmes génétiques multi-objectifs disponibles sur étagere , nous disposons de
MOGA (Multi Objectives Genetics Algorithm) [ 63] dans le package DAKOTA [64] et de NSGA-II [65]
( Non-dominated Sorting Genetic Algorithm-11 ). Ce dernier proposant une méthode d'élitisme, nous
avons décidé de le considérer dans la suite de cette étude.

3.3.4.3 NSGA-II et I'élitisme

NSGA-II est un algorithme génétique établi par Deb et al. B5 en 2000. Il est le successeur
d'une précédente version NSGA utilisant les notions de dominance mais pas encore de I'élitisme.
NSGA-II repose donc sur la notion d'élitisme au sens de la dominance Pareto. Apreés l'initialisation
classique d'une population initiale Pg, les phases de tournoi, de reproduction, de mutation créant la
population d'enfants et avant la phase d'évaluation, un tri des populations s'intercale, utilisant le
concept d'élitisme et de dominance.

Le principe de I'élitisme consiste a conserver au cours des itérations un nombre limité d'individus
non dominés. Lors de chaque génération, les meilleurs éléments sont comparés a cette population au
sens de la dominance Pareto et viennent le cas échéant, remplacer les solutions non dominantes. Dans
NSGA-II, I'élitisme provient du regroupement de deux populations : les parents P;) et les enfants
(Qt), chacune comportantN individus. lls forment une troisieme population (R¢) de taille 2N . Cette
population est ensuite triée selon la dé nition de la dominance donnée dans la parti&.3.2.1 Une
solution x est non dominée s'il n'existe pas dex tel que F(x) F(x?) pour toutes les fonctions
objectifs et pour au moins une fonctionF;(x) < Fi(x?). NSGA-II trie les solutions en di érents sous-
ensemblesE, en appliquant le principe de dominance. Dans un premier temps, l'algorithme identi e
le premier front de Pareto et forme I'ensembleE . Il fait de méme avec la population restante a n de
former ng groupes avec I'ensemble des individus. La populatiofiR; est composée del? individus
gu'il faut réduire a N pour former la population de générationt + 1. Pour cela, la population P41
est formée a partir des sous-ensembles; en commencant par le premier. Si le nombre d'individus
dans E; est inférieur & N alors on sélectionne les individus deE,, ainsi de suite jusqu'a obtenir
une population de taille N. Au sein d'un sous-ensemble, et selon la dé nition de Pareto, I'ensemble
des solutions est équivalent. Il faut donc trouver un moyen de sélectionner exactement le nhombre
d'individus manquant pour obtenir N dans la population en e ectuant un classement. Pour cela,
NSGA calcule la distance de surpeuplement qui consiste a estimer la densité des solutions au
voisinage d'un individu dans une zone sur l'espace des objectifs. Les individus d'un sous-ensdenb
sont ensuite ordonnés de maniére décroissante en fonction de cette distance. Suite au remplissage
de Pi+1 on réitére jusqu'a la convergence de l'algorithme, c'est-a-dire pour NSGA-II, un nombre de
générations sans amélioration.
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Figure 3.11: Phases de remplacement des populations dans NSGA-II.

0. Roudenko B2] donne guelques avantages et inconvénients vis-a-vis de NSGA-II. Premiérement
NSGA-II nécessite peu de paramétres a xer hormis les classiques probabilités de croisement, muta-
tion, nombre d'individus dans la population initiale. C'est un avantage par rapport & de hombreuses
autres méthodes non présentées ici. L'inconvénient de NSGA-II est qu'a partir d'une certaine géma-
tion, il est possible que I'ensemble de la population soit contenue dans le premier sous-ensemble non
dominé : E;. Cela équivaut a dire queE; est de taille 2 N. Deés lors le classement par la distance
de surpeuplement élimine les solutions optimales présentant une trop grande densité de points dans
leur voisinage. Toutefois ce phénoméne n'a pas été observé lors de nos di érents tests qui touchent
les optimisations utilisant un grand nombre de générations.

3.3.5 La visualisation du front de Pareto

Le front de Pareto est I'ensemble des solutions optimales pour un probléme multi-objectif. Il est de
la dimensiond 1 oud est le nombre d'objectifs évalués. Dans un probléme a trois objectifs, le front
de Pareto est donc une surface. En sortie de l'algorithme génétique, cette surface est dé nie par les
points de calcul les plus proches possibles des optima théoriques. La visualisation d'une surface n'est
pas aisée. Le probléme devient d'autant plus complexe si I'on augmente le nombre d'objectifs. Il y a
donc un intérét indéniable a trouver une représentation adéquate du front a n de pouvoir observe
les tendances d'évolution des objectifs les uns par rapport aux autres.

Roudenko p2] et Hamdaoui [66] présentent plusieurs solutions de visualisation. L'une des plus
simples est la méthode des projections. Elle consiste a établir une matrice de graphiques de points.
Chaque point est représenté par une couleur unique pour étre identi é sur les di érents graphigas de
la matrice 3.12a La méthode du chemin des valeurs représente un chemin dont les points principaux
sont associés a I'amplitude de chaque objecti8.12b. La visualisation en barres trace I'amplitude des
objectifs en associant une barre a chaque poinB.12¢ L'inconvénient de ces méthodes est que l'on
perd en lisibilité lorsque le nombre de points du front de Pareto augmente. Les gure8.13 montrent
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di érents résultats obtenus lors de cette these. Comme dans I'application traitée par Blasco et al.g7],
on peut remarguer que la visualisation des points du front est inopérante.

(a) Matrice de graphiques (b) Méthode du chemin (c) Graphique de barres

Figure 3.12: Exemples de méthodes de visualisation des données du front de Pareto.

(a) Matrice de graphiques (b) Méthode du chemin (c) Graphique de barres

Figure 3.13: Application des di érentes méthodes de visualisation a des résultats d'optimisations
préliminaires du HO-90.

3.3.5.1 Les cartes auto-adaptatives

Introduites dans les années 1980 par Teuvo Kohonert§], les cartes auto-adaptatives (SOM pour

Self Organizing Maps ) ou encore cartes de Kohonen sont des réseaux de neurones arti ciels.
lls utilisent les notions d'apprentissage non supervisé permettant de regrouper les données les plus
similaires de maniére automatique. Les SOM sont donc capables de regrouper les informations d'un
espace initial de dimensionN et de les réduire dans un espace de dimension 2 tout en préservant
la topologie de l'espace initial. L'espace de dimension 2 est une grille composée de neurones placés
sur des n+uds et capturant l'information de I'espace initial. A chaque neurone est associé une valeur
représentative d'un vecteur de I'espace initial. La préservation de la topologie signi e alors que des
points voisins sur la grille de neurones correspondent & des points voisins dans I'espace initial.
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La réduction des dimensions d'un espace tout en assurant la préservation de la topologie et le
regroupement des valeurs similaires sont des caractéristiques intéressantes a exploiter pour la visua-
lisation du front de Pareto.

La formation d'une SOM considéere premieérement deux espaces de dimensions di érentes :
I'espace des données (front de Pareto dans notre cas)
I'espace de représentation de dimension 2. C'est une grille de n+uds disposés de maniere géo-
métrique et accueillant les neurones. La gure3.14 présente deux dispositions couramment
utilisées.

(a) Grille rectangulaire (b) Grille hexagonale

Figure 3.14: Di érentes grilles de disposition des neurones.

Dans l'espace de représentations, chaque n+ud est un neurone possédant une caractéristique de
poids. Ce dernier est un vecteur de méme dimension que l'espace des données. L'apprentissage du

réseau de neurones consiste a faire correspondre a chaque n+ud un vecteur de données. Caci e
adaptant le poids de maniére adéquate. L'algorithme suit le processus suivant :

1. Initialisation de la grille : les poids de chaque neurone sont initialisés avec une valeur aléatoire
comprise entre 0 et 1. On construit alors une grille telle que présentée sur |'étape 1 de la
gure 3.15 L'équation suivante dé ni le poids du point M; a l'itération suivante t + 1 :

M;(i=1; ;N)=[rand(0;1); ;rand(0;1)] (3.30)

2. Recherche du BMU : on recherche dans I'espace de représentation le n+ud de la grille qui
minimise la distance euclidienne avec un vecteur aléatoire de I'espace des données. C'est le BMU
(Best Matching Unit). Cela correspond a I'étape 2 sur la gure 3.15

BMU : Mctel quekx Mck=min kx Mk (3.31)

3. Adaptation : La mise a jour du poids du BMU et de ses proches voisins est e ectuée a l'aide
d'une fonction dite de voisinage et d'un taux d'apprentissage. Cela est schématisé par I'étape 3
sur la gure 3.150u l'on peut voir le n+ud coller a I'espace initial.

Mi(t+1) = Mi(t)+ (1) hc(t) x(t) Mi(t) (3.32)

La fonction hj(t) est la fonction de voisinage. |l en existe de di érents types : créneau, gaus-
sienne, gaussienne écrétée. Nous avons considéré la plus commune : la gaussienne. Le poids
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a ecté aux voisins décroit en fonction de la distance qui les sépare du BMU. Le poids est donné

par I'équation suivante :

dist(M¢; n;)?
2 r(t)

La fonction r(t) dé nit pour l'itération courante le rayon maximal de I'in uence. Il dépend de

I'itération courante t et du nombre d'itérations total du processus Tmax :

hei(t) = exp (3.33)

r(t) = exp (3.34)

Tm ax

La fonction dé nit le pas d'apprentissage. Elle dépend d'un taux d'apprentissage initial ( o)
variant de maniére exponentielle en fonction de l'itération courante :

()= o exp (3.35)

Tmax
4. Les étapes 2 et 3 sont répétées jusqu'au nombre d'itérations totalnax  Xé.
5. Représentation de la carte

Figure 3.15: Schématisation du processus de construction d'une SOM

A la n du processus, I'ensemble des neurones est entrainé et contient pour chaque composante
du vecteur poids une valeur proche d'un point de l'espace des données. A ce stadeyih autant de
cartes que de dimensions dans l'espace des données, donc d'objectifs. Il est possible d'obten& oarte
unigue en calculant la norme du poids de chaque neurone. Les cartes représentant chaque embif
sont aussi intéressantes. Elles permettent de voir les possibles oppositions et corrélations entre les
objectifs.

Cet algorithme est codé dans un classeur Excel en language Visual Basic Application. Les chiers
sources de départ proviennent de Jaan Ubi et ont été largement modi ées en utilisant notamment
l'algorithme utilisé dans la SOM Toolbox de Matlab développée par le laboratoire des sciences
informatiques et de l'information de Helsinki 2.

1. http ://jaanbi.blogspot.fr/2010/03/kohonens-self-organizing-maps-in.html
2. http /lwww.cis.hut. /
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Les gures 3.16 (a) et (b) montrent un exemple de SOM obtenue a partir du front de Pareto
provenant de l'optimisation du HO-90. Ces gures seront reprises et analysées en détail dans la
partie 3.5.2 Elles représentent les cartes auto-adaptatives associées a deux objectifs d'optimisation
gue nous devons minimiser : la masse a vide (a) et la masse de carburant (b). Ce sont deux grilles
de neurones dont la couleur est associée a la valeur de la composante décrite (masse a vide ou masse
de carburant). La couleur rouge correspond a des objectifs minimaux donc recherchés et a l'invers
le bleu symbolise des objectifs non désirés. Nous pouvons déja observer une corrélation inverse entre
les deux objectifs. Les zones en bleu sur la gure de la masse de carburant correspondent & denes
rouges sur la gure de la masse a vide.

(a) SOM pour Wempty (b) SOM pour Wrsyel

Figure 3.16: Exemple de cartes auto-adaptatives.

En plus de la représentation des objectifs, il est possible d'ajouter sur ces cartes une coech
d'information dédiée a I'a chage des variables d'optimisation Ry, Cmr , bnr €t Uy . Concrétement, un
calque vient a cher sur la SOM di érents groupes ou classes de variables. Pour cela il faut regrouper
chaque design du front de Pareto. Nous avons utilisé la méthode de regroupement hiérarchique.
Cette méthode de classi cation est un processus itératif. Au départ, chague point est dans une classe
di érente donc unigue. Le but est de regrouper les classes les plus proches pour en former mombre
déterminé par I'utilisateur. Il existe di érentes techniques de calcul des distances. Nous avons utilisé
la distance entre les centroides de chaque groupe. Au nal chaque point du front de Pareto seiv
attribuer une valeur correspondant au numéro de la classe. La gure3.17a montre un exemple de
classi cation e ectuée sur des résultats préliminaires de l'optimisation du HO-90. Le processus de
regroupement hiérarchique des données est codé en Visual Basic Application sous Excel.

Pour établir la surcouche sur la carte de Kohonen, il sut d'ajouter une dimension au vecteur de
poids de chaque neurone. A la n du processus de conception de la carte, une recher@dwt e ectuée
pour faire correspondre a chague neurone un vecteur de l'espace initial, toujours en minimisant la
distance. La valeur de la classe est alors récupérée par le neurone et a chée sur la carte dans tache
supplémentaire. La gure 3.17bmontre un maillage en surimpression correspondant aux groupes créees
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précédemment. Cela permet de faire correspondre aux objectifs, les variables de design associées sur
une seule et méme carte en deux dimensions. Les données utilisées ici pour tracer ces degires sont
indépendantes. Elles sont présentées pour illustrer la méthode et non pour commenter dessultats.

(a) Di érents groupes de variables formés par une classi - (b) SOM pour Ws,e avec les classes en surim-
cation hiérarchique. pression

Figure 3.17: Exemple de carte auto-adaptative avec une sur-couche dédiée aux regroupements de
design semblables.

Grace aux SOM, les référencessp] et [70] visualisent les solutions de compromis existantes dans
I'espace des objectifs. Le probleme d'application est I'optimisation de la forme d'une aile. La gure3.18
extraite de [70] représente une carte auto-adaptative. Chaque cellule est un neurone. Quelle que
soit la couleur, la nuance de gris représente une valeur associée a un neurone, reliée aux dife
d'optimisation. Par exemple, plus la cellule est foncée, meilleurs sont les objectifs. Les couleurs $on
associées aux variables d'optimisation. Elles correspondent a une forme d'aile. On peut donc associer
variables d'entrés et qualité des objectifs sur une seule et méme carte. Hamdaouidg] utilise les
SOM pour analyser la structure de I'espace des variables de design, de grande dimension, au voisinage
d'un point de compromis trouvé sur le front de Pareto.

3.3.5.2 Les diagrammes de niveaux

Blasco et al. (2008) p7] ont introduit une technique de visualisation basée sur le calcul de la
distance par rapport au point idéal du front de Pareto. Ce dernier est un point imaginaire ou utopique
dont les coordonnées dans I'espace des objectifs sont le minimum de ces mémes objectifs

FY= F[F5  Ff (3.36)
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Figure 3.18: lllustration de l'utilisation des SOM dans [70].

