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Résume

L’objet de cette travaille est de permettre a un exploitant de développer les regles, et
méthodes visant a considérer chaque élément de la masse d’un avion en exploitation pour
s’assurer qu’il est utilisé a I’intérieur des limitations certifiées, ou opérationnelles.

On procede apres et selon les résultats obtenus a la réalisation d’un logiciel pour 1’avion
Airbus A330-200, Ce logiciel informatique calcule le centrage et analyse automatiquement
les résultats.

La méthode utilisée est la méthode recommandée par |e constructeur Airbus.

Summary

The purpose of this work is to enable an operator to develop the rules and methods to
consider each element of the mass of an aircraft in operation to ensure it is used within the
certified limitations, or operational.

The procedure and according to the results obtained in the realization of program for the
Airbus A330-200, the program calculates the center and automatically analyzes the results.

The method used is the method recommended by the manufacturer Airbus.
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Absévigtions

A

AZFW: Actua Zero Fuel Weight.
ATOW: Actual Take-Off Weight.

ALW: Actua Landing Weight.

C

CG: Center Gravity.

C/O: Charge Offer.

CGPAX: Center Gravity of passengers.
CGTF: Centre Gravity of Total Fuel.

D

DOW: Dray Operating Weight.

DOCG: Dray Operating Center of Gravity.
E

EDOCG: Error Dray Operating Centre Gravity.
H

H-arm: Horizontal arm station (O) zero in length unit.
L

LCG: L ading Center Gravity.

M

MAC: Mean Aerodynamic Chord.
MTOW: Maximum Take-Off Weight.
MTW: Maximum Taxi Weight.

MLW: M aximum L anding Weight.
MZFW: Maximum Zero Fuel Weight.

@)

OEW: Operation Empty Weight.

OLW: Operation L anding Weight.
OTOW: Operation Take —Off Weight.




PAX: Passagers.

PNC: Personnel Navigant Commercial.
PNT : Personnel Navigant Technique.
R

RC: Refrence Chord.

.

TOCG: Take-Off Center of Gravity.

W

W: Weight.

WBM: Weight and Balance M anual.

Z

ZFCG: Zero Fud Center of Gravity.
ZFW: Zero Fuel Weight.



Pour bénéficier des caractéristiques de performance et de qualité de vol calcul ées pour
un avion, on devra le piloter avec une masse et une position du centre de gravité (CG) se
trouvant dans les limites autorisées d’utilisation, tout en se prétant a différentes versions de
chargement ,I’avion ne peut pasvoler avec un nombre maximum de passagers, des réservoirs
a carburant pleins et une masse maximum de bagage, le pilote devra s’assurer avant le

décollage que I’avion est chargé dans les limites prescrites.

Et pour ce faire, les exploitants et les constructeurs font de plus en plus recours a I’outil
informatique, A cet effet, les plans de chargement et de centrage n’ont pas échappé a cette
regle, donc I’automatisation de ces derniers est devenue un impératif car on ne peut pas
envisager une exploitation rationnelle d’un avion sans assurer une marge de sécurité

importante et minimiser les risques d’erreurs.

Le présent mémoire est le résultat du travail effectue durant notre stage a I’aéroport
(Houari Boumediene) nous avons organise ce dernier en quatre chapitres :

Notre étude débute par le premier chapitre nous donnons une vue globale sur le centrage.
Dans le deuxiéme chapitre, en présentant I’influence de centrage sur la stabilité d’avion.

Le troisiéme chapitre est consacré a la présentation du manuel (Weight and Balance Manual)
avec des méthodes hien détaillé pour calculer le centrage en passant par le calcul des erreurs
et des écarts « passagers, fret, carburant, mouvements des trains d’atterrissage, mouvement

des becs et des voles et |es mouvements en cabine ».

Dans le chapitre quatre L’application pratique d’un logiciel de chargement et centrage de
I’avion A330 -200.

Nous terminerons par une conclusion.

]



Chapitre 1 Généralités sur le Centrage.

|.1.Introduction :

Le but de cette section est de présent I’impact de la position CG de I’avion. Sur I’avion
I’exécution et les limites certifiées congoivent le processus. D’abord il est nécessaire de
définir avec precision ce qui est le centre de gravité, la maniére de I’exprime par rapport a la
corde de référence (RC) et a détailler les forces appliquées sur I’avion. Ainsi vous saurez
établir manuellement un devis de masse et de centrage, vous connaitrez également le format

du devis de masse et de centrage généré informati quement.

Figurel.l: Masse et centrage desavions.
|.2.Calcul des masses et centrages::
|.2.1.Définitions:
1.2.1.1. Centredegravité (CG) :

Le centre de gravité ou le CG, est le point ou le poids d’avions est appliqué. La position
du CG doit rester dans certaines limites pour assurer la manceuvrabilité et la stabilité de
I’avion et aussi I’intégrité de la structure de I’avion.
1.2.1.2. Corde aérodynamique moyenne:

Toutes les limitations et définitions sont reliées a I’utilisation d’aspects de poids et
d’équilibre ce qui s’appelle la corde aérodynamique moyenne (MAC) ou la corde de référence
(RC).

Le MAC est une ligne de référence définit par le constructeur. La position et les
dimensions de cette ligne de référence sont mentionnées de la manuelle de poids et
d’équilibre (chapitre 1.00.05de WBM)

Le centrage sera exprimé en pourcentage de cette MAC.

Figurel.2: Lesdifférentes démentionsde I’avion.

)
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Remarque: a et | permettent la détermination du corde moyenne de référence.

MAC%= d-a %100

1.3. Méthode de calcule de centrage :
Avant sa mise en exploitant, un avion doit ére pesé et la position de son centre de

gravité déterminée, ces valeurs sont mentionnées dans une fiche de pesée.
L’aménagement de I’avion lors de la pesée, doit étre précise dans une annexe a la fiche de
pesée .lamasse et |e centrage associés doivent étre rectifié périodiquement.

Soit DOW la masse de I’avion a vide qui sont chargées a bord a des distances di de
I’origine O.

Nez de 'avion

Masse: m
o d

1Y .
5 =

T

Origine de la mesure
des moments Moment=mxgxd

Figurel.3: les différentes démentions de I’avion.
Il suffit d’écrire que le moment par rapport a O de force massique totale mg est égale a la
somme des moments par rapport a O de toutes les forces massiques mj g soit :
n n
Mot mg) = Do M= (mig), avec M= _izo Mi
mgd=3 i=o M; gdi
D’ou:
d=>"io midi

m

Commeona:

MAC%= d-a %100
|
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Donc :

-a+2”i=o m; di

%MAC = 100 x m

1.4. LePrincipe d’index :
Définition d’index :
C’est le moment par rapport a une nouvelle origine située au milieu de I’avion.

COrigine de la mesure Moment=mxgxd
des moments

Mxd1<0 .. Mxd2>0
Figurel.4: Principe d’index.
Mg
= A- — (D-d)
B

Remarque:
A et B constants.
1.5. Définition des différentes masses d’avion :
1.5.1. Masse de base (Dow) :
Masse de I’avion préte pour une exploitation spécifique, sans carburant utilisable ni charge
marchande.
Cette masse de base comprend :
¢ I’équipage et ses bagages.
+ lecommissariat et les équipements mobiles du service passagers.
+¢ les equipements de secours spécifiques tels qu’ils sont imposées pour la route prévue.
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+¢ I’eau potable et les produits chimiques pour laroute prévue.
% le commissariat spécifiquetel que journaux, oreillers, couvertures,.......... etc.

De ce qui vient d’étre dit plus haut , il s’ensuit que plusieurs DOW ou correction a la
DOW principale peuvent étre publiée dans le manuel d’utilisation (UTI) ,en fonction de la
composition de I’équipage , des équipement passagers, du commissariat, des équipements de

secours nécessaires, et en fonction des différentes routes.

| =)

s s A
L R T T

PNT

&
l PNC |

k 1 CATERING |

Figurel.5: Lesdifférentes compositions de masse de base.

1.5.2. Masse maximale sans carburant (MZFW) :

C’est la masse maximale de I’avion autorisé sans carburant utilisable a bord.
Certaines masses de carburant contenues dans certains réservoirs doivent étre prises en
compte dans la MZFW, lorsgue cela explication mentionné dans la partie limitation du
manuel UTI.

II Partance l

o)
-

Paid= carburart

Figurel.6: Lesdifférentes compositions de massa zéro fuel.
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1.5.3. Masse maximale de structure au décollage (MSTOW) :

C’est la masse maximale calculée par le constructeur pour tenir compte de la résistance de
la structure et des trains d’atterrissage.
Remarque:

A cette masse les trains d’atterrissage doivent pouvoir subir le choc correspondant a un

atterrissage avec une vitesse verticale de —360 ft/mn.

Figurel.7 : Masse maximale de structur e au décollage.

1.5.4. Masse maximale ala mise en route (M SSUW) :

C’est la limitation imposée par les efforts sur les amortisseurs et en flexion sur les jambes
de train d’atterrissage pendant le roulage.si nous appelons «r » la quantité de carburant
nécessaire alamise en route et au roulage nous avons :

Masse maximale de structureala mise en route= MSTOW+r
1.5.5. Masse maximale de structure a I’atterrissage MSLM :

C’est la masse maximale calculée par le constructeur pour tenir compte de la résistance
de la structure et des trains d’atterrissage.

C’est la masse maximale de I’avion autorisée a I’atterrissage en condition normales (limite
structurale).