La technique consiste premiérement a normaliser les valeurs des objectifs en fonction des minima
et maxima des points du front de Pareto pour chaque objectif :

M _ . m— min E.
F, T%)(( Fi(x) et F; r)pzlgl( Fi(x)
FM Fm

Fi(x) = (3.37)

L'ensemble des objectifs évoluent donc entre 0 et 1. Aprés le changement d'échelle, vecteur
nul ne correspond plus au point idéal ou utopique dé ni plus haut dans I'espace non normé. Nous
cherchons a e ectuer une minimisation donc les valeurs proches de 0 sont a atteindre. A partir des
objectifs normalisés, on peut calculer di érentes normes de distance :

x 1
KF (x)kp = F(x)P P (3.38)
i=1

Pour p=1 on a la distance de Manhattan, sip = 2 on obtient la distance euclidienne. Lorsquep
tend vers I'in ni, on obtient la distance de Tchebychev :

kF(x)ks =max Fj(x) (3.39)

La norme est calculée pour chaque point du front de Pareto et a chée en fonction d'un objectif ou
d'une variable dans sa dimension physique. La gure3.19 montre un exemple de cette représention.
Les auteurs de la méthode des diagrammes de niveaux indiquent que la norme euclidienne est ad&pté
pour évaluer la distance géométrique par rapport au point idéal. La norme de Tchebychev (ou norme
in nie) est plus adaptée pour visualiser les correspondances entre les objectifs par rapport a la norme
et e ectuer des compromis.
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Figure 3.19: Exemple d'un tracé des diagrammes de niveau pour le front de Pareto obtenu a partir
du probléme de Scha er N1.

Hamdaoui dans p6] utilise les diagrammes de niveaux pour choisir une solution de compromis
parmi celles possibles sur un front de Pareto.

Au-dela de la visualisation, cette méthode permet donc de faire un choix visuel sur un front de
Pareto de dimension élevée. Par exemple, le point du front de Pareto minimisant la distance avec le
point idéal est un bon choix par défaut.

Cette technique posséde l'avantage d'étre simple a utiliser et a implémenter. Elle permet de prendre
une décision rapidement et de voir les di érentes dépendances des objectifs eneex. Elle sera utilisée
pour choisir une solution lors de I'application de I'optimisation au HO-90.

3.4 Le processus de conception et son applications au HO-90

Le dimensionnement du HO-90 constitue une application pour les méthodes d'optimisation et
d'aide a la décision présentées ci-dessus. Nous allons optimiser trois fonctions : la masse de carburant
Witgel , la masse a videWempty ainsi que le facteur acoustiqueFacou €n fonction de quatre variables
associées au rotor principal : le rayon du rotor, la corde des pales, le nombre de pales et le régime de
rotation.

Le processus de conception est décomposé en trois blocs comme le montre la gG@r80. Au plus
haut niveau nous retrouvons l'optimisation qui englobe deux chaines de dimensionnement et d'évalua-
tion. C'est un processus de type MDF (Multiple Design Feasible) dans le domaine de l'optimisation
multidisciplinaire ou MDO. Nous allons décrire dans un premier temps le processus de dimension-
nement, dans un second temps celui dédié a I'évaluation et en n terminer par I'optimisation. Avant
de lancer directement les calculs nous verrons comment le processus de conception est intégréd
ModelCenter.
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Figure 3.20: Processus de conception au niveau 1

3.4.1 Le processus de dimensionnement

Le processus de design est une chaine des codes des di érentes disciplines de C.R.E.A.T..LO.N. A
partir d'un jeu de variables Ry, Cnr, bnr €t U, son role est de décrire I'appareil dans son ensemble.
Cela consiste a calculer les dimensions du fuselage dans le module architecture et géométrie, calculer
les puissances requises aux points de vol de la mission, déterminer le moteur optimal en fonction de
ces mémes puissances requises et e ectuer un bilan de masse. La g1 représente l'articulation
des modeles utilisés. Elle se décompose en 8 étapes :

1. Le module mission et spéci cations apparait en téte du processus de dimensionnement. En
réalité il n'in ue pas sur les variables échangées dans la chaine, il se contente de distribuer des
informations sur les points de vol Vh, V2, air, Tair, Zp). Il fournit aussi la masse initiale a
considérer pour les premiers calculs. Il s'agit de la masse calculée au niveau 0. Face a la mission
se trouve l'optimiseur. Concrétement, il se situe au niveau supérieur par rapport a cette chaine,
comme sur la gure 3.21 Nous l'avons indiqué sur le schéma pour symboliser le fait qu'il donne
un jeu de variables de design du rotor principal a I'ensemble du systéme.

2. L'étape 2 montre une boucle de convergence sur la masse maximale au décolla¥én(,). Les
calculs disciplinaires a chés dans le processus sont faits avec une masse qui est mise a jour en
aval de la chaine, a l'aide du bilan de masse. En e eW, dépend de la masse de carburant et
de la masse des moteurs, la motorisation dépend elle méme des puissances requises qui varient
en fonction de l'aérodynamisme de l'appareil, de sa masse et des spéci cations en termes de
condition de vol, d'ou I'enchainement de di érents calculs. Une boucle de calcul suWW, doit
donc homogénéiser les calculs en minimisant la di érence entre la masse a I'entrée de la boucle
et la masse a la sortie. La méthode utilisée est celle du point xe, malgré sa rusticité, il s'agit
de la plus rapide et la plus able dans ce cas simple de minimisation. Le calcul converge avec
une tolérance de 1% entre deux itérations ce qui correspond a 400 kg pour un appareil de 40
tonnes.

3. L'architecture est le premier module exécuté. Il a le rble général de xer les dimensions du
fuselage et du rotor principal. Les dimensions du fuselage sont évaluées a partir d'une méthode
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établie a 'ONERA et empruntée au domaine de l'aviation. Le HO-90 étant un hélicoptére de
ligne , la disposition des passagers est réglementée xant ainsi quelques dimensions comme la
largeur du fuselage, ou la longueur de la cabine. Dans le modele utilisé, les dimensions du fuselage
dépendent uniquement du nombre de passagers de l'espacement des sieges et du nomlae d
couloirs. Ce module pourrait donc étre placé en amont de |'optimisation. Mais dans I'hypothése
d'une évolution des modeles, il est positionné dans la boucle de dimensionnement. En e et de
futurs développements des modéles pourront tenir compte du bras de levier nécessaire pour
gue le rotor arriére puisse contrer le couple créant ainsi un lien explicite entre la longueur du
fuselage et les performances du rotor principal. Les variables associées au rotor principal sont
en temps normal xées par la discipline architecture et géométrie . Ici elles sont données par
I'optimiseur. Ce module se contente donc de les redistribuer dans la chaine de calcul.

4. A partir des dimensions du fuselage, le module aérodynamique calcule le coe cient de trainée
du fuselage Cx S)fus pour un vol en palier. Ce dernier est transmis au module Performances
de vol an de calculer la puissance de trainée de fuselag®ss .

5. Les modules aérodynamique rotor et performances de vol sont exécutés en méme temps,
les calculs du premier étant encapsulés de maniere informatique dans le second. L'objectif de
cette étape est de déterminer les puissances nécessaires pour dimensionner le moteur en foncti
des phases de vol dimensionnantes : un vol stationnaire au niveau de la mdéP4, ), un second
vol stationnaire a 1500 meétres a ISA +20 avec un moteur en panneRqns) €t un vol en palier
a 3600 metres a ISA 0 a 280 kmh (Popt). Ces trois puissances sont transmises au module de
génération de puissance.

6. Les puissances calculées a |'étape 5 sont utilisées pour trouver le moteur optimal. Ce dernier
doit étre capable de fournir la puissance demandée dans tous les cas de vol. Le module établit
en interne une liste d'architectures possibles a partir de la puissance dimensionnanté® g, ).
Cette liste est ensuite réduite pour contenir les seuls moteurs capables de fournir la puissance
requise calculée dans le cas de vol avec panr.f,s). Le moteur permettant la consommation la
plus faible a la vitesse de croisiere est ensuite sélectionnBdy). Cela détermine un moteur avec
une puissance maximale nominale (PMC) utilisée dans le calcul de la masse du moteur, a l'aide
d'une loi statistique (cf. partie 2.1.4), et de la masse totale de I'appareil. Plus généralement,
I'ensemble des paramétres dé nissant son design et ses performances sont sauvegardées dans un
chier réutilisé & convenance notamment lors de I'évaluation.

7. Le calcul de la masse totale de lI'appareil au décollage nécessite de connaitre la masse de car-
burant a embarquer sur la mission. Dans une boucle décomposant la mission en 5 sous-étapes,
nous simulons un vol de croisiere et la consommation de carburant associée. La croisiere se fait
selon les spéci cations de la mission a 3658 métres dans les conditions d'atmosphére standard
a 280 km/h et sur 1325 km (croisiére, plus réserves réglementaires).

8. Le module de masse paracheve cette chaine de dimensionnement en recalculant la masse maxi-
male au décollage. Il est important de noter une di érence par rapport aux travaux du NDARC
a ce moment précis. Le NDARC fait un dimensionnement pour trouver un appareil ayant une
masse totale pour la mission, on parlera de masse de mission . Suite a ce calcul qui com-
prend un dimensionnement de la masse de I'ensemble des sous-systémes a la masse mission, il
considere que la masse maximale au décollage est la masse de mission fois 1,15. Ce choix ne
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nous apparait pas pertinent car le calcul de la masse des sous-systemes n'est alors pas cohé-
rent avec cette masse maximale au décollage. Le moteur et la structure des pales notamment
sont a ectés par la masse maximale autorisée. Le facteur 1,15 est justi able vis-a-vis de normes
de certi cation telles que CS-27, CS-29 mais di cilement transposable dans nos calculs. C'est
pourquoi nous décidons que pour le cas présent, la masse de mission a laquelle nous e ectuons
le dimensionnement est égale a la masse maximale au décollage.

Lorsque la convergence sur la masse est achevée, |'appareil est dimensionné et I'on connait un des
objectifs d'optimisation : la masse a videWempty . I ne reste plus qu'a évaluer I'appareil sur la mission
pour déterminer la quantité de carburant nécessaire une derniére fois sur la derniére masse calculée
par le bilan de masse et le niveau de bruit.

Figure 3.21: Chaine de dimensionnement d'un appareil au niveau 1 de C.R.E.A.T.I.O.N.

3.4.2 Le processus d'évaluation

A la sortie du processus de dimensionnement, nous obtenons une con guration d'appareil décrite
par les caractéristiques du rotor principal, du fuselage et sa motorisation ainsi qu'une masse totale.
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Dans le processus d'évaluation, nous souhaitons calculer la masse de carburd¥f, nécessaire pour
e ectuer le vol de croisiére de 1000 km plus les di érentes distances additionnelles pour tenir compte
d'un déroutage vers un second aéroport et la réserve de carburant. Il convient donc de calculer la
puissance requise au cours du vol et la consommation de carburant associée. En n l'impact acoustique
Facou €st aussi évalué dans les conditions d'une phase d'approche de I'hélicoptére. La gu&22
présente la chaine des disciplines mises en jeu :

1. Comme précédemment, le module mission et spéci cations chapeaute le processus d'évalua-
tion en distribuant des informations sur les points de vol.

2. L'évaluation de la masse de carburant se fait sur une boucle qui parcourt la croisiere décomposée
en 5 sous-étapes. Il s'agit du méme calcul e ectué dans la phase de dimensionnement, mais a la
derniére masse mise a jour aprés convergence. La croisiére dure 1325 km : a la distance initiale
de la mission (1000 km) s'ajoute une distance de vol de sécurité en cas de déroutage vers un
nouvel aéroport : 185 km et un vol sur la réserve de carburant a 280 ks durant 30 minutes
soit 140 km.

3. Le calcul deWysye nécessite dans un premier temps de calculer la puissance requise a une masse
d'appareil donnéeW;..

4. La puissance requise est transmise au moteur qui va calculer la consommation de carburant en
fonction de la puissance requise.

5. A chaque portion de la croisiére, la masse de carburant consommeé est incrémentée. Lorsque
les 1325 km sont parcourus, on connait le second objectif d'optimisatiofVs e . Les phases de
décollage et d'atterrissage bien que consommatrices en carburant sont courtes. Pour simpli er
les calculs, elles n'entrent pas en compte.

6. Suite au calcul de la masse de carburant, on évalue dans le module acoustique , l'impact
sonore d'un hélicoptére en vol d'approche &, =50 m/s, V, = 0;1 m/s dans les conditions
d'atterrissage tel que dé nies dans la mission, c'est-a-dire a 1500 m et ISA +20. Ce modéle
dépend de la traction délivrée par le rotor, dans le cas présent, la masse maximale au décollage
multipliée par le constante gravitationnelle. IL dépend aussi des caractéristiques des rotors et
du moteur.

7. A ce stade nous disposons des trois valeurs numériques des criteres du probléeme, elles sont
transmises a l'algorithme d'optimisation.

La phase d'évaluation ne comportait a l'origine que le calcul du critére acoustique. Mais elle pourrait
étre enrichie par l'introduction de nouveaux critéres tels qu'un indice indiquant la capacité d'atter-
rissage d'urgence en autorotation.

Le dimensionnement, |'évaluation et le rebouclage sur la masse sont des processus colteux en temps
de calculs. Malgré la simplicité des modeéles physiques certains d'entre eux sont longs a exécuter. C'est
notamment le cas du module de prédimensionnement du moteur : quelques secondes, et du calcul
du bruit : une dizaine de secondes. Le dimensionnement d'un appareil pour un rotor donné peu
durer plusieurs minutes selon le nombre d'itérations pour converger sur la masse. Or l'utilisation de
l'algorithme génétique impose d'évaluer des centaines voire des milliers de con gurations di érentes,
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Figure 3.22: Chaine d'évaluation d'un appareil en vue de l'optimisation.

rendant les calculs trés longs et fastidieux. Il faut donc trouver soit un moyen d'accélérer les calts
soit changer de méthode d'optimisation. A défaut d'utiliser une nouvelle technique d'optimisation
comme ['‘équilibre de Nash, nous explorons la solution des modeles de substitution décrits dans la
partie 3.4.4. C'est en e et un moyen judicieux de faire intervenir des chaines de modeles complexe
tout en réduisant leur temps de calcul.

3.4.3 L'intégration sous ModelCenter

ModelCenter est un environnement d'intégration multidisciplinaire développé par Phoenix Inte-
gration. Il est décrit dans la partie 2.2.8 Il est capable de recueillir 'ensemble des codes de calculs
et leur permet de communiquer entre eux a l'aide de chiers d'entrées et de sorties. Les boles
présentées dans les parties précédentes sont intégrées dans ce logiciel.

Les gures 3.23 3.24 et 3.25 présentent des captures d'écran de l'intégration des chaines d'opti-
misation, de dimensionnement et d'évaluation présentées dans les parties ci-dessus. Les boites grises
visibles sur les captures d'écran correspondent aux codes de calculs.



170CHAPITRE 3. OPTIMISATION ET CONCEPTION PRELIMINAIRE DES HELICOPTERES

La gure 3.23montre que les chaines de codes / calculs sont imbriquées de la méme maniere que sur
les schémas présentés précédemment. Tout a droite de la gure, nous pouvons voir I'apparition de la
surface de réponse RSMToolkit venant remplacer les chaines de dimensionnement et d'évadtiion.

La gure 3.24 présente la chaine de dimensionnement telle qu'intégrée sous ModelCenter. Elle a
quelques di érences avec le schéma de la gur8.21 Au niveau de la chaine de dimensionnement sur
la gure 3.24 le module performances de vol est dupliqgué autant de fois qu'il existe de conditions de
dimensionnement : en vol stationnaire au niveau de la mer (SL sur la gure), stationnaire en condition
de panne moteur (OEI) et croisiére (CR). Ce sont autant de performances récupérées et utilisées pour
le dimensionnement du moteur. Di érents scripts d'interface permettent aussi de rassembler, traiter,
aménager les informations provenant des di érents codes. C'est notamment le cas entre les modules
de performances de vol et le code de dimensionnement du moteur a turbine.

Le bloc MSI correspond au bilan de masse calculant la masse a vide et la masse maximale au
décollage de I'appareil. Dans ce bilan, un modéle fondé sur la mécanique et la résistance des matériaux
est dédié aux calculs de la masse des pal®¥8yaqe €t du moyeu Wh,. Au moment de la rédaction
de ce manuscrit, ces derniers calculs posent des probléemes de convergence erratique en fonatien
la traction demandée au rotor. Les masses a vide calculées subissent ces erreurs. Le probléme est
en cours d'investigation par les départements d'aéroélasticité et des structures responsables de ce
modéele. Toutefois pour continuer a travailler, une solution est mise en place en utilisant un modeéle de
substitution. Elles sont notées RSM_pales . Concrétement un balayage des masses de pale et de
moyeu est e ectué pour di érentes dimensions du rotor et de la traction requise au stationnaire. Une
loi polynomiale vient ensuite lisser les problémes de convergence en donnant des massé§)age et
Whup moyennes.

La gure 3.25montre la chaine d'évaluation sous ModelCenter, elle comprend une partie dédiée a
une boucle sur la mission ainsi qu'un bloc pour I'acoustique. L'acoustique est composée de deux codes
de calcul, le premier est chargé de calculer le bruit du rotor principal tandis que le second e ectueru
traitement spéci que en sommant toutes les contributions de bruit.

3.4.4 La construction d'un modeéle de substitution

Un modeéle de substitution, modéle réduit ou surface de réponse (RSM pour Response Surface
Model ) est une formulation mathématique e ectuant une approximation d'un processus complexe
et long a exécuter. Son objectif est d'accélérer considérablement les calculs tout en minimisant la
perte d'information due a l'approximation. Dans le cas présent, nous sommes face a une chaine de
dimensionnement et d'évaluation longue dans son exécution et devant étre répétée plusieurs fois pou
assurer une convergence sur la masse. Le modéle réduit permet alors d'établir un lien entre les entrées
globales dé nies :Ruyyr; Cmr ; bmr ; Umr avec les sorties nécessaires a l'optimisation Wsyel , Facou- La
gure 3.26 explicite cela.

L'utilité d'une RSM dans le cas présent se justi e par I'étude comparative du temps estimé pour
e ectuer une optimisation a partir d'un algorithme génétique présentée le tableau3.5. Considérons
le temps d'exécution d'un cycle incluant le dimensionnement et I'évaluation. Celui-ci est estimé a
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Figure 3.23: Chaine globale présentant I'optimiseur entourant les chaines de calculs de dimensionne-
ment et d'évaluation. Ces deux derniers sont ensuite remplacés par une surface de réponse.

environ 30 secondes. Les codes de prédimensionnement de la turbine et d'évaluation acoustique sont
les plus longs mais le processus d'écriturelecture des chiers d'entrée des modéles dans ModelCenter
est lui aussi gourmand en temps. La convergence sur la masse est considérée accomplie au bout de
4 itérations en moyenne. L'algorithme génétique converge au minimum avec environ 3000 points de
calculs. Sans la construction d'une RSM, le temps total d'exécution est de I'ordre de 500 heures de
calculs. Avec une RSM, ce temps est réduit d'un facteur proche de 25. La réduction du tempie calcul

est d'autant plus nécessaire que le réglage d'un algorithme génétique nécessite souvent plusieurs essais.

Constantes
Temps d'un cycle (Dim + Eval) 18 secondes
Nombre d'itérations pour convergence masse
Nombre d'itérations pour convergence algorithme génétigug 20000
Nombre d'itérations pour construction RSM 600
Temps d'exécution RSM 1 seconde
Sans surface de réponse
Temps total = 1800000 secondes = 500 heures
Avec surface de réponse
Temps construction RSM = 54 000 sec (15 hr)
Temps algorihme génétique = 20000 sec (5,5)
Temps total 20,5 heures (réduction d'un facteur25)

Tableau 3.5: Temps de calcul d'une optimisation avec et sans RSM.

La construction d'une RSM s'e ectue a partir d'une base de données d'entrées et de sorties associée
a des résultats expérimentaux ou des simulations e ectuées avec le modéle complexe. Le principe est
de généraliser en tous points de l'espace une formulation liant entrées et sorties du modéle complexe.
Il existe di érentes familles de modéles de substitution. M. Bompard [/1] indique le Krigeage, les
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Figure 3.24: Chaine de dimensionnement sous ModelCenter.

réseaux de fonctions a base radiale et les machines a vecteur de support. V. Baudod?] ajoute les
réseaux de neurones, et les lois polynomiales plus simples. Dans cette thése nous utilisons un panel de
techniques disponibles sur étagére dans ModelCenter a n de réduire les temps de déveloggment.

Ce logiciel d'intégration propose les fonctions polynomiales et le Krigeage.

3.4.4.1 La formulation polynomiale

Les formulations polynomiales sont les modéles réduits les plus simples. Nous les avons déja utilisés
au niveau 0 a partir d'une base de données d'appareils réels. Dans le cas présent, il s'agit ici de relier
Rmr, Cmr , bnr €t U @ chacune des sortie8Vempty , Wiyel €t Facou. Quatre fonctions sont a déterminer.
Une forme classique est par exemple la formulation quadratique :
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Figure 3.25: Chaine d'évaluation sous ModelCenter.

Figure 3.26: Variables d'entrée et de sortie de la surface de réponse (modéle de substitution).

y=a+t a X+ aj Xj Xj+ a Xi2+ " (3.40)
i i<j i
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Dans cette équation,x = (X1; ;Xp) eta=(a1; ;an), avecn le nombre de variables ety est
la fonction recherchée. Le polynéme écrit ci-dessus est quadratique, mais des formulations cubiques
voire plus complexes sont possibles. Etablir un modéle réduit polynomial revient donc a rechercher
les coe cients de I'équation ci-dessus en minimisant l'erreur” par la méthode des moindres carrées.

L'avantage des formulations polynomiales réside dans la simplicité de construction et d'utilisation.
Cela implique certains inconvénients rédhibitoires dans les cas de réduction de modeles non triviaux.
Par exemple les polyndmes de degré 2 ne sont pas capables de reproduire des fonctions ayantréings
extrema. Au contraire, des polynémes de degrés trop élevés vont induire des oscillations non souhai-
tées. L'utilisation des modéles réduits polynomiaux est donc généralement réservée aux cas simples
pour lesquels I'évolution en fonction des parameétres est bien connue.

ModelCenter calcule le coe cient de détermination associé au modeéle réduit sur les donnéesd
constructions. Cela permet d'avoir un apercu rapide sur la précision d'un modeéle réduit.

3.4.4.2 Le Krigeage

Le Krigeage est une techniqgue mathématique d'interpolation imaginée dans les années 1950 par
Daniel G. Krige, un ingénieur minier sud-africain, et développée mathématiquement par Georges
Matheron de I'école des Mines dans les années 1960. Elle se base sur des techniques de géostatistiques
généralisées. Sacks et al. (1989)J| apportent ces technigues dans le domaine de l'ingénierie.

L'interpolation consiste a trouver la valeur d'une fonction f en un point inconnu x? telle que :

? X1 ?
f(x’)= i(x)fi(x) (3.41)
i=1

Les poids ; sont des coe cients a déterminer et lesf;(x) sont les valeurs des voisins. Le krigeage
consiste a calculer les poids en fonction de la corrélation qu'il existe entre les voisins et en fonction
de la distance par rapport a l'inconnu. Les détails techniques du Krigeage sont notamment explicités
dans la thése de Manuel Bompard sur les modéles de substitution appliqués a I'optimisation de forme
en aérodynamique T1].

De maniéere pragmatique ModelCenter évalue le coe cient de détermination des modéles de Kri-
geage et polynomiaux lors de la construction de la surface de réponse. Il indiqgue donc un choix
privilégié a faire entre ces deux techniques. A quelques exceptions prés, le modéle de Krigeage donne
de meilleures performances de reconstruction. De plus les modéles polynomiaux d'ordre élevé im-
pliquent des phénoménes d'oscillation pouvant induire des erreurs importante. Nous choisissons donc
d'utiliser le Krigeage.

3.4.4.3 Création du plan d'expérience

Un plan d'expérience est I'échantillonnage d'un espace formé par une ou plusieurs variables. Il
constitue une liste de cas tests de calculs a e ectuer pour tracer une surface de réponse. Eete
un modele de substitution est bati en établissant une connexion entre des points expérimentaux et
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les résultats des expériences associées. Pour créer un modéle de substitution e cace, il fauteu
bonne représentativité de toutes les combinaisons de variables possibles dans I'espace de design.
L'enjeu consiste donc a trouver un bon échantillonnage. Ce choix est une problématique complexe.
Un échantillonnage trop n fait rapidement exploser le nombre de tests a e ectuer et par conséquente
temps de calculs. En revanche un échantillonnage trop imprécis provoque une mauvaise approximation
de la surface de réponse. En conséquence, le modéle de substitution ne rendra pas bien comgs d
variations du calcul complet. La principale problématique des plans d'expérience est la minimisation

du nombre de tests a e ectuer tout en préservant la représentativité de I'espace discrétisé.

Nous souhaitons construire une surface de réponse utilisant les variables rot® -, Cmr, bnr €t
Umr . Le plan d'expérience doit comprendre 4 variables di érentes. Il y a en plus, une contrainte sur
la combinaison des variablesR,, et ¢ . Dans la partie 3.3.1.3nous avons expliqué que l'allongement
R=c doit étre compris entre 10 et 20. A n d'éviter des points de calculs violant ces contraintes, nous
éliminons sur le plan d'expérience, I'ensemble des combinaisons dépassant les bornes xéesRuc.

La prise en compte des constraintes est importantes, les respecter évite de calculer des valeurs qui
seront a posteriori exclues.

Il existe de nombreuses méthodes pour établir un plan d'expérience. De maniére naive nous pou-
vons découper l'espace de variation a la main et tester de maniére exhaustive toutes les combi-
naisons possibles des valeurs discrétes. Plusieurs inconvénients émanent de cet échantilbge que
I'on nomme factoriel. Premiérement le nombre de tests a e ectuer peut rapidement exploser. Il va-
rie commeNbpys = @ @ O, OuU g, est le nombre d'échantillons pour la variablen. Par
exemple considérer 10 valeurs pour chacune des 4 variablBs , Cmr, bnr €t Uy implique 10000 cas
a calculer. Le second inconvénient est que l'uniformité de la distribution n'est pas optimale74]. En
revanche cette méthode permet de mettre en place un plan d'expérience de maniére simple et rapide
De plus on peut choisir le nombre de points pour chaque variable. Aprés une analyse en composantes
principales par exemple, on peut échantillonner plus précisément une variable au dépens de autre.

Une autre méthode couramment utilisée pour générer un plan d'expérience est l'utilisation de
I'nypercube latin nommé en anglais Latin Hypercube Sampling (LHS). Un carré latin est un damier
dont chaque colonne et chaque ligne contient seulement un point. La gure3.27a explicite cette
construction. L'hypercube latin est la généralisation de ce placement des points dans un espace de
dimensiond. La gure 3.27bprovenant de la référence de74] donne un autre exemple en dimension
3. Dans ce cas la discrétisation de I'espace se fait via une découpe en cubes. Le remplissage d'un
hypercube latin ne garantit pas une bonne répartition des données dans un plan d'expérience. Pou
s'assurer de l'uniformité, Johnson et al. 5 introduisent la notion de métrigue Maximin . Soit
di = dq;dy; ;dn une liste de distances euclidiennes entre des paires de points dans le plan a
échantillonner, données dans l'ordre croissant etl); = Jq1;Jo; ;Jn le nombre de paires de points
ayant la distanced;. Le plan "Maximin" est celui qui maximise d; et minimise J1. Moris et Mitchell [ 76]
améliorent cette dé nition en recherchant le plan qui maximise d; mais aussid, a d,. Trouver un
hypercube latin uniforme consiste donc a trouver la con guration qui respecte la dé nition Maximin.

Le LHS permet de garantir I'uniformité contrairement aux méthodes d'échantillonnage factoriel. lls
sont donc plus appropriés a une utilisation pour former une surface de réponse.
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ModelCenter propose de son coté l'utilisation de deux types de plan d'expérience en méme temps :
il croise un plan d'expérience orthogonal ou factoriel plus un LHS. Concrétement l'utilisateur décide
du nombre de calcul maximal & e ectuer et l'outil crée un plan LHS et un plan factoriel et les
ajoute. Un inconvénient est qu'il n'existe pas sous ModelCenter de technique de construction ddgn
d'expérience acceptant les contraintes. La solution envisagée est de surestimer le nombre de points
d'échantillonnage a n de supprimer dans un second temps les combinaisons ne respectant pas les
contraintes. L'e et direct est la dégradation de I'uniformité sur les bords du plan concernés par ces
contraintes

Pour construire le plan d'expérience, nous choisissons la proposition de ModelCenter, a savoir une
solution mixte composée d'un plan factoriel plus un plan LHS. Il est construit en utilisant les variables
Rmr, Cmr» Umr dans un premier temps. Les points violant la contrainteR=c sont ensuite éliminés. Les
listes sont copiées en trois exemplaires, une pour chaque nombre de pale (6, 7, 8) et regroupées en un
seul et unique plan d'expérience. Le tableaiB.6 résume les paramétres choisis pour construire le plan
d'expérience.

(a) carré latin (b) cube latin

Figure 3.27: Exemple de carré latin montrant un échantillonnage des variableA et B en (a) et
exemple de cube latin montrant un échantillonnage des variablex1; X, et x3 (extrait de [74]) en (b)

3.4.5 La chaine d'optimisation

Les di érentes chaines de calculs physiques permettant le dimensionnement et |'évaluation sont
décrites et une surface de réponse les représente a n d'accélérer les calculs. Nous pouvons$égrer
a présent dans un processus d'optimisation dont la construction est détaillée ici.
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Minimum | Maximum

Rayon rotor 10 20

Corde des pales 0.5 15

Régime de rotation 200 230
Nombre de points a échantillonner 300
Nombre de points respectant les 196

contraintes aprés construction du LHS

Nombre total de points du LHS 592

177

Tableau 3.6: Parameétres de construction du plan d'expérience composé d'un hypercube latin et d'un

plan factoriel.

3.4.5.1 Construction

La chaine d'optimisation est I'élément nal du processus de prédimensionnement. Le processus se

déroule en suivant trois temps :

1. L'optimiseur fournit un vecteur d'entrée Rpyr, Cmr, bnr €t Uy . La technique d'optimisation
choisie est l'algorithme génétique NSGA-II. Ce choix est argumenté dans la parti.3.4 Les

détails des réglages sont donnés ci-apres.

2. La surface de réponse est interrogée. Elle renvoit les parametres-acou, Wempty » Wruel -

3. Lorsque le critére de convergence dé ni dans l'algorithme génétique est atteint, I'optimisation
s'arréte. La gure 3.28 schématise cette chaine d'optimisation.