A cette masse les trains d’atterrissage doivent pouvoir subir le choc correspondant a un

atterrissage avec une vitesse verticale de -600 ft/min.

)
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Vitesse verticale — 600 ft/mn ¥

Figurel.8: Masse maximale de structur e & atterrissage.
1.5.6. Carburant au décollage (T ake-off fudl) :
La masse du carburant a bord au décollage.
1.5.7. Charge marchandise (TL) (Traffic Load) :
C’est la masse total e des passagers bagages, fret, y compris toute charge non commerciale.

1.5.8. Charge commerciale ou payload (PL) :

C’est la masse totale de charge payante (pax, fret, postal).
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1.6. Composition de la masse de I’avion :

Carburant au roulage

Délestage

‘Masse a l'atterrissage LDW

Réserve de carburant |
Equipage I

Masse sans carburant ZFW

Masse en opérations DOW

il

Masse opérationnelle a vide OEW

ey Masse a vide constructeur MEW

et M asse structurale a vide

Structure

Figure (1.9) : Les différentes compositions de la masse d’avions.
1.7. Différentes partiesdu devisde masse :
a) partie « parametre spécifiques de I’avion» :
+ Masse de basse +corrections a la masse de basse (équipage) = masse de base corrigée

+carburant de décollage = poids en opération.

Poids de base

+ ou = Corrections

= P de base corrigeée

b) partie « calculedelalimitation utile »:

% Maxi ZFW +Carburant au décollage = limitation ZFW.
+ Masse maximale au décollage = limitation décollage.
% Max LDW+ Délestage= limitation atterrissage.

« limitation utile = laplus faible des 3.
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Sans carb

- Délastage »

T

+Carburant au Déc » |

Décollage .

Lim Utile =

C) partie « calcul de charge offerte » :

Lim Utile»

d) partie «calcul dela chargetransportée»:

poids pax = poids fofaitaire (M , F, CHD,INF) x Nombre.

poids bagages :selon DCS (Departur Control System) (résultas de I’enregistrement).
poidsfret : selon LTA.

poids courrier : selon LTA.

PAX par Classe
G|

Masse des passagers a bord, déterminée alaide du systéme forfaitaire approuve:
+ Homme ou femme : 80 Kg.

- Enfant (2 a12 ansinclus) : 35 Kg.

- Bébé (moins de 2 ans) :10 Kg.
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€) Partie « calcul desmasseavion » :

++ poids pax +total soute = charge transportée.

++ poids de basse corrigé +charge transportée = poids sans carburant (ZFW).
+¢ poids sans carburant + carburant au décollage= masse au décollage.

+¢+ poids au décollage — délestage= poids a I’atterrissage.

+P de base corrigé

+ Carburant au decollage

= Poids au décollage

-Délestage total

= Poids a l'alterrissage

1.8. Chargement de derniere minute (LMC) :

Toute modification de derniére minute qui implique un chargement dans la masse de
I’avion et son centrage, mais qui n’est pas nécessaire de faire de nouveaux devis de masse et
de centrage, quand ces modification restent a I’intérieure des limites autorisées.

1.9. Limites certifiéesdu centrede gravité:

Les limites entre lesquelles le centre de gravité de I’avion peut se trouver, correspondent
aux positions extrémes du centre de gravité pour lesquelles I’avion a été certifié. L usage de la
plage compléte des positions possibles de gravité, présume que la position du centre de
gravité a été cal cul ée sans aucune erreur.

Les limites de centrage certifiées sont données en pourcentage de RC de la masse de
I’avion. Elles apparaissent dans le WBM (Weight and Ballance Manual), dans deux tableaux

(pour les limites avant et un pour les limites arriére).
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1.10. Limites de centrage opérationnelles :

La section limitation du manuel de I’avion spécifie les limites avant et arriére de
centrage. Ces limites garantissent de respect des criteres de certification a la stabilité et au
contréle tout au long du vol et le réglage approprié de compensation pour |e décollage.

Celle- ci est plus restreinte que I’enveloppe certifiée pour tenir compte compenser que les
erreurs et écartstels que les écarts tel's que les différences existant entre les masses forfaitaires
et les masse réelles de passagers.

Un exploitant devrait s’assurer que ses limites sont respectées en définissant une enveloppe
opérationnelle de centrage aux erreurs et les écarts ci-apres :
¢ erreurs sur lamasse de base (Dow).

% erreurs sur les passagers.
+ erreurssur lefret.

% €cart cause par le mouvement destrains.

X/
*

% écart cause par les mouvements des hypersustentateurs (becs et volets).
+ écart causé par les mouvements en cabine.

C.%

Limites operaticnnelles

Figurel.10: Leslimites certifiées et opérationnelles.
Remarque:

Les ecarts et les erreurs vers I’avant sont de signe négatif.