Figure 3.28: Chaine d'optimisation d'un hélicoptére au niveau 1.
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3.4.5.2 Paramétrage de l'algorithme génétique

L'algorithme génétique NSGA-II nécessite peu de paramétres. lls sont regroupés dans le ta-
bleau 3.7. Leur choix est important. Comme cela est dit dans la partie 3.3.4.3 pour obtenir une
surface Pareto satisfaisante il faut pouvoir établir un compromis entre exploitation (convergence vers
la surface optimale théorique) et exploration (obtenir une bonne distribution des points). L'explora-
tion se fait au détriment de I'exploitation dans le sens ou elle freine la convergence et par conséquent,

rallonge le temps d'optimisation.

Dans le cas présent nous paramétrons l'optimiseur de maniére a favoriser I'exploration. Pour
cela il faut agir sur les probabilités de mutation en les augmentant par rapport au niveau moyen,
baisser les probabilités de croisement et puisque la convergence est plus longue, durcir le critére de
convergence. Nous augmentons donc le nombre de générations sans amélioration avant I'arrét. En n,
pour favoriser I'exploration, il est possible, d'augmenter la taille de la population initiale, initialisée
de maniére aléatoire.

Parametres généraux de NSGA-II

Population | 120

Parametres d'optimisation pour les variables binaires (variables discrétes)
Probabilité de croisement 0,5

Probabilité de mutation 0,7

Parameétres d'optimisation pour les variables réelles (variables continues)
Probabilité de croisement 0,5

Probabilité de mutation 0,7

Criteres d'arrét
Nombre de générations sans amélioration du front de Pareto avant arréf 20

Seuil de convergence 0.001
Nombre maximal d'évaluations 10°
Nombre maximal de génération 10°

Tableau 3.7: Paramétrage de NSGA-II

3.5 Analyse des résultats d'optimisation

3.5.1 Premiéres tendances

NSGA-II est utilisé avec les paramétres décrits par le tableal.7 et fournit en sortie d'optimisation
1631 designs non dominés parmi les 22 446 évaluations e ectuées sur 185 générations, le tout en 5
heures et 10 minutes de calculs. Les conditions de convergence sont trés restrictives : 20 génération
sans améliorations. En dehors du cadre de I'exercice de cette these, elles pourraient en pratique étre
assouplies a une 10ene de générations sans trop dégrader la qualité du front de Pareto nécessitant
ainsi moins d'une heure de calculs pour atteindre la convergence.
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Le front de Pareto en trois dimensions est dicile a visualiser sans interactivité. Il est tout de
méme présenté sur la gure3.30 avec une projection en ombre sur chaque plan de I'espace. On
peut remarquer la complexité de la forme de la surface.

Quelques tendances peuvent étre observées sur la gurg.3L Le front de Pareto est projeté
sur chaque plan des objectifs, en utilisant la technique de visualisation des matrices de graphiques
présentée dans la partie3.3.5 Une palette de couleurs ajoute une information supplémentaire sur les
variables d'optimisation Ry, Cmr, Unr €t by .

Le front de Pareto au regard du nombre de pales brr

La premiére ligne de graphiques sur la gure3.31apporte un éclairage par rapport au nombre de
pales. Une remarque immédiate est I'absence de design a 6 pales. Cela signi e que les con gurations a
7 et 8 pales sont plus performantes quel que soit I'objectif considéré. Un groupe de design a 7 pales se
détache avec des valeurs de facteurs acoustiques nettement supérieurs aux autres solutions dntf
de Pareto. Ce petit groupe est en fait constitué d'éléments ayant une vitesse de rotation trés élevée
comme nous pouvons le voir sur la quatrieme série de graphique sur la gur&31 Le nombre de pales
ne semble pas avoir une in uence signi cative sur les objectifs puisque di érents nombres &l pales
peuvent produire des objectifs identiques.

Le front de Pareto au regard du rayon du rotor R

La seconde ligne de la gure3.31 montre I'in uence du rayon du rotor sur les di érents objectifs.
Nous observons que l'augmentation du rayon tend a accroitre la masse a vide et tend a diminuer la
consommation de carburant. La sensibilité du facteur acoustique aux variations ddRp,, est moins
constrastée.

Comme nous l'avons détaillé dans la partie2.2.1, la puissance requise se décompose en quatre
composantes : la puissance induit®,q , la puissance de trainée de pro | de pale®yage, la puissance de
trainée du fuselagePr,s et la puissance du rotor arrierePreqTr. La gure 3.29montre les contributions
en pourcentage de chaque composantes dans la puissance requise totale pour le point de vol de croisiére
a 280 kmeh. On peut remarquer que la puissance de trainée du fuselage a une contribution inférieure
a 10%. C'est un résultat peu intuitif par rapport a ce que nous décrivions dans la partie2.2.1.6
ou pour le Dauphin, la contribution de P;,s a 280 kmmeh est environ de 50%. Cela s'explique par
l'invariance du coe cient de trainée du fuselage en fonction de la masse dans nos modéles. Seules le
dimensions du fuselage ont un e et et elles sont ici imposées par le nombre de passagers. Le HO-90
possede un coe cient de trainée élevé (Cx S)rus  4;0) mais sa masse est telle que les contributions
dépendantes du poids, c'est a dire la puissance induite et la puissance de trainée de paleyidanent
plus importantes. L'augmentation du rayon tend a diminuer la puissance induite et la puissance de
trainée des prols de pale. Or la masse de carburant est reliée a la puissance requise totale. Par
conséquent, augmenter le rayon revient a réduire la puissance requise totale et donc la quantité de
carburant.

Pour un rotor donné, les composantes qui interviennent dans la masse a vide sont la masse des
pales, du moyeu, de la boite de transmission principale et du moteur. L'augmentation du rayon tend
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Figure 3.29: Comparaison des contributions de la puissance requise totale a 280 km/h pour un HO-90
du front de Pareto.

a diminuer la puissance requise, donc la puissance du moteur et sa masse. En revanche elle accroit la
masse des pales et du moyeu.

Masse a vide et masse de carburant sont donc en concurrence pour dé nir le rayon optimal du
rotor. Le facteur acoustigue quant a lui ne varie pas purement en fonction du rayon. Lors de la mise
en place du probleme d'optimisation, nous avions dé ni une gamme de variation du rayon comprise
entre 10 et 20 métres. Le front de Pareto comprend des designs av&,, de 14 a 20 metres. Les
rayons inférieurs a 14 métres ont été éliminés car ils ne présentent pas un avantage su sant du pdin
de vue de la masse de carburant.

Le front de Pareto au regard de la corde des pales c

La troisieme ligne de la gure 3.31 met en exergue I'in uence de la corde moyenne des pales sur
les objectifs. La corde semble peu in uente sur les objectifs : nous n'observons pas dégtadés nets
en fonction des objectifs hormis peut étre sur la masse de carburant qui est d'autant plus élevée gu
la corde est faible. Toutefois, une information importante a observer est la réduction de la gamme de
variation des cordes qui passe de [®; 1; 5] comme dé nie initialement a [0; 7; 1; 3] soit 40% de moins.

Le front de Pareto au regard de la vitesse de rotation en bout de pale Umr

La derniére série de graphique sur la gure3.31 met en évidence I'e et de la vitesse de rotation
en bout de paleUn,. On remarque clairement un e et attendu, plus la vitesse en bout de pale est
importante plus I'impact sonore est élevé. C'est un résultat décrit par exemple par Prouty 3] que
I'on retrouve ici. A ce titre les design ayant une vitesse en bout de pale au stationnaire supérieure a
210 m/s sont éliminés.

Le front de Pareto au regard de la masse maximale au décollage W mto

La gure 3.32montre cette fois le front de Pareto pour chaque couple d'objectifs en fonction de la
masse maximale au décollag¥/n, . Les appareils les plus légers sont ceux qui proposent une masse a
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vide moyenne et une quantité de carburant faible respectivement aux alentours de 27 500 kg et 10 000
kg. Il est étonnant de voir que les appareils les plus lourds sont aussi les moins bruyants, mais cela
peut se comprendre si la traction développée par le rotor (associées a la masse de l'appareil) n'est pas
le plus in uent dans le calcul du facteur acoustique. Un analyse de sensibilité des modeéles pourrait
con rmer cela.

Conclusions sur les premieres tendances de l'analyse du front de Pareto

La visualisation des di érents plans d'objectifs en fonction des variables de design fait apparaitre
les tendances les plus importantes. Elle permet aussi d'observer I'étendue des variables de design s
le front de Pareto. Ceci peut étre utilisé pour relancer des optimisations plus précises. A travers de
tendances nous pouvons dé nir quelques compromis de choix. En revanche nous ne pouvdase un
choix précis en sélectionnant un point particulier parmi ces graphiques. Pour cela nous allons utiliser la
technique des diagrammes de niveaux. Avec l'augmentation du nhombre d'objectifs et de variables une
analyse telle que présentée ci-dessus devient plus complexe et fastidieuse. Les cartes auto-adaptatrices
(SOM) procédant a un regroupement des solutions dans I'espace de design et des objectifsmpettent
d'observer les tendances de maniére identique. Les diagrammes de niveaux et SOM sont utilisés dans
la suite.
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Figure 3.30: Front de Pareto représenté en 3 dimensions, obtenu aprés optimisation avec NSGA-II.
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Figure 3.31: Front de Pareto projeté sur chaque objectif, la coloration des points correspond aux
variables d'optimisation.

Figure 3.32: Front de Pareto et objectifs d'optimisation en fonction de la masse maximale.
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3.5.2 Visualisation du front de Pareto a l'aide de cartes auto-adaptatrices

Les cartes auto-adaptatrices (SOM) décrites dans la partie8.3.5.1donnent une représentation en
deux dimensions du front de Pareto. Elles utilisent en entrée I'ensemble des solutions du fronted
Pareto. Les valeurs des obijectifs et des variables sont normées entre 0 et 1 suivant I'équatiGn37.
C'est a dire que 0 signi e que I'on atteint le minimum d'un objectif sur le front de Pareto et 1, le
maximum. L'entrainement se fait en sélectionnant aléatoirement des solutions sur le front de Pareto.
Pour s'assurer que chaque point est sélectionné au moins une fois, nous choisissons d'opter pour un
nombre d'itérations 100 fois supérieur au nombre de solutions soit 160 000.

Neuf groupes ou clusters sont créés en fonction de la valeur des variables de design en utilisan
la technique du regroupement hiérarchique exposée succinctement dans la part®3.5.1 lls sont
présentés sur la gure 3.35 Les cartes sont tracées en colorant une grille de cellules d'un classeur
Excel. Les groupes construits en fonction des variables d'optimisation sont a chés dans di érentes
zones délimitées. A chaque objectif est associée une cartéMs,e sur la gure 3.333 Facou SUr la
gure 3.33bet Wempty sur la gure 3.33c Une coloration bleue est synonyme de norme élevee et donc
d'un objectif mauvais au contraire de la coloration rouge. Pour faire ressortir des tendances, les
cartes représentant les objectifs doivent étre observées les unes par rapport aux autres. Les carte
auto-adaptatrices analysées deux a deux re étent les possibles corrélations existantes entre deux
objectifs.

Considérons premierement les SOM de la quantité de carburaniVs e surla gure 3.33aet de la
masse a videWenpyy sur la gure 3.33c Nous visualisons clairement une opposition des colorations
de ces deux cartes selon un axe de symétrie vertical. Pour la SOMsg , les meilleurs objectifs sont
situés dans le coin supérieur gauche et associés a une partie des clusters 1, 5 et 6 tandis que les
plus mauvais sont placés dans le coin inférieurs droit dans le cluster n°4. Pour la SOM/¢mpty , NOUS
observons que les appareils ayant la masse a vide la plus faible sont dans le coin supérieur droit et
représentés par les solutions du cluster n°7. Il apparait donc que les meilleurs et les pires appareils
pour chague obijectif sont di érents. La conséquence est que I'on ne peut pas choisir une solution qui
minimise a la fois Wrye; €t Wempty -

Nous regardons a présent la carte auto-adaptative du facteur acoustique sur la gur8.33h Nous
pouvons voir une zone bleue trés clairement délimitée par les clusters n°7 et 9. Cela signi e que
ces groupes 7 et 9 ont bien regroupés des solutions particuliéres décrivant un appareil bruyar@es
groupes correspondent a I'amas de solutions ayant une vitesse de rotation en bout de pdJg,, élevée
et observée sur la gure3.31 Les clusters 7 et 9 présentent une opposition de coloration entre le
facteur acoustique et la masse de carburant, tout comme le groupe n°4 entil€ycou €t Wiyel . Cela
indique que l'optimisation du facteur acoustique tend a se faire au dépens de la masse de carburant.
Cette opposition est aussi visible sur le cluster n°8 en bas a gauche sur les cartes de la masse a vide
et du facteur acoustique ou certains des meilleur§ .oy correspondent aux piresWempty -

Un achage particulierement intéressant est la représentation de la norme des objectifs. Pour
cela on calcule la norme des vecteurs d'objectifs a l'aide de leurs valeurs échelonnéese 0 et 1
et des équations3.38 dans la partie 3.3.5.2 Les gures 3.34aet 3.34b a chent respectivement la
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norme euclidienne et la norme in nie sur des cartes auto-adaptatrices. La norme in nie récupere pour
une solution donnée, le maximum des objectifs tandis que la norme euclidienne indique la distance
a un point utopique formé de chacun des meilleurs objectifs. Sur ces SOM, nous retrouvons les trois
zones bleutées aux valeurs proches de 1 et correspondant au pire de chaque objectifa. dur des
cartes, sur une portion du groupe n° 1, on retrouve les solutions qui minimisent les normes in nies
et euclidiennes. Ces points ne sont pas les meilleurs ni les pires pour chaque obijectif. liprésentent
les solutions de compromis, les compromis étant dé nis par la norme choisie.

Les SOM donnent un apercu des corrélations existantes entre les objectifs en observant la position
des zones d'intérét symbolisées par un niveau de couleur. L'a chage des SOM du point de vueed
variables d'optimisation et des objectifs (donc le pire cas, c'est a dire le plus proche de 1) est cohéten
avec ce que l'on peut observer sur les fronts Pareto en 2D présentés sur les gui281 Les carte auto-
adaptatives permettent donc de retrouver les tendances d'évolution des objectifs les unsaprapport
aux autres ou compilés dans une norme. Une surcouche d'information (les clusters) permet aussi
d'associer les variables de design aux objectifs.

Les SOM donnent la possibilité de visualiser et d'analyser correctement un front de Pareto com-
plexe. Toutefois leur intérét ici est diminué par le faible nombre d'objectifs a optimiser. Les matrices
de graphiques de la gure3.31donnent plus d'information que les SOM sur la répartition géométrique
des points. Leur intérét est moindre lorsqu'il est possible de visualiser un front de Pareto sur deux ou
trois objectifs. En revanche lorsque le nombre d'objectifs augmente, les SOM sont un moyen judiciz
d'analyser les tendances.