=
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1.11. Procédure de pesé I’avion :

Au moment de la livraison, la piper Aircraft corporation fournit avec chague avion sa
masse de base a vide et I’emplacement du centre de gravité.

L’enlévement ou I’addition d’eéquipements ou les modifications effectuees sur I’avion
peuvent affecter la masse de base a vide et le centre de gravité. La procédure suivante est une
procédure de pesée pour déterminer la masse de base a vide I’emplacement de centre de
gravité:
1-S’assurer que tous les articles figurant sur la liste des équipements de I’avion se trouvent a
I’endroit approprié dans I’avion.
2-Enlever les depdts excessifs de saleté .de graisse, d’humidité, les éléments étrangers tels que
chiffons et outils avant d’effectuer la pesee.
3-Vider les reservoirs de I’avion, ouvrir ensuite tous les orifices de purge de carburant
jusqu’a ce que le carburant restant soit vidangé. Faire fonctionner le moteur sur chaque
réservoir jusqu'a ce que le carburant ne pouvant pas étre vidange soit utilisé et que le moteur
s’arréte.
4-faire Lepleind’huile.

5- placer le siége de pilote et du Co- pilote, placer les volets en position totalement rentrer et
les gouvernes en position neutre, tous les portes d’entrer et de soute & bagages doivent étre
fermées.

6- pesé I’avion a I’intérieure de batiment fermeé pour éviter tous les erreurs de lecteur sur la
bascule duesau vent.

7-le centre de gravité du poids a vide de base (comprend le poids des équipements optionnels,
le plein d’huile et le carburant uni-utilisable) peut étre déterminé en utilisant la formule
suivant :

Brasdelevier - Originedela Corde

MAC% =100x

Longueur dela Corde

Figurel.11: Schéma explicatif de pese L’avions.
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Pa-28-181 Humiéro de sérle Immatriculacion H? de page

Changement de masse

Hagae de
Article
Ho Deseriprion de 1'artiele bage & vide
rae ou des modifications Addition ¥ Soustraction (-} | actuelle
Ins— | Non . Masse | Bras | Moment |Masse |Bras [Moment |Masse|Moment
tall#] montd (kg) | (m) 4100 | (kg |fm) | j100 | (xg)| J100

iy B gt ma K |

A la livraison

Figurel.12: Fiche D’enregistrement de masse et centrage.
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PA-218=181 Serfal Number Reglstration Humber Page Number
1 ’ Wedght Change Running Basic
tem No. Empty Welght
Added (+) Removed (-}
late Description of Article
or Modlfication
in Out L We. Arm Moment | WE. Arm | Moment | We, © [Homent
(Lb.) ((Im.) [ FLOO [{Lb.) |[{In.) | /100 [{LbL.) | /100

As Delivered

Figurel.13: Dossier de masse et centrage.
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.12 Conclusion:
Pour assurer la sécurité du vol d’un aéronef, il est primordial de tenir compte de sa masse

et de son centrage.
On entend la masse d’un aéronef et I’endroit ou se trouve le centre de gravité de

I’appareil, Les aéronefs sont congus pour étre utilisés conformément a des limites de masses

et de centrage déterminées.
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I1.1. Introduction :

L’un des objectifs de sécurité de vol la stabilité du vol, la stabilisation de I’avion autour de
son centre de gravité. Certaines avions sont équipés de commandes automatiques du vol
servent a stabiliser I’avion latéralement et longitudinalement, ce qui existant depuis longtemps
atraversles stabilisateurs de lacet et de tangage.

Ces commandes automatiques commencent a placer les anciennes méthodes pas dans leurs
manieres de fonctionner mais la nouveauté vient de latechnologie.

On va voir par suite I’influence du centre de gravite et son déplacement sur la stabilité de
I’avion.
I1.2. Définitions :

Le foyer est le point particulier ou sappliquent les variations de portance dues au pilotage
ou alamasse dair. C'est apartir de ce point de référence que dépend la stabilité d'un avion, la
position du centre de gravité par rapport au foyer détermine la stabilité ou la maniabilité de
["avion.

[1.2.1. Marge statique:
On appelle marge statique la distance entre le foyer et |e centre de gravité.

Flage de

cenlrage

PORTANCE Couple appliqué prés du
ceéntre de gravité par la
riance

Centre de gravité
MARGE STATIQUE v -
Limite arriére Limite avant
DANGER

DANGER
Figurell.l: Marge statique de I’avion.
I1.3. Leslimites du centrage (centrage avant/arriére) :
[1.3.1. Centrage avant :
Dans ce cas, on voit qu’un déplacement du centre de gravité vers I’avant a pour effet
d’augmenter le bras de levier (D) et diminuer la distance (d) par consequent les moments

stabilisant ceci évidement favorable ala stabilité.
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Il ya cependant une limite au centrage avant car plus le centre de gravité avance, plus les
efforts a exercer sur le gouverne (Trim) I’avion devient donc de moins en moins maniable. A
la limite le braguage compléte de profondeur vers le haut ne suffira plus a équilibre le
moment piqueur. Donc le constructeur défini également une limite de centrage avant qui
garanti une maniabilité suffisante dans toutes |les configurations.