186CHAPITRE 3. OPTIMISATION ET CONCEPTION PRELIMINAIRE DES HELICOPTERES

(a) SOM pour Wrsyel (b) SOM pour Facou

(c) SOM pour Wempty

Figure 3.33: Représentation a I'aide de SOM de chaque obijectif du front de Pareto. Une couleur bleue
signi e la mauvaise qualité des objectifs au contraire de la couleur rouge. Les groupes de variables
sont séparés par la bordure de chaque cellule. Une étiquette indique le groupe considéré.
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(a) SOM pour la norme euclidienne (b) SOM pour la norme in nie

Figure 3.34: Représentation a I'aide de SOM du front de Pareto. Une couleur bleue signi e la mauvaise
gualité d'un objectif global reformulé en norme au contraire de la couleur rouge. Les groupes de
variables sont séparés par la bordure de chaque cellule.
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Figure 3.35: Clusters des solutions du front de Pareto en fonction des variables.
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3.5.3 Choix d'une solution par la méthode des diagrammes de niveaux

Les diagrammes de niveaux introduits par Blasco et al. §7] et présentés dans cette thése dans
la partie 3.3.5.2 sont une méthode de représentation du front de Pareto en deux dimensions. Elle
consiste a représenter la norme des valeurs des objectifs de chaque point du front de Pareto en
fonction des critéres et variables d'optimisation. Dans le cas présent les normes euclidiennes et in sie
sont considérées respectivement sur la gure3.36 et sur la gure 3.37. Les valeurs numériques des
solutions sont aussi échelonnées entre la valeur minimale et maximale du front de Pareto pour chaque
objectif. La norme euclidienne retranscrit la distance entre un point idéal ou utopique, cumul @&s
meilleurs objectifs et les points du front de Pareto. Le point utopique possede les valeurs;(0; 0) dans
I'espace normalisé et Wryel °, Wempty *» Facou”) dans I'espace des objectifs. La norme in nie renvoie
le maximum des objectifs pour un point du front de Pareto :kJ(x)k; = ( max)J;(x). Il s'agit donc
de calculer la distance d'une solution dans I'espace de chaque objectif par rapport au point utopique.
Outre la visualisation, le calcul d'une norme permet de choisir une solution. Il existe notamment
plusieurs points particuliers minimisant chague norme.

Aprés avoir échelonné entre 0 et 1 les objectifs selon les équatio8s37, nous pouvons tracer un
groupe de graphiques dédiés a la visualisation de la norme euclidienne sur la guB36 Cette derniére
est tracée en fonction des objectifs sur la premiére ligne et des variables sur la seconde ligne. Une
coloration en fonction du nombre de pales augmente la quantité d'information visible. Le point le plus
bas dans le diagramme est celui qui minimise la norme, il est représenté par une étoile rouge sur la
gure 3.36.

Les diagrammes de niveaux adoptent une forme en V lorsque le front de Pareto est convexe. C'est
le cas pour lI'ensemble des objectifs sur la gure8.36. Cela signi e que la norme euclidienne posséde
un seul optimum. Les solutions a 8 pales sont celles qui donnent nettement de meilleurs résultats du
point de vue de la norme euclidienne. Les valeurs des variables et objectifs du point minimisant la
norme euclidienne sont indiquées dans le tablea@.8.

Figure 3.36: Diagrammes de niveaux en fonction des objectifs (ligne du haut) et des variables (lignes
du bas). La norme euclidienne est utilisée.
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Les diagrammes de la norme in nie sont présentés sur la gure3.37. Ces schémas présentent de
nouveau une forme en V. La branche de droite rassemble certains points sur une méme pente, cela
signi e que pour ces points, l'objectif maximal dé nissant la norme in nie est le critére utilisé en
abscisse du diagramme de niveaux. La norme in nie est intéressante car elle considere un design
choisi a partir du pire de ces objectifs en choisissant le minimum (en rouge sur la gur&.37). Ce pire

reste néanmoins le plus bas de I'ensemble des solutions du front de Pareto. C'est, encore une fois, un
choix de compromis, le meilleur des pires cas optimisés.

Figure 3.37: Diagrammes de niveaux en fonction des objectifs (ligne du haut) et des variables (lignes
du bas). La norme in nie est utilisée.

Variables de design|| Valeurs des objectifs associés
Rmr 16,44 m Wempty 27 223kg

Crmr 0,893 m Facou 69,59 dBA

Umr 200,0 mrs Wsyel 9745 kg

Bir 8 Whto 45935kg

Tableau 3.8: Objectifs et variables de design de la solution du front de Pareto minimisant la norme
euclidienne.

Variables de design|| Valeur des objectifs associés
Rur 16,27m Wempty 27229kg
Cmr 0,967 m Facou 69,29 dBA
Unnr 200,0 n¥s Wtgel 10238kg
Bmr 7 Wmto 46 136 kg

Tableau 3.9: Obijectifs et variables de design de la solution du front de Pareto minimisant la horme
in nie

Le choix de la solution dé nitive n'est pas nécessairement le point minimisant une quelconque
norme, il peut aussi provenir d'une préférence de l'utilisateur. Blasco et al. §7] introduisent un
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systeme de classi cation qualitatif des objectifs en fonction de leurs valeurs numériques comme le
propose MessacHg]. Il est alors nécessaire de créer des gammes de variation dans lesquelles nous
considérons un objectif comme hautement désirable , désirable , tolérable , indésirable ,

Hautement indésirable , inacceptable . Cette méthode est intéressante a exploiter dans un cadre
d'optimisation multidisciplinaire ot chaque expert peut établir pour les objectifs qu'il maitrise, une
notation qualitative.

3.5.4 Choix d'une solution a l'aide de méthodes de décision a priori

Le choix d'une solution unique pour un probléme d'optimisation multi-objectifs peut étre fait en

introduisant une préférence parmi les critéres avant I'optimisation. Il s'agit des méthodes de décision

a priori exposées dans la partie 3.3.3 Le critere global cumule les objectifs a travers une somme
pondérée. Son introduction pose alors probleme car il est dicile de normaliser les objectifs sans
connaitre les bornes de variation. L'acquisition d'un front de Pareto contenant des valeurs minimale
et maximale pour chaque critére permet de contourner ce probleme et d'appliquer ces méthodes de
décision a posteriori . L'espace de recherche devient alors I'ensemble des points du front de Patie
ou une surface de réponse le représentant.

3.5.4.1 Sélection d'une solution a l'aide du critere global par somme pondérée

La méthode du critére global par somme pondérée consiste a établir des coe cients de pondération
représentatifs de la préférence imposée par le décideur, autant de coe cients qu'il y a d'olejctifs. Leur
somme doit égaler 1. Considérons l'ordre suivant, nous souhaitons tout d'abord minimiser la quantité
de carburant nécessaire, puis la masse a vide de I'appareil et en n réduire lI'impact acoustique. Les
coe cients suivant sont établis de maniére arbitraire en accord avec I'ordre choisi :

awge =05 AWempy = 053 @racou = 0;2 (3.42)

Le critére global par somme pondérée, not€G, devient :

CG = anueI que| + aWempty Wempty + aFacou FaCOU (343)

Le but est donc de trouver sur le front de Pareto le point qui minimise CG. La solution obtenue est
indiquée dans le tableau3.10 Si celle-ci ne correspond pas aux désirs du décideur, les poids doivent
étre modi és jusqu'a satisfaction. Le critere global par somme pondérée peut tout a fait étre intégré
dans une analyse a l'aide de diagrammes de niveaux. En e et, la somme pondérée est simplement une
nouvelle norme particuliere.

Lorsque les poids sont tous égaux, aucune préférence n'est faite. Cela correspond a une simple
somme des objectifs normalisés. Le design minimisant un critére global sans préférence est indiqué
dans le tableau3.11 Cela correspond a la norme d'ordre 1 ou distance de Manhattan notamment
utilisée dans la méthode des diagrammes de niveaux par Blasc67].
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Variables de design|| Valeurs des objectifs associés
Runr 17,39 m Wempty 27734kg

Crnr 0.881m Facou 69,98 dBA

Umr 201.9n¥s Ws el 9098,kg

Binr 8 Whto 45803 kg

Tableau 3.10: Résultat de la minimisation du critére golbal CG) par somme pondérée parmi les
points du front de Pareto.

Variables de design|| Valeurs des objectifs associés
Runr 16,73 m Wempty 27 373kg

Crnr 0,887m Facou 69,55 dBA

Umr 200,0 nFs Ws el 9587,kg

Binr 8 Whto 45901 kg

Tableau 3.11: Résultats de la minimisation du critére global CG) par somme non pondérée parmi
les points du front de Pareto.

3.5.4.2 Sélection d'une solution a l'aide de l'optimisation hiérarchique

L'optimisation hiérarchique relaxée est décrite dans la partie3.3.3.2 Son principal défaut lors-
gu'elle est utilisée a priori et que nous ne sommes pas assurés d'obtenir un design optimal, i.e. faisant
parti du front de Pareto. En l'utilisant directement parmi les points du front de Pareto, on élimine
ce probléme. Pour rappel, le principe consiste a rechercher de maniére consécutive un minimurays
chaque objectif. L'optimum trouvé devient alors une contrainte pour I'optimisation de I'objectif sui-
vant. En gardant l'ordre établi précédemment : Wrsye , Wempty » Facou- L@ relaxation ; est xée de la
maniére suivante pour chaque obijectif (indice i) :

i =0;05 (maxJj(x) minJ;(x)) (3.44)

Les valeurs minimale et maximale sont dé nies sur I'ensemble du front de Pareto pour la premiére
recherche puis sur I'ensemble des valeurs respectant les contraintes pour les suivantes.dt a noter
gue le résultat dépend premierement de l'ordre établi, mais aussi des deltas;] autorisés dans les
contraintes. L'optimisation hiérarchique se déroule ainsi :

1. Recherche duws,e minimal sur le front de Pareto :
W o =min W
fuel fuel (3.45)
quel = 8850 kg
2. Recherche duWempry minimal (dans le voisinage de la solution correspondant Vs e ) :
Wt;?mpty =min Wempty
avec:  Wiel <W e + wiuel (3.46)
Wenpy = 27 401kg
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La valeur de Wsye pour cette nouvelle optimisation estWsye; = 9058 kg
3. Recherche duF oy minimal

o) .
FEiCOU =min Facou

avec  Wiyel <W e + wiuel
et Wempty < ngpty +  wempty
Fiou = 70;59dBA
Wempty = 27512kg
Wiel = 9062kg

Le tableau 3.12récapitule la valeur des variables et des objectifs de ce point. Un second table&ul3

présente un résultat lorsque la masse a vide est optimisée avant la quantité de carburant dans I'ordre
d'optimisation.

(3.47)

Variables de design|| Valeurs des objectifs associés
Rur 17,11,m Wempty 27512kg

Crr 0,865m Facou 70,59 dBA

Umnr 204.0 mrs Wsyel 9062 kg

Binr 8 Winto 45704 kg

Tableau 3.12: Résultats obtenus aprés une optimisation hiérarchique des fonctions objectifs avec la
préférence :Wsyel , Wempty PUIS Facou

Variables de design|| Valeurs des objectifs associés
Rmr 14.53m || Wempty 25983 kg
Cmr 0,902m Facou 71,78 dBA
Umr 205,8 mrs Wsyel 10733kg
Bmr 8 Whito 45719kg

Tableau 3.13: Résultat obtenus a I'aide de I'optimisation hiérarchique des fonctions objectives avec la
préférence Wempty, que| pUIS Facou

Les méthodes de décision a priori peuvent donc étre appliquées avec succés a posteri . Les
défauts principalement dus a la méconnaissance du probléme gu'elles imposent avant I'optimisation
sont dépassés grace a l'acquisition préalable du front de Pareto.

3.5.5 Vers un résultat nal
3.5.6 le ranement de la solution

Les solutions proposées directement par les diagrammes de niveaux proviennent d'un compromis
e ectué sans préférence. Les valeurs sont généralement médianes dans la gamme de variation des
objectifs optimaux. Au contraire les résultats trouvés a l'aide de I'optimisation hiérarchique ou de la
somme pondérée tendent vers des valeurs élevées des objectifs du front de Pareto.
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Le choix philosophique d'une solution avec ou sans préférence n'est pas abordé ici. Quelques
arguments peuvent néanmoins étre avancés. Le souhait de réduire les colts d'exploitation ou la quan-
tité de polluants émis peut guider vers un design minimisant la quantité de carburant. Cependant
nous venons d'observer que la diminution de la masse de carburant entraine l'augmentation de la
masse a vide. Dans ce cas, il est intéressant de se diriger vers une solution de compromis qui ne rend
pas extrémes ces objectifs. De maniére a poursuivre |'étude nous choisissons d'explorer ce dernier cas.
Nous sélectionnons donc un design provenant de l'analyse du front de Pareto a l'aide des diagrammes
de niveaux permettant de trouver une solution de compromis. Celle proposée par la norme euclidienne
donne une quantité de carburant plus faible, nous décidons donc de la choisir.

De maniére générale, l'algorithme génétique génére un ensemble de points au plus proche de la
surface constituant le front de Pareto. Aprés un temps de calcul su samment long, I'ensemble de la
surface peut étre correctement dé ni. Cela peut étre vrai a I'échelle du front de Pareto entieret faux
autour d'une solution particuliére. Il est donc nécessaire d'observer I'entourage de la solution choisie
dans I'espace des obijectifs et le cas échéant, d'a ner les résultats. L'intervalle choisi correspond a la
valeur des objectifs donnés par la minimisation de la norme euclidienne 5% de la distance entre
les extrema des objectifs sur le front de Pareto. Cela correspond a 26 751207 kg pour Wempty ,
11301 111 kg pour la quantité de carburant et 69,92 0,33 dBA. La gure 3.38dispose les points
respectant ces trois conditions. Comme nous pouvons le constater, le front de Pareto n'est pas su -
samment dé ni. La densité des points n'est pas su sante pour déterminer une solution au centimétre
prés pour le rayon rotor. Une nouvelle optimisation est nécessaire.

Figure 3.38: Achage du front de Pareto a l'aide des diagrammes de niveaux autour du design
sélectionné par minimisation de la norme euclidienne (point étoilé rouge).

Pour préciser la valeur de la solution nous utilisons la minimisation de la norme euclidienne établie
précédemment. Nous transformons le probléme d'optimisation multi-objectifs en un probleme d'op-
timisation mono-objectif et multi-variables. L'optimisation ne nécessite plus un algorithme génétique
colteux en temps de calcul. De plus nous ne sommes pas situés prés des bornes de la surface de
réponse puisque nous cherchons un optimum sur le front de Pareto. Nous recherchons une ol
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sur une portion localement dérivable du modéle réduit. Les méthodes a base de gradient sont don
parfaitement utilisables. Toutefois les techniques utilisant le concept de simplexe, sans gradient, tel
gue Nelder-Mead [7] ou encore Hooke-Jeeves/] se montrent plus e caces comme le souligne la
gure 3.39 De plus, il est intéressant d'intégrer les méthodes sans gradient dans la chaine de calcul
C.R.E.A.T.I.O.N. En e et, dans certains cas, lorsque les domaines de dé nition des modules discipli-
naires sont mal connus, il est judicieux de faire appel a des optimiseurs qui ne bloquent paslealculs
en cas d'erreur des codes.

Nous obtenons donc une solution précise a l'aide de la méthode de Nelder-Mead dont les valeurs
des objectifs et des variables sont spéci ées dans le tableai14.

Figure 3.39: Comparaison de convergence entre di érents algorithmes d'optimisation mono-objectif.
L'objectif est de minimiser la norme euclidienne dé nie lors de la premiére optimisation par algorithme
génétique.