11.3.2. Centrage arriére:

Dans ce cas la distance (d) augmente, de méme le moment cabrer, la distance (D) diminue,
ce qui réduit le moment piqueur de I’empennage donc son effet stabilisateur.

Pour maintenir I’équilibre, il faut augmenter le braquage de la gouverne de profondeur vers
le bas.

L’angle de braquage étant limité, on en déduit aisément qu’il existe une limite de centrage
arriére pour laquelle le moment piqueur de I’empennage ne peut plus augmenter, la stabilité
n’est plus assurée.

Pour des raisons évidentes de sécurité, le constructeur définit une limite de centrage arriére

garantissant une stabilité suffisante dans toutes les configurations de vol.

Centre de granvite "~ whe 2
QP S de i vide it B 7o de sastivs malle

Fower

B  Marpos de sfcune
Plage du centre de grnaie B oo o manabdid pulle

Lumate de marabalitd

Larnte de winbalin

Figurell.2: Leslimites de centrage.
[1.4. L’influence du centrage sur la consommation de carburant :

Avec un centrage treés en avant, le moment résultant des forces aérodynamiques (Portance)
et massiques (Poids) par rapport a I’axe de tangage de I’avion (Point neutre) est fortement
piqueur. C'est & que le « nez » de I’avion a tendance a descendre. Pour équilibrer cette
tendance, il faut rendre I’empennage horizontal fortement « sous porteur ». Tout revient de

fait a « rgjouter du poids » sur I’avion, donc a augmenter sa consommation de carburant.

|
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Figurell.3: L’influence de centrage avant sur la consommation du carburant.
L’ideéal est de centrer I’avion suffisamment vers I’arriére pour que le moment résultant soit
le plus faible possible et donc que I’empennage soit faiblement sous porteur voire neutre, ce
qui est lasituation optimale.

Figurell.3: L’influence de centrage arriere sur la consommation du carburant.

[1.5.LesLimites:
La limite arriére du centrage est fixée par la limite de stabilité tandis que la limite avant

est déterminée par lalimite de maniabilité.
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Portance

ot
}\_/ Axe transuersal de Fawicn

Moment résultant

Cantre de poussés

Centre de graiteé
| Portance x DL = Poids ¥ D2

Polds de Favion

Figurell.4 : Stabilité et Maniabilité d’avion.
Le moment résultent dépende de la position centre de gravité G par rapport au centre de
pOUSSE.
Si le centre de gravité avance le moment résultant redevient « piqueur » et I’avion est a
nouveau déséquilibré. Pour le rééquilibre il faut braquer a nouveau le compensateur de

profondeur(Trim).

Moment

résultant
Empennage horizontal= trim

Figurell.5: Gouvernede profondeur (Trim) .
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[1.6. Conclusion :

zone avant delaplage |zonearriere delaplage

Stabilité augmente diminue
Manceuvrabilité diminue augmente
Braguage gouverne de | plusimportant moins important
profondeur

Trainée augmente diminue
Consommation augmente diminue

Tableau 11.1 :I’influence de centrage sur la stabilité et la manceuvrabilité.
[1.7. LeCommandant debord et le centrage:
Le commandant de bord regle le compensateur de profondeur de sorte que I’empennage
génere la portance nécessaire a I’équilibrage de I’avion.
Pour cefaire, il utilise une table qui en fonction du braquage des volets et de la position du

centre de gravité, indique le nombre d’unités de « Trim » a afficher.

Commandede trim

de profondeur Compensateur de

profondeur {trim)

Figurell-6: Réglagede « Trim » par le commandant de bord.
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11.8. Feuille de chargement et centrage (Load and Trim Sheet) :

11.8.1. Définition :

Lafeuille de chargement est |e document qui résume tous les é éments de la préparation du
vol il établit au minimum, en deux exemplaires avant chaque vol.

+ Un exemplaire dans la sacoche de bord.

+ Et un conservé pour lacompagnie aladisposition des services compétents.

Le commandant doit sassurer qu'avant chaque vol une " feuille de chargement et
centrage " est établie sous une forme correcte et est conforme aux masses avion et aux
limitations du CG certifiées.

% Le chargement correct de l'avion est la responsabilité légale du commandant. Dans la
pratique, les dispatchers accomplissent la préparation de la feuille de chargement et
centrage. La personne établissant la feuille de chargement et centrage confirme la
répartition correcte de la charge avec sa signature sur le formulaire.

% Le commandant doit s’assurer que la charge est distribuée d’une fagon correcte et sdre et
est correctement arrimée et fixée.

Le commandant doit considérer les hypotheses suivantes :

+» Le rapport de pesée donnant e poids et I'index de base de I'avion avide a été correctement
vérifié.

% Lefret a été correctement pesé et chargé selon la feuille de chargement et centrage.

Le commandant est personnellement responsable de :
Vérifier que des quantités suffisantes de carburant et de lubrifiant, avec la catégorie voulue,
sont a bord, et sont chargées et distribuées correctement.

% Vérifier le calcul delafeuille de chargement et centrage.

¢ Accepter et signer lafeuille de chargement et centrage.

+» S’il est nécessaire, le commandant ala pleine autorité de modifier le chargement de I'avion,
le nombre et distribution des passagers, de siéges cabine utilisables et de soutes.

La méthode pour la préparation de la feuille de chargement et centrage est donnée dans

I’OPS manue - chapitre CHARGEMENT.

Les limites du CG données dans lafeuille de chargement et centrage incluent des tolérances

pour faire face ala combinaison de I’erreur indépendante.

&
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I1.9. Lesdifférentes partiesdela feuille de centrage version papier :
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Figurell-7: Lesdifférentes parties defeuille de centrage.
a-Partie centrage des passagers :

On entre dans cette partie avec I’index de base corrigé et on fait évoluer I’index en fonction
du nombre de passagers dans chacune des sections cabine en respectant la valeur et le sens du
pas.
b. Partie centrage des soutes: ZONE

On entre dans cette partie avec I’index de base corrigé auquel on a appliqué la variation

d’index due aux passagers, et on fait évoluer I’index en fonction du poids des charges placées
dans les différents compartiments en respectant la valeur et le sens du pas.
c. Partie centrage du carburant : ZONE

On entre dans ce graphique avec I’index ZFW et on trace une ligne descendante jusqu’a

intercepter laligne horizontale correspondant au ZFW on lit le centrage ZFW en % de MAC.

E
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d. Partie détermination graphique du centrage : ZONE

On entre avec I’index ZFW augmenté de la variation d’index due au carburant au
décollage, c'est & dire I’index du TOW et on trace une ligne descendante jusqu’a intercepter
laligne horizontal e correspondant au TOW on lit le centrage TOW en % de MAC.

On entre avec I’index ZFW augmenté de la variation d’index due au carburant a
I’atterrissage, c'est-a-dire I’index du LDW et on trace une ligne descendante jusqu’a
intercepter laligne horizontale correspondant au LDW on lit le centrage LDW en % de MAC.
[1.10. Instruction générale pour la vérification de la feuille de chargement :

Le commandant de bord recalculera la feuille de chargement et centrage en considérant le
changement de derniére minute et en prétant une attention particuliere a:
% L’immatriculation et type de I’avion.
+* Numéro de vol et date.
+¢ ldentité du commandant de bord.
% ldentité de la personne qui a préparé le document.
¢ Masse de base et centrage correspondant de I’avion.
+«+ Masse du carburant au décollage et masse carburant d’étape.
+¢ Masse des produits consommabl es autres que le carburant.
¢ Composition du chargement, comprenant passagers, bagages, fret et ballast.
% Masse au décollage, masse a I’atterrissage et masse sans carburant.
+¢ Répartition du chargement.
+»+ Positions applicables du centre de gravité de I’avion.
¢ Et limites des valeurs de masse et de centrage.

Au cas ou une feuille automatisée de chargement et centrage est produite, les données ci-

dessus peuvent étre vérifiees, le calcul est supposeé étre correct.
Le commandant de bord signera la feuille de chargement et centrage apres I’avoir verifié.
I1-11 Conclusion:
Le centre de gravite est un facteur de premiére importance en ce qui concerne les
caractéristiques aérodynamiques :
v’ Centré trop a I’avant, votre avion piquera irrémédiablement du nez, vous obligeant a
exercer une action a cabrer sur le manche de la profondeur pour tenir une ligne de vol.
v' Centré trop a I’arriére, votre avion volera « sur la queue » vous obligeant a exercer une
action a pousser sur le manche de la profondeur pour tenir une ligne de vol, de plus si le
centrage arriere de I’appareil est trop important, il pourra entrainer le décrochage de

I’avion « Perte de la portance ».

5
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Chapitre 111 Méthode de calcul le Centrage.

[11.1. Introduction :

Le Manuel WBM est laréférence dans la mesure du poids, I'équilibre et le chargement.
C’est un document publié par le constructeur et donnée a I'opérateur avec I’avion, il comporte
toutes les informations nécessaires pour établir les instructions de chargement ou de produire
lafeuille de chargement et centrage.