3.5.7 La solution sans approximation

La solution sélectionnée (tableau3.14) provient de l'utilisation d'une surface de réponse. Les
objectifs associés aux variables sont donc approchés. Nous n'avons pas accés a I'ensemidentiesses
et dimensions de l'appareil. An de terminer la phase de conception de niveau 1, il est nécessaire
de réutiliser la boucle compléte de dimensionnement et d'évaluation présenté dans les parti@4.1
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Variables de design|| Valeur des objectifs associés
Runr 16,499 m Wempty 27231Kkg

Crr 0,880m Facou 69,55 dBA

Umr | 200,00 n¥s Ws el 9772kg

Binr 8 Winto 45946 kg

Tableau 3.14: Solution aprés optimisation de la norme euclidienne a l'aide de Nelder-Mead

et 3.4.2 Les dimensions et masses du HO-90 nal sont présentés dans le table8ul5. Les écarts entre
la surface de réponse et les calculs de la chaine compléte sont tous faibles : inférieur a 1%a aedique
une bonne abilité du modéle réduit sur le domaine des variables utilisées.

Variables de design

Rur 16,499 m
Crr 0,880 m
Brar 8

Umnr 200,00 s
Objectifs d'optimisation

quel 9782 kg
Wempty 26894 kg
Winto 45676 kg
Facou 69,81 dBA

Dimensions du fuselage
qus X Hfus X qus ‘ 32,9 3,2 3 (m)
Masse des sous-systémes

quselage 13904 kg
Whub 1 537,kg
Whiade 3183kg
Whotp 3253kg
Wempv 505 kg
Weng (1 seul moteur) | 418kg
Wig 789kg
Wtail rotor 2059 kg
Puissance du moteur

Peng \ 4233 kKW

Tableau 3.15: Principales dimensions et masse du concept HO-90 aprés optimisation compléte au
niveau 1

Le tableau 3.16 présente les principales performances du HO-90 au niveau 1. Une premiére analyse
montre des vitesses maximales élevées pour un hélicoptére lourd. Ce fait provient du dimensionnement
du moteur dans des conditions de vol restrictives. En e et I'appareil doit pouvoir voler au stationnaire
a 1500 metres et a ISA +20 avec un moteur en panne (il reste trois moteurs actifs) et en utilisant une
puissance de secours continueP OEI on:. C'est un état de vol exigeant qui demande énormément de



3.5. ANALYSE DES RESULTATS D'OPTIMISATION 197

puissance : pres de 4 233 KW par moteur (cf. tableaB.15). Le systeme de génération de puissance doit
donc étre dimensionné en conséquence. Cela implique un sur-dimensionnement pour les conditions
de vol standard et produit une réserve de puissance susamment importante pour atteindre des
vitesses de I'ordre de 360 kmh et des plafonds de 700 métres dans les conditions de la mission. Ces
vitesses trés élevées pour un hélicoptére pourraient étre réduites en prenant en compte de maaié
plus rigoureuse du coe cient de trainée de la téte rotor qui est ici x€, quel que soit le diamétre du
rotor ou le nombre de pales, a 45% de la trainée totale de l'appareil.

Performances hors moteur

Preq @ Vh = 0km=h, 0 m, ISAQ 9681 kW
Preq & Vh = 0km=h, 1500 m, ISA+20 10688 kw
Preq @ Vh = 280km=h, 0 m, ISAQ 6 039 KW
Preq & Vh = 280km=h, 3657 m, ISAO 8094 KW
Ve @ 3657 m, ISAO 176 knmeh
Vir @ 3657 m, ISAO 245 kneh
FM a0 m, ISAO 0,78
Performances avec moteur

Condition de Croisiére (CR) Vy, = 280km=h, 3657 m, ISAOQ
Veco & 3657 m, ISAO 278 kneh
Vmax @ 3657 m, ISAO 360 km=h
Consommation (CR) 2299kgrh
Rayon d'action (CR) 1185km
Rayon d'action (CR) (simulation de mission) 1325km
Endurance aVye, 3657 m, ISAO 5,15 h
Autonomie a Vj, = 0km=h, 3657 m, ISAO 3,23 h
Plafond au stationnaire a HES, ISAQ, PTO 5920 m
Plafond maximal a V}, = 180km=h, ISA0, PMC | 7270 m

Tableau 3.16: Principales performances du concept HO-90 aprés optimisation compléte au niveau 1

3.5.8 Comparaison avec les résultats NDARC et du niveau 0

Le tableau 3.17 présente une comparaison des masses maximales, masse a vide et dimensions du
HO-90 obtenues au niveau 1 avec les résultats de niveau 0 dans C.R.E.A.T.1.O.N. et du NDARC sur
le HOO.

L'écart visible sur les masses maximales au niveau 0, s'explique par le dimensionnement statistique
e ectué. Actuellement aucun hélicoptére ne posséde la capacité de transporter 90 passagers sur plus
de 1000 km. La base de données des hélicoptéres n'est donc pas représentative du design nal ltpre
doit obtenir notamment au niveau du calcul de la masse a vide. En e et sur les 8 tonnes d'écartrére
les deux niveaux de C.R.E.A.T.1.O.N., 6 sont imputable a l'estimation de la masse a vide. Le reste
provient d'une di érence sur la masse de carburant d'environ 1500 kg ce qui reste acceptable compte
tenu des hypothése de départ au niveau 0. Les dimensions du rotor au niveau 0 sont aussi plus faibles
car dépendantes de la masse maximale au décollage dans les modéles statistiques. Malgré ces écarts
signi catifs, le niveau 0 donne une tendance correcte : en premiére approximation, le niveau 0 trouve
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un appareil de plus de 30 tonnes, avec un rayon rotor dépassant les 10 metres ce qui est compatible
avec les résultats du niveau 1.

En ce qui concerne le NDARC, nous avons aussi une di érence de masse importante : 12 tonnes sur
la masse de l'appareil comparé aux résultats du niveau 1 (et 4300 kg avec le niveau 0). Les principaux
écarts se font sur la masse a vide et la masse de carburant avec respectivement 7,8 tonnes (30%) et
4,3 tonnes (45%) de plus pour le HO-90. Une explication concerne la masse de carburant calculée
par le NDARC. Elle est optimiste par rapport a nos estimations. Cela provient en fait d'un facteur
technologique introduit dans le NDARC améliorant arti ciellement les performances du moteur par
rapport a l'existant. La gure 3.40 montre un courbe schématisant le rapport poids / puissance des
moteurs de la base de données. Nous utilisons la régression symbolisée par une ligne rouge pour
calculer la masse des moteurs a turbines du HO-90. Cette courbe de tendance (rouge) donne la limite
des meilleurs moteurs actuels. Les deux triangles verts positionnent les moteurs dimensionnés par
le NDARC et C.R.E.A.T.I.O.N. Nous pouvons observer que le design des moteurs du NDARC est
optimiste par rapport a l'existant avec un rapport puissance / masse de 15.7 KW/kg alors que nous
considérons un moteur ayant un ratio de 10.1 KW/kg. Il y a un écart de 150 kg par moteur entre les
meilleurs moteurs de la base de données et la turbine du H90. Multiplié par le nombre de moteurs (4)
cela explique des écarts sur la masse de la motorisation. Ce dimensionnement optimiste se répercute
sur les performances du moteur. Ainsi le H90 nécessite 45% de kéroséne en moins par rapport au HO-
90. Le NDARC utilise donc un facteur technologique prédisant des moteurs nettement plus e cients
gu'a ce jour.

Les di érences sur le bilan de masse calculant la masse a vide et sur 'estimation de la consom-
mation de carburant expliquent les écarts que nous observons entre le NDARC et C.R.E.A.T.l.O.N.
De plus ces derniers ont tendance a s'accroitre a cause de la convergence sur la masse maximale au
décollage qui tire les masses a vide et de carburant vers des masses plus importantes.

Malgré les résultats plus pessimistes de C.R.E.A.T.I.LO.N. par rapport au NDARC, le HO-90
dimensionné est plus crédible avec les technologies actuelles. Les masses maximales, a vide et de
carburant sont cohérentes du seul appareil existant équivalent : le Mil Mi 26 dont les informations
sont présentées dans le tablead.l1. Il faut donc interpréter les di érences observées entre les deux
prédimensionnements HO-90 (C.R.E.A.T.I.O.N.) et H90 (NDARC) comme étant essentiellement dues
a des di érences de perspectives entre les deux concepts préliminaires : celle e ectugdeec la chaine
présenté dans cette thése correspond au meilleur hélicoptére réalisable avec les technologies actuelles
alors que celle proposée par le NDARC vise un horizon plus lointain d'applicabilité (environ 30
ans). En n contrairement aux bilans de masse, les modéles de calcul des puissances requises deur
vol utilisés dans NDARC et dans C.R.E.A.T.I.O.N. donnent des résultats comparables pour deux
appareils équivalents’.

Cette thése propose une démarche de conception intégrant au mieux l'optimisation, minimisant
les interventions humaines et guidant le choix d'une solution avec des outils d'optimisation, d'analyse
et d'utilisation des résultats. Signe de maturité des modéles, nous n'avons pas eu a renier les résultats

3. Calculs non présentés ici



3.5. ANALYSE DES RESULTATS D'OPTIMISATION

199

des optimisations pour des raisons de représentativité physique de ces derniers. Ce processus d'optimi-
sation des hélicoptéres montre donc sa capacité a fournir un pré-dimensionnement able d'un appareil
pourtant sans équivalent de nos jours. Il reste néanmoins a a ner les modéles et corriger quelques
problémes d'estimation des masses des pales et du moyeu rotor. Dans le cadre de C.R.E.A.T.I.O.N.
des liens multi-niveaux plus étroits entre la chaine présentée dans ce chapitre (niveau 1) et lesdes

experts (niveau 3) sont en cours d'étude.

Parameétres | HO-90 (niveau 1) HO-90 (niveau 0) H90 (NDARC)

Wito 45676 kg 37882kg 33501 kg (Masse mission
Wempty 26894 kg 205554 kg 19078 kg

Ws el 9782kg 8328kg 5443 kg

Wpay 9000kg 9000kg 8980kg

Peng 4233 KW 3355KW

Rmr 16,499 m 13,7 m 14,93 m

Crnr 0,880m 0,80m 0,917m

Brr 8 8 7

Umr 200,00 n¥s 216 mes 198 nFs

Tableau 3.17: Comparaisons des prédimensionnements eectués au niveau 0 et 1 avec
C.R.E.AT.I.LO.N. et avec le H90 de la NASA

Figure 3.40: Base de données des turbines présentées en fonction de leurs masse et de leur puissance
maximale au décollage. La courbe rouge est la régression utilisée pour calculer la masse des turbines
dans C.R.E.A.T.I.O.N. Les points verts représentent la masse d'une turbine du H90 et du HO-90. La
masse de la turbine du H90 met en évidence la prise en compte d'un facteur technologique.
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3.6 Conclusions

A travers l'utilisation des modéles de niveaux 0 et 1 nous avons prédimensionné un hélicoptére de
transport lourd civil ayant la mission de transporter 90 passagers sur une distance franchissable d'au
moins 1000 km a 280 kngh.

Au niveau 0 nous avons mis en évidence les limites de la base de données pour le calcubdmasse
maximale au décollage. La conjugaison de la charge utile et de la distance franchissable dé nies dans
les spéci cations font du HO-90 un appareil peu représentable par la base de données au regard des
masses notamment. Par identi cation et extrapolation avec un appareil proche nous avons calculé la
masse de carburant permettant d'obtenir une premiére estimation de la masse maximale au décollage.
Les résultats du dimensionnement au niveau 0, a défaut d'étre précis, donnent néanmoins la bonne
tendance a savoir un appareil d'environ 30 a 40 tonnes ayant un diamétre rotor de prés de 30 métres.
Ces résultats orientent, cadrent et initialisent la recherche d'un design optimal au niveau 1.

Le niveau 1 introduit une modélisation plus précise du design de I'hélicoptere. Le processus de
conception est organisé autour d'une optimisation englobant des calculs de dimensionnement et d'éva-
luation. Le dimensionnement permet de déterminer plus précisément le moteur optimal pour un en-
semble de points de vol caractéristiques de la mission et d'e ectuer un bilan de masse pour obtenir
la masse a vide et la masse maximale au décollage de l'appareil. L'évaluation permet quant a elle
de déterminer la masse de carburant utilisée sur la mission et le niveau de bruit émis par I'hélico-
ptére en phase d'approche a l'atterrissage. Cette phase d'évaluation pourrait bien sir étre complétée
ultérieurement par d'autres criteres.

La recherche du design optimal passe par la résolution d'un probléme d'optimisation multi-critéres
et multi-variables avec contraintes. Aprés une étude bibliographique présentant un panorama de
techniques envisageables, nous avons choisi d'utiliser les algorithmes génétiques, en particulier NSGA
Il [65]. Celui-ci permet grace a l'élitisme d'explorer plus e cacement l'espace de design tout en
garantissant une bonne convergence. L'inconvénient est que le nombre d'évaluations nécessairesrpou
converger est trés grand. Dés lors il faut posséder une chaine de calcul dont I'exécution est rapide
chaine introduite demande plusieurs minutes de calculs pour une seule évaluation. A n d'accéiér
les calculs nous avons introduit une technique de réduction de modele appelée Krigeage. Celiec
permis de construire une surface de réponse de qualité et capable de fournir une évaluation compléte
en quelques centiemes de secondes. La comparaison des deux résultats, I'un donné avec la surface d
réponse, l'autre a l'aide de la chaine compléte montre des di érences inférieures a 1%.

Le processus de conception établi au niveau 1 a mené vers un hélicoptére HO-90 dont le rotor
principal est optimisé par rapport a la masse a vide de l'appareil, la quantité de carburant consommée
sur la mission et le niveau de bruit émis en phase d'approche a l'atterrissage. Le design nal du HO-90
au niveau 1 montre un appareil lourd, environ 46 tonnes, nécessitant quasiment 11 tonnes de carburant
pour e ectuer les 1325 km de sa mission. Le rotor possede un diamétre d'environ 30 métres. En [|'état
actuel ce serait le second hélicoptére le plus imposant ayant jamais existé, aprés le Mil Mi 26.
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Les travaux de ce chapitre, e ectués durant cette thése, proposent donc une méthodologie de
conception préliminaire et d'optimisation éprouvée sur le cas complexe de cet hélicoptére de transport
lourd. Elle est pleinement intégrée dans l'outil C.R.E.A.T.I.O.N. et permet la validation du jalon 2.
De prochains travaux pourraient reproduire I'exercice sur un hélicoptere plus léger tel que le Daupn
avec des spéci cations de grande vitesse ou d'endurance élevée par exemple.
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Ce chapitre présente les travaux initiés visant a généraliser C.R.E.A.T.l.O.N. a toutes les formu-
lations d'appareils a voilure tournante. Pour cela nous devons généraliser les équations du bilan de
puissances a tous les types de rotors. Nous commencerons par les rotors basculants du convertible.
Dans un second temps, un appareil muni de ce systeme sera optimisé en utilisant les techniques dé-
veloppées au chapitre précédent. En n avant de clore ce manuscrit de these, nous préserons une
étude préliminaire permettant la construction automatique d'architectures de giravions.

4.1 Introduction

Précédemment dans cette thése nous avons étudié la chaine de calculs C.R.E.A.T.1.O.N. dédiée
aux hélicopteres. Dans un premier temps, il s'agissait d'élaborer les modéles disciplinaires mis en
jeu dans I'évaluation des performances d'un hélicoptére. L'étape suivante a été leur application dans
un cas de conception préliminaire. Le but du troisieme jalon de C.R.E.A.T.I.O.N. est de généraliser
la chaine de conception et d'évaluation a I'ensemble des aéronefs a voilure tournante. Nous avons
décrit leur variété au chapitre 1 : convertibles, coaxiaux, tandems, combinés, la diversité est trés
importante. Cela rend la généralisation des outils de C.R.E.A.T.l.O.N. d'autant plus complexe. Il
faut donc procéder par étapes. Ce chapitre présente une étude préliminaire e ectuée durantette
thése et contribuant a cette généralisation.