Ce document est divisé en trois chapitres:
1-Chapitre O : Disposition des pages d'introduction :
Contient toutes les pages décrivant le manuel (Table des matiéres, Liste des
figures........... etc.).
2- Chapitre 1 : Poids et controle d'équilibre :

Décrit les données de poids et d'équilibre génériques pour I'aéronef concerné.
3-Chapitre 2 : rapport de pese :

Donne les résultats de pesage d'aéronef (Masse avide et centrage correspondant).
111.2. Généralités (WBM 1.00) :

Cette section WBM présente d'abord des informations générales telles que la liste des
abréviations, différentes définitions de poids et facteurs de conversion.

Ensuite, il fournit des dessins et une description des caractéristiques générales de I'agronef.

Exemple: A330-200 WBM 1.00.05 (dimensions de I’avion principales) (main aircraft

dimensions)
: =
] 13,1555 (1305,35% in) %
b -
11,3300% (1233, 78018) REFERENCE CHORD 7.7700 m (285,220 in)
- - . -

$.3825 m (261.200 in)

" TLLES

FUSELAGE DATUM LINE

[

7.000
(275.591 im)

g
)

Figurelll-1: dimensions de I’avion principales.
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Deux autres é éments d'information peuvent étre trouvés ala section 1.00 :

% Un graphe important page 1.00.09 : (calage du stabilisateur), ce graphe permet de
déterminer le réglage correct de stabilisateur horizontale selon le centrage avion avant le
décollage.

Exemple A330-200 WBM 1.00.09:
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=
=
v
b
[0
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]
-
[}

A/C MOSE DOWN
Figurelll-2: Réglage stabilisateur horizontale avant le décollage.
Effet des éléments mobiles (1.00.10) :
Utilisé pour déterminer I'influence de la rétraction du train d'atterrissage et I’extension des
becs et volets sur la position du centre de gravité d’aéronefs.

COCKPIT INDICATION (™) MOMENTS (kaim)
IO AR P A ARD FLAPS SLATS FLAPS TOTAL
14186 1 ] - 498 0 - 4098
1416 a8 — 498 + 823 + 325
17.7/20 14 - 638 - DEE + 328
19.6/23 22 - 719 + 1 087 + 368
19.68/23 22 - 718 + 1196 + 476

Tableau I11-1: L’influence des becs et de volets.

E
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Exemple: A330-200:

B. Thrust reverser extension

Thrust raverser = Nagligiblz

C. Landing gear retraction

Nose landing gear = -1 018 kgm
Main landing gear = - £ 659 kgm

NOTE : The aircraft is weighed with siats, flaps and thrust reverser retracted,

[11.3. Limitations:

Ce chapitre traite les différentes limitations de poids et d’équilibre appliquées a I’avion.
Les premiéres limites certifiées, c.-&d. les poids maximum et les limites certifiées de CG sont
le point de depart pour détermination de I’enveloppe opérationnelle de vol.

Exemple A330-200: WBM 1.00.10:
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Figurelll-3: Limitesde centrage certifié.
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D'autres limitations sont liées ala charge utile:
% Leslimites admissibles pour les charges de cisaillement et moments de flexion en raison de
la charge utile (1.10.03).
++ Le poids maximum qui peut étre transporté ou chargé sur le plancher de la cabine ou sur le
plancher du compartiment de cargaison (1.10.04 limites de charge au sol).

Exemple : A330-200 (compartiment 5)

SECTIOM FRAME STATION MAX LOAD CAPACITY
DESIGNATION ikg) iIb

851 G54, to 67 339 748

52 654 o E0/E0A 1413 33

53 AO/EAA tey 3 1718 3764

Total G54, 1o 73 3 468 7 645

Tableau I11-2 : Limite de charge compartiment 5.

Les paragraphes 1.10.05 & 1.10.07 traitent le chargement de soute et donner les régles et
les recommandations pour les limitations de poids, endroit, attachant vers le bas de chaque
type de charge (nombre de récipient, poids maximum, facteur de charge).

I11.4. Carburant :

Ce chapitre décrit I’influence du systéme carburant sur le centrage (ravitaillement en
carburant et la consommation de carburant).

La premiére partie (1.20.01) décrit brievement le systeme de carburant davion,
I’ménagement des réservoirs, positions des collecteurs, circulation de carburant dans les

différents réservoirs pendant le ravitaillement et le déchargement.