203
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Dans un premier temps il est nécessaire de décrire les formulations autres que I'hélicopteére, les
plus communes sont : le convertibles, les coaxiaux et le tandem. Dans cette thése, seul le premier est
abordé alors que des éléments concernant les deux autres sont en cours d'intégration au moment de la
rédaction de ces lignes. Des développements ont été e ectués pour les coaxiaux et les rotors casimé
mais leur validité n'a pas été su samment véri ée pour étre intégrée dans ce manuscrit.

En n une seconde partie présentera quelques travaux théoriques menant vers la génération auto-
matique de géométries de concepts d'appareils a voilure tournante. Le but recherché est d'avoir accés
a I'ensemble des con gurations possibles d'appareils a voilure tournante. Il s'agit d'un pas essentiel
vers la généralisation de C.R.E.A.T.I.O.N. Seul l'aspect géométrique du probléme a pu étre traité.
Un code de calcul présente la génération automatique d'une géométrie d'appareil. La liaison avec
d'autres disciplines sera e ectuée dans des travaux poursuivant cette thése dans le cadre du &b
C.R.E.AAT.L.LO.N.

4.2 Bilan de puissance généralisé

La généralisation du bilan de puissance doit permettre de traiter tous types de rotors ou d'hé-
lices au sein d'un ou plusieurs codes modulaires. Quelques travaux préliminaires e ectués en n de
thése décrivent le bilan de puissance pour le convertible, les rotors coaxiaux, les rotors carénés. An
d'illustrer ces travaux nous proposons quelgues éléments concernant les appareils a rotors convertible.

4.2.1 Le convertible
4.2.1.1 Les spécicités du convertible

Les convertibles sont des appareils a voilure tournante dont les rotors peuvent basculer. lls sont
présentés dans la partiel.1.4.5 L'angle de rotation des nacelles qui portent les rotors par rapport au
fuselage est notéD 4c. Il peut prendre une valeur comprise en 0 et 90 degrés et méme au dela. A 90
degrés l'appareil est dit en mode hélicoptére , les rotors fournissent alors une traction opposée au
poids. A 0 degré le convertible est en mode avion et les rotors développent une force propulsive
compensant la trainée. Entre ces deux positions caractéristiques, il y a une phase de transition durant
laguelle les rotors peuvent s'orienter de maniére a compenser la trainée et une partie du poids, lesail
assurant une portance croissante en fonction de la vitesse. Pour le convertible tout I'enjeu consiste
donc a optimiser l'attitude de I'appareil pour maximiser la portance des ailes et orienter les nacelles
de maniére a atteindre I'équilibre des forces et moments. La guret.1illustre les deux modes décrits
ci-dessus.

Au niveau 1 de la chaine C.R.E.A.T.I.O.N. la description de l'appareil est sommaire. Nous n‘avons
pas d'information sur la position du centre de gravité et le placement des éléments portants. Ce
sont pourtant des informations essentielles si I'on doit considérer un angle d'attitude d'appareil. A
l'instar du bilan de puissance hélicoptére, seule la somme des forces de portance et de trainée est
considérée. Ces hypothéses simpli catrices ne permettent pas de calculer délement la pu@sce
requise dans les phases de transition. C'est pourquoi les calculs seront seulement e ectués pour les
modes hélicoptére (en vol stationnaire) et avion (en vol d'avancement). Nous déterminerons
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(a) V22 Osprey en mode avion (b) V22 Osprey en mode hélicoptére

Figure 4.1: lllustrations des di érents modes de basculement des rotors d'un convertible.

alors la vitesse a lagquelle le basculement des nacelles est achevé. Au-dela de ces considérationsiske b
relatives au niveau 1, de nouvelles hypotheses simpli catrices sont a prendre en compte. Les nacelles
portant les rotors et moteurs sont des éléments géométriques complexes. Faute d'information able
ou de modele dans C.R.E.A.T.I.O.N., leur trainée n'est pas considérée. De prochains développements
par I'unité de recherche de DAAP/H2T permettront cette prise en compte. La portance des ailes est
uniguement décrite par un coe cient de portance maximal, sans prise en compte de l'attitude de
l'appareil.

4.2.1.2 Le bilan de puissance du convertible

Le bilan de puissance est calculé dans les deux positions caractéristiques du convertible, le mode
hélicoptére et le mode avion. Dans le premier cas, les équations du bilan de puissance du convertible
sont identiques a celles de I'nélicoptére. La seule di érence est que le sou e rotor interagit avec les
ailes et non plus seulement avec le fuselage a travers un coe cient constamtpa . La puissance induite
se calcule donc de la maniere suivante pour un seul rotor :

Pina (helicoptere) = T (1+ Krpa)Vio 4.1

Dans cette équation, est le coe cient d'e cacité induite, T est la traction délivrée par le rotor
et Vi, la vitesse induite a vitesse d'avancement nulle. La puissance induite totale est simplement
multipliée par 2 pour prendre en compte les deux rotors. La puissance de trainée de pro | pour un
rotor s'écrit :

Puiage (helicoptere) = % b c R Cxpg (4.2)

Cxpo est le coe cient de trainée des pales a vitesse d'avancement nulle et s'exprime de la méme
maniere que pour I'hélicoptere en I'état actuel des modeéles.
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En mode avion, il faut rechercher premiérement la vitesse minimale a laquelle les ailes assument
toute la compensation du poids de I'appareil. Nous considérons alors que les ailes sont orientées de
maniére optimale par rapport au ux d'air. Les nacelles portant les rotors ont un angle Dy = 0°
par rapport au fuselage. Dans cette position les rotors compensent la trainée totale de I'aéronbBf et
deviennent donc des hélices propulsives.

Pprop(avion) = D W (4.3)

La gure 4.2présente la puissance requise par un convertible en fonction de la vitesse d'avancement
horizontale. La transition n'est pas modélisée c'est pour cela qu'une ligne en pointillés sépare les deux
modes. Sur cette gure la puissance totale a 490 km/h égalise la puissance totale au stationnaire. La
vitesse maximale de 'appareil modélisé dépasse donc les 490 km/h. L'équivalent hélicoptére peinerait
a dépasser les 350 km/h. A environ 300 km/h l'aile est capable de générer toute la portance nécessaire
pour contrer le poids. La puissance requise est donc celle nécessaire pour lutter contre la trainée de
I'appareil a l'aide des rotors agissant comme des hélices propulsives.

Figure 4.2: Bilan de puissance typique d'un convertible.

4.2.1.3 Les autres modéles de niveau 1 pour le convertible

Le bilan de puissance est un modéle ou agglomérant les informations des di érentes disciplines.
A ce titre, il attend des autres modules de C.R.E.A.T.I.O.N. des entrées essentielles telles que les
polaires des pales ou des ailes. L'énumération suivante présente un état des lieux du travail qu'il reste
a fournir pour compléter le niveau 1 pour un convertible.

Aérodynamique : les pales du rotor d'un convertible sont particuliéres. Elles possédent un
vrillage plus important et l'allongement est plus faible que pour les pales d'un rotor d'héli-
coptere. Il faut donc établir une polaire de pale spécique. Outre le rotor, les ailes sont des
éléments portants dont il est nécessaire d'évaluer une polaire. Les calculs donnant ces infor-
mations proviennent d'un module aérodynamique généralisé aux convertibles et sont en cours
d'implémentation.
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Bilan de masse : le bilan de masse pour les convertibles et plus généralement pour les ap-
pareils non conventionnels est la partie la plus complexe. Le manque de données rend di cile
toutes estimations statistiques. La dé nition peu avancée de I'appareil au niveau 1 empéche
l'utilisation de processus de dimensionnement complexe. Pour un convertible quelques masses
sont importantes a connaitre et peuvent étre accessibles au dimensionnement de niveau 1 : la
masse des ailes, de l'arbre de transmission traversant et les boites de transmission.

Acoustique :le module acoustique comporte a ce jour trois types de modeles : le rotor principal,
le rotor arriere, le moteur. Pour le calcul de l'impact acoustique, il est possible de chainer autant
de modeéles acoustiques que nécessaire. Donc pour évaluer le bruit du convertible en mode
hélicoptére, on peut sommer deux sources de bruit de type rotors principaux. Une particularité
est par exemple, le masquage sonore causé par la présence de l'aile qui doit étre pris en compte.

4.2.1.4 Conclusions sur le convertible

Les éléments présentés ici sont une base de travail pour étudier le convertible au niveau 1. La
modélisation e ectuée considere le calcul de la puissance requise en mode hélicoptére et calcul de la
puissance requise en mode avion. Di érentes tentatives de modélisation du basculement au niveau
1 ont été e ectuées, par exemple en recherchant I'angle de nacelle minimisant l'attitude requise de
I'appareil, mais les résultats ne sont pas encore satisfaisants. Dans une premiére approximation, les
modeles proposés peuvent servir pour de premieres optimisations sur des performances de vol telles
gue la vitesse maximale ou I'e cacité sustentatrice en vol stationnaire.

4.3 Code de génération automatique d'architecture

Les formulations d'appareils a voilure tournante sont trés diversi ées. Les combinés mélent ailes,
rotors, hélices ou carénes de maniére a combler certaines lacunes des hélicoptéres telles que la @tess
maximale ou la stabilité en vol stationnaire. L'essor des drones permet notamment de tester de
nombreuses con gurations en minimisant les co(ts de développement. On retrouve notamment de
nombreux petits appareils multi-rotors remarquables par leur dynamisme. Cela pose une question :

parmi toutes les formulations possibles, laquelle est la plus adaptée? . Parvenir & une réponse
nécessite premierement d'avoir acces a toutes les con gurations possibles du point de vue archiieml.
Au niveau 1 les informations directement liées a la géométrie d'un appareil sont peu nombreuses :
Dimensions des rotors
Longueur = Hauteur = Largeur du fuselage
Dimensions des ailes

De nouveaux éléments tels que les carénes pourraient nécessiter l'introduction de nouvelles gran-
deurs. Malgré cela, la faible précision requise des modeles de niveau 1 permet d'envisager un coéele d
génération automatique des giravions.

Le principe général consiste a combiner aléatoirement deux types d'éléments sur un fuselage r&p
senté par un parallélépipéde. Premiérement les rotors, quel que soit leur type (coaxiaux, basculants,
simples, etc.), deuxiemement les éléments xes générant de la portance ou de la traction. Leur nombre
dépend des préférences de I'utilisateur. Le placement est e ectué aléatoirement mais doit toujoursep-
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mettre d'aboutir a une con guration stable sur les 6 degrés de liberté de I'aéronef en mouvement dans
I'espace a trois dimensions (3 de translation et 3 de rotation). Cela nécessite d'imposer un processus
et des regles de construction détaillées dans la suite.

4.3.1 Le processus et les regles de construction d'un giravion

La premiére étape consiste a dé nir un parallélépipéde correspondant a une boite englobant le
fuselage sans les éléments portants comme illustré sur la guré.3. Concrétement il s'agit de dé nir
les longueur, hauteur et largeur du corps principal de l'appareil. Au niveau 1, il n'y a pas d'intérét
a détailler plus la géométrie. Cette boite est découpée en deux parties selon le plan de symétrie
longitudinal de maniére a obtenir deux parts symétriques. Tout le travail de modélisation est e ectué
sur l'une des deux parties et ensuite reproduit sur la seconde par symétrie.

Figure 4.3: Boite initiale dé nie comme les dimensions principales du fuselage.

Dans un second temps, la boite ainsi créée est de nouveau divisée en sous-parties. Cela dé nit
des faces, arétes et points permettant de disposer les éléments portants xes ou tournants. Les ailes
verticales ou horizontales sont représentées comme des parallélépipédes. Les rotors sont gurés par
des vecteurs. La gure 4.4 montre ces di érents éléments.

L'utilisateur dé nit un nombre N de rotors et Nsix €éléments xes (ailes verticales et horizon-
tales). La di culté consiste a placer ces éléments de maniére a ne pas induire de déséquilibres a cause
de moments créés. Quelques regles de construction sont alors dé nies :

Lois de placement des éléments xes :
les ailes horizontales sont placées sur les faces latérales,
les ailes verticales sont placées sur les faces supérieures et inférieures,
les faces avant et arriere ne comportent pas d'élément xe.

Les ailes sont placées en premier lieu pour qu'elles puissent accueillir des rotors. Elles sont consi-
dérées comme des plagues planes comme illustré sur la gufied. Les rotors sont placés sur les arétes
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Figure 4.4: Ensemble des éléments de base nécessaires pour la génération automatique d'architectures
de giravions.

selon un systéme de vecteur normal. Ce systéme de vecteurs normaux permet de placer des rotors sur
des emplacements compatibles avec leur présence. Chaque aréte est la jonction de deuxga€haque

face posséde une normale orthogonale a un plan. Le systeme établi consiste a attribuer de maniére
informatique a chaque aréte, les vecteurs normaux des faces adjacentes. Les normales des faces sont
alors des directions vers lesquelles le rotor peut exercer une traction. Les arétes pouvant accueillir
un rotor sont donc celles qui possédent une normale dans la direction de trainée=elu dans le sens
contraire du poids. Les arétes latérales permettent d'exercer une force latérale & méme d'annuler un
couple de rotation. Elles constituent un cas particulier. Le placement des rotors suit ces régles :

Liste des emplacements des rotors et hélices :
Les arétes ayant une seule normale dans la direction de la trainée peuvent recevoir une hélice
tractrice ou propulsive.
Les arétes ayant une seule normale de sens opposée au poids peuvent accueillir un rotor susten-
tateur.
Les arétes ayant une normale dans la direction de la trainée et une normale de sens opposé au
poids peuvent porter un rotor basculant (type convertible).
Les arétes ayant une normale pointant latéralement sont utilisées lorsque gu'il y a nécessité de
contrer un couple de rotation.

Di érents types de rotors sont dé nissables dans un premier temps :
le rotor classique,
le systéme de rotor coaxiaux contra-rotatifs (on considere qu'il s'agit d'un seul rotor),
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le rotor basculant,

le rotor tipjet (entrainé en rotation par des €éjections en bout de pale)
Nous pourrons dé nir plus tard des attributs tels que :

avoir une caréne,

étre stoppable ,

avoir un rayon variable,

avoir un régime variable.

Figure 4.5: lllustration du systéme de normales des faces associées aux arétes.

Toutes les formulations imaginables sont des combinaisons de ces rotors. Par exemple, la formula-
tion tandem est la construction de deux rotors contra-rotatifs classiques distants sur I'axe longitudinal
ou latéral de l'aéronef. La di culté consiste a placer les éléments tournants de maniére a ce que les
couples soient compensés et les moments équilibrés. Deux variables entrent en jeu : le nombee d
rotors dé ni par l'utilisateur et les caractéristiques de chaque type de rotor (et en particulier leur sens
de rotation). Pour illustrer, un rotor tipjet ne nécessite pas de systéme anti-couple.

Pour chaque rotor, un type est choisi soit manuellement, soit par un optimiseur ou aléatoirement.
Tous les types ne sont pas disponibles en fonction du nombre de rotors. Par exemple, si l'utilisateur
dé nit Not = 1, les rotors basculants et classiques ne sont pas accessibles car ils nécessitent un second
rotor pour contrer le couple. A Nyt = 2 certains placements peuvent étre interdits : si un rotor est
placé de maniére désaxée par rapport au centre de l'appareil, le second sera diamétralement opposé
sur la seconde partie symétrique. Il existe donc une liste de régles de placement en fonction du nombre
et du type. La gure 4.6 présente deux constructions typiques que l'on peut obtenir a l'aide de ces
guelques principes de construction. La gure4.6a représente un combiné de type rotodyne avec un
rotor sustentateur et deux hélices propulsives montées sur une paire l'ailes. La gurd.6b montre un
hélicoptére classique.

En suivant les di érentes lois dé nies ci-dessus on parvient a créer de maniére automatique une
formulation stable de giravion et a méme d'étre ensuite évaluée au niveau 1.
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(a) Combiné (b) Hélicoptere

Figure 4.6: Di érents résultats possibles du code de génération de géométrie

Ces procédures sont intégrées dans un code en C++ dans le modulérchitecture et Géométrie .
Au moment de la rédaction du manuscrit, le code de génération existe mais nécessite quelques travaux
de validation.

4.3.2 Les prochaines étapes

Di érentes étapes sont nécessaires pour poursuivre ce travail a la suite de cette thése. La premiére
d'entre elles est la liaison de la construction géométrique automatique avec les équations du bilan de
puissance. Cela nécessite une modélisation pour chaque type de rotors. Nous avons décrit le bilan
de puissance pour les rotors classiques dans le chapitre 2, et pour les rotors basculants et les rotors
coaxiaux dans ce chapitre. La modélisation des carénes et autres rotors tipjet seront I'objet de travaux
en 2014. Concernant les éléments xes, dans une premiere approximation, des polaires génériques
peuvent étre utilisées.

Un aspect important de la modélisation d'appareils combinant rotors et ailes est la problématique
des interactions aérodynamiques entre les sou es des rotors et le cas échéant, les ailes. DAAP/H2T,
I'équipe chargée des études aérodynamiques a I'ONERA, développe actuellement un code de chlcu
d'interactions tenant compte de la position des rotors. Ce dernier doit étre coordonné avec les calculs
du bilan de puissance.

En n, puisque les appareils sont a concevoir, il faut développer un cadre d'optimisation généralisé,
capable de prendre en compte les di érentes formulations d'appareils possibles. Les variables restent
associées aux deux briques élémentaires : les ailes et les rotors. Mais leurs nombres, types et positions
peuvent varier, se combiner. Cela correspond donc a un probleme d'optimisation tel que nous I'avons
traité pour I'nélicoptere mais avec bien plus de variables de design.






Conclusion

La multiplicité des concepts d'aéronefs a voilure tournante fait face a un vaste champ d‘appli-
cations. Plusieurs questions se posent alors :Quel concept est le mieux adapté a un ensemble de
spéci cations de mission? , Comment concevoir un appareil pour qu'il puisse répondre au mieux
aux besoins ? . Le projet multi-départements interne a 'ONERA C.R.E.A.T.I.O.N.vise a développer
une plateforme numérique pour répondre a cette problématique. Cette thése s'inscrit dans ce cadre,
elle partage donc le méme but. Plus précisément ses objectifs en termes de contributions majeures
clairement identi ées dées le départ étaient :

Développer des modéles de niveau 0 a partir d'une base de données rassemblée durartee
these et au niveau 1, construire le module Performances de vol fondé sur la méthode du
bilan de puissance.

Etudier et implémenter les méthodes d'optimisation multidisciplinaire multi-objectifs.

La démarche suivie pour atteindre les objectifs de la thése s'est déroulée en trois temps. Premie-
rement nous avons mis en place les modéles de niveau 0 et 1 permettant de décrire un hdpire
avec un minimum d'informations. Au niveau 0 I'appareil a concevoir est dé ni seulement par quelqes
spéci cations. Son évaluation débute alors par une premiére description statistique. Dans ce but nous
avons créé une base de données riche d'environ 200 d'hélicoptéres décrits par une cinquantaieepa-
rametres. A partir de cet ensemble nous avons établi des modéles statistiques permettant de calculer
avec une abilité supérieure a 80% les dimensions du rotor principal et du fuselage, la masse maxi-
male au décollage et la puissance au décollage des moteurs, et ceci pour di érentes gammes de masse
de l'appareil. Ces développements sont une plus-value apportée a C.R.E.A.T.I.O.N. par rapport a
I'existant connu dans la bibliographie (RIDE [26], NDARC [ 1], RAPID/RaTE [ 23]) grace a la richesse
de la base de données. En perspective sont proposées : une amélioration de la consistance de la base
de données en particulier concernant les performances de vol a n de pouvoir prédire pludélement
les caractéristiques des appareils en fonction des performances souhaitées, ainsi que I'utilisation de
techniques de clustering a n d'obtenir des lois statistiques plus ciblées en fonction des masses de
hélicoptéres considérés.

Le niveau 1 est plus physique, il permet de décrire un appareil en fonction des sept moduldisci-
plinaires introduits dans C.R.E.A.T.I.O.N. : Performances de vol , Impacts environnementaux ,
Aérodynamique , Masse et structures , Architecture et géométrie , Génération de puissance
, Missions et spéci cations . Les contributions de la thése au niveau 1 se focalisent sur trois points.
Le premier est la création du module Performances de vol . Ce dernier utilise une représentation
simpli ée de la mécanique du vol : le bilan de puissance considérant seulement le poids et la trainée
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de I'appareil dans I'axe du fuselage, ainsi que le couple du rotor principal. Le rotor est alors vu comme
un ensemble de pales dont on connait seulement le rayon, la corde, le nombre de pales evitesse
de rotation. Les équations du bilan de puissance sont introduites dans un code informatique en C++
qui tire parti du polymorphisme a n de proposer une modularité et une évolutivité primordiales dans
une chaine de calculs comme C.R.E.A.T.I.O.N.. Le second point est I'implémentation de I'ensemble
des modules associés aux di érentes disciplines dans une chaine de calculs permettant I'évaluation
des performances de vol et des impacts environnementaux. En n le troisi€me point concerne la va-
lidation des modéles e ectuée par rapport a des données techniques et des résultats d'essaisveh
d'hélicoptéres réels, comme le SA 365N Dauphin. Il ressort de ces travaux, la validation de la capacité
de prédiction des performances d'un hélicoptére avec un minimum d'information. Leur intégration
dans C.R.E.A.T.I.LO.N. s'est concrétisée par plusieurs communications€, 7] et [8] et la réalisation
d'une étude contractuelle pour la Direction Générale de I'Armement en prévision du remplacement
des hélicoptéres moyens-légers dans les armées francaises.

Le seconde contribution majeure de cette thése est la recherche d'une méthodologie de corteap
préliminaire par l'optimisation multidisciplinaire. Le but est d'utiliser les modéles de niveau 0 et 1 pour
dimensionner un hélicoptére capable de répondre au mieux a des spéci cations xées au préalable
Pour mettre en place ces méthodes, nous nous sommes placés dans un cadre applicatif concret : le
prédimensionnement d'un hélicoptére de ligne transportant 90 passagers, le HO-90. Un tel concept
est & ce jour unique et n'a jamais été réalisé. Cet exercice s'integre dans une collaboration avec la
NASA qui emploie I'outil NDARC [ 14]. Le niveau O est utilisé pour donner un premier apercu de
I'nélicoptére en fonction de ses spéci cations : 90 passagers, une distance franchissable de plus de
1000 km avec une vitesse de croisiére minimale de 280 km/h. Le premier dimensionnement du HO-90
au niveau 0 fait apparaitre les problémes de représentativité de la base de données a forte masse,
mais rend compte correctement des tendances : une masse totale de plus de 30 tonnes et un rayon de
rotor principal de l'ordre de 16 metres. Le HO-90 serait I'un des deux plus gros hélicopteres jamais
réalisé. Ce design sert d'initialisation au prochain niveau 1 exploité dans un processus de conception
préliminaire.

Le processus de conception par optimisation multidisciplinaire prend corps avec les modéles de
niveau 1. Une boucle comprenant un algorithme d'optimisation et deux chaines de dimensionnement
et d'évaluation sont en charge de calculer les objectifs d'optimisation en fonction de variables de
predesign. Dans le cadre applicatif du HO-90 nous avons recherché les caractéristiques optimales du
rotor principal : le rayon Ry, la corde moyenne des palesqy, , le nombre de paledy,, et la vitesse de
rotation en bout de pale U, qui minimisent la masse de carburant sur la mission, la masse a vide de
I'appareil et le niveau de bruit émis par le rotor lors d'un atterrissage. Cette dé nition du probléme
fait apparaitre des aspects multi objectifs et multi variables dans di érentes disciplines. Cela pose
premiérement, des contraintes sur le choix d'une méthode d'optimisation, et deuxiemement sur le
choix d'une solution de design puisque la particularité des probléemes multi objectifs est I'existence
de multiples solutions optimales. Une étude bibliographique a permis de dresser un panorama des
techniques existantes. Dans le but d'obtenir la totalité du front de Pareto regroupant les solutions,
nous avons privilégié |'utilisation d'algorithmes génétiques et notamment de NSGA-II B5]. Ce der-
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nier permet a la fois une bonne exploration de I'ensemble des solutions, mais aussi une rapidité de
convergence grace a la notion d'élitisme.

La complexité du processus de dimensionnement et d'évaluation d'un hélicoptére établi rend les
calculs longs : 600 designs di érents sont évalués en quinze heures. A n de réduire ce temps aecall
nous avons utilisé des techniques de simpli cation de modéles telles que le Krigeage permettant la
construction d'une surface de réponse. Elle réduit le temps de calcul d'un facteur 25 en prodiant
des résultats précis au pour-cent pres. En utilisant un modéle réduit le processus d'optimisation est
capable de fournir un lot de plusieurs centaines de solutions toutes optimales et constituant le front
de Pareto en une a cing heures de calcul. Les enjeux sont alors la visualisation du front et la sé-
lection d'un design de meilleur compromis entre les fonctions objectif§ optimum optimorum ).

Deux techniques sont appliquées pour observer le front de Pareto, surface complexe dans l'espace
trois dimensions correspondant aux trois fonctions objectifs : les matrices de graphiques disposant
les objectifs les uns en fonction des autres et les cartes auto-adaptatives (SOM) qui sont des réseaux
de neurones a apprentissage supervisé. Ces deux techniques ont prouvé leur e cacité pour mettea
lumiére les tendances des variations et des corrélations les plus importantes en fonction des objectifs
et des variables. Notons toutefois que les SOM se révélent plus intéressantes lorsque le nombre d'ob-
jectifs augmente. Les diagrammes de niveaux proposés par Blaso®/] ont ensuite été utilisés pour

la sélection d'une solution a partir du calcul d'une norme sur un front de Pareto normalisé. Cette
solution est nalement ra née grace a l'application dans son voisinage d'algorithmes de minimisation
moins colteux que le génétique et plus précis dans un espace des variables réduit, tel que Meld
Mead [77].

Le design obtenu nalement présente un hélicoptére de 46 tonnes ayant un diametre de rotor
principal d'environ 32 métres et nécessitant plus de 11 tonnes de carburant pour e ectuer sa mission.
Il s'agit d'un hélicoptére plus lourd que celui proposé par I'outil NDARC a spéci cations équivalentes.
Néanmoins le HO-90 nous parait plus réaliste par rapport a la proposition de la NASA car nous ne
tablons pas sur un facteur technologique améliorant avec beaucoup d'ambition les performances des
moteurs. Les horizons de concrétisation de ces deux predesigns sont en fait di érents. Le HO-90 est
prédimmensionné en considérant les meilleures technologies actuelles, alors le H90 de la NASA est
congu avec une hypothése de progres technologique réalisable dans 20 ou 30 ans. Par rapport aux outils
tels que NDARC et RIDE, les travaux présentés dans cette thése permettent & C.R.E.A.T.I.O.N. de
proposer une méthodologie de conception préliminaire et d'optimisation multidisciplinaire éprouvée
sur un cas complexe. NDARC n'utilise pas d'algorithme d'optimisation, pour l'instant il s'agit d'un
outil d'analyse paramétrique : l'utilisateur doit sélectionner et choisir sur la base de ces courbes de
tendances. RIDE comporte des modéles statistiques simples et des modéles experts. Le fossé entre les
deux n'est comblé a I'heure actuelle que par les choix de I'utilisateur. Le niveau de maturité atteint par
l'outil C.R.E.A.T.1.O.N. grace a cette thése permet d'obtenir des résultats qui proviennent d'un choix
numérique (résolution algorithmique du probléme) sans recourir nécessairement a l'orientation plus
ou moins arbitraire d'un expert a posteriori. C'est un signe de la maturité des modéles et méthodes
développés. Cependant les deux approches ne sont pas opposées. La méthodologie mise ere plac
propose des outils d'optimisation, d'analyse et d'utilisation d'un ensemble de solutions optimisées
permettant de fournir aux concepteurs des aides a la décision pertinentes, visant a tirer le meilleur
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pro t des modéles a disposition. L'outil C.R.E.A.T.1.O.N. permet aussi de réaliser une analyse de
la sensibilité des performances aux variations des paramétres de design. Ce type d'analyse serait
€également a associer a l'estimation de l'impact des incertitudes (liées aux données d'entrée et aux
modélisations) sur les résultats du processus de conception. C'est un sujet complexe et délicat qui
pourrait étre étudié par la suite.

Pour aller plus loin sur le théme du processus de conception, DCPS travaille dans CREATION a
l'intégration de méthodes d'optimisation plus complexes telles que CO Collaborative Optimization |,
de plus de nouveaux algorithmes évolutionnaires plus performants pourraient également étre testés tels
gue -MOEA ( -Multi Objectives Evolutionnary Algorithm). Il faudrait aussi tester la méthodologie
sur l'optimisation d'un appareil de masse plus usuelle tel que le Dauphin ou nettement plus léger tel
gu'un drone de petite taille.

Le jalon 3 de C.R.E.AT.I.LO.N. prévoit I'approfondissement et la généralisation des modéles,
méthodes et outils développés lors des deux premiers jalons. Cet objectif se déroulera sur éameées
2013 et 2014. Cette thése propose donc di érents éléments permettant de poursuivre les travaux
e ectués sur les niveaux 0 et 1. Parmi les solutions proposées, le bilan de puissance peut étre eniribh
maniére modulaire pour prendre en compte de nouvelles con gurations d'aéronefs a voilure tournante.
Ce travail a déja été e ectué pour les convertibles. Pour pousser le concept de la généralisatiquus
loin, nous avons proposé un algorithme de modélisation automatique d'architectures de formules de
giravions. Bien que celui-ci nécessite une validation, il promet de pouvoir décrire une vaste étendue
de concepts innovants. Le champ de développement des modeles et méthodes estoeawaste. Cette
these a contribué a poser des bases solides par ses travaux relatifs aux premiers niveaux (0 et 1). Outre
I'enrichissement des librairies de modéles pour traiter d'autres concepts que I'hélicoptere, il faudra
encore des développements méthodologiques pour parvenir a un processus de conceptiotimpigaire
qui intégre plus complétement les modéles de plus hauts niveaux.
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Figure 4.7: Plaquette de présentation du projet C.R.E.A.T.I.O.N.
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