{ » =
=4 ]—j‘ |
(N er | | (N}
i
= = RNERE TARE
S - s —emT T i f % -
KLW - & ) FENIIR il -, UUILE | ARK
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LI _.~—-""'r; T e e ; SURKE TAME
s - 2 i Ry - l' -~
RIE 379 " i W——
L2 '-Y‘r_:',.'-:'f_ *-h:};g_-..
B il -
.- - T
I S,
z e 20 i L nie s
3 1'____,-—-'”'_-_ "I‘IIJ'IHF:_-_""H- 4 RIEzn
= I A
| / O
: LTRIM SUBGE TAMs

Figurelll-4 : Aménagement desréservoirsdu carburant.
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Note:
Il est important de noter lavaleur de densité utilisé dansle WBM.

Le détaille le réapprovisionnement en combustible d’avion de I’ordre de réservoirs :

Exemple: A330-200

02, Refueling of tanks (FCMS 10.0|

Fefueling is accomplished through two couplings, mounted side by side under the leading edge
af the right hand wing, or the two couplings mounted sidz by side under the leading edgs of the

left hand wing.

Tha filling of tanks dorng automatic refueling ie performed simoltanecusly. Refualing =
controlled in stages to ensure that a fuel distribubon as close as possible to that required is
achzived, and that the fo/lowing order of priority is maintained

B. Inner tanks are fuzlad to 4 500 kg per side
E. Quter tanks ars fueled to highdavel shut-off,
C. Inner tanks are fuslad 1o 15 385 kg per side.
D. Trim tank is fuzled to 2 £00 kg

E. Innar tanks are fueled to high-leval shut-of,

FE Trim tank and center tank ere fueled simultanecusly, to high-leval shut-off,

En utilisant cette séquence, il est possible de déterminer la quantité de carburant dans

chague réservoir apres le ravitaillement.

STATRITE [RTTRT T
*
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TRAL

3

=
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LLE
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o

]

[ T TR TN FRTRN TRATRA NI FIRRTTIN KA TRA A LR

=]

=D -‘.i..l'i Fi0 R L 2 'L-\fE!-CI L1 - B2 ]
SCLECTED FUEL QUANTITY [ Lo0a)

Figurelll-5: Distribution du carburant danslesréservoirs.
Comme remarquabl e au-dessous du graphique dans cet exemple :
+» Les Points 1,3 et 4 sont fixes dans le poids (kg ou Ib) indépendamment de la densité du
carburant.

% Lespoints 2, 5 et 6 sont variables en fonction de la densité du carburant.
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Ceci explique pourquoi, pour une gquantité de carburant choisie, il pourrait étre plus ou
moins de carburant dans un réservoir donné en fonction de la vaeur de la densité du
carburant.

L’ addition au graphique ci- dessus, un deuxieme graphique présente les variations de la
CG. Du carburant chargé sur I’avion et une table donne toutes les coordonnées de ce
graphique.

Exemple: A330-200

Chuantiry H-arm Y-arm
{rm} (m}

200 37.386 18.020
A00 37.484 18.144
&600 37.556 18.229
800 37.610 18.313

7 000 37.655 18.390
1 200 3T T05 18480
1400 37.742 18.647
T GO0 37.806G 18.669
1 200 37.856 18767
2 000 37.026 18.898
2 200 37.986 19.014
2 4ann SHO6Z 19158
2 600 38.1356 19.205
2 Bug 3822 12,4349
3 000 38.7295 19 502
3 200 38.378 19.746
3 400 365463 19.902
A 6800 SR.ARLR 200659
3 660 38.679 20.111

Tableau I11-3: LesdifférentesH-arm du réservoir extérieur.
Remarque:

Le tableau et graphique correspondant sont congus pour la densité standard de carburant
de WBM (0.78kg/l ou 0.782 kg/l), toutes les fois que cette table doit étre faire pour une autre
densité.

[11.5. Fluides:
Ce chapitre décrit dans WBM (1.30.00) contient des informations sur les fluides a bord de
I'appareil:
+¢ huile des moteurs.
+¢ huile de I’APU.
+» fluides des systémes hydrauliques.
+« Eau potable.
% fluides des Toilettes.
Le WBM fournit I’information sur le poids et le H-arm des fluides.

&
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Exemple: A330-200
A. Engine Oil

QUANTITY WEIGHT H-ARM
LOCATION :
{1 (US gal)| (kg) (Ib) {m) {in)
Engine 1 35 925 35 77.16 27.953 | 1100.51
Engine 2 35 9,25 35 77.16 27.953 | 1100.61

Tableau I11-4: La masse, quantité, H-arm d’huile des moteurs let 2.
[11.6. Personnelles:

Cette section décrit dans WBM  (1.40.00) contient les informations de masse et de
distances pour les membres d’équipage et pour les passagers. Pour chaque catégorie, le bras
de levier de chague personne est donné, Le centre de gravité de chaque personne est considéré
au milieu du siége.

L’aménagement de la cabine est décrit dans les WBM (1.40.03).

AT L RO D00 e O S i e
. “: G DHEIH MR T L L L . CHMER 1R ]_:_fl _______ ___"-'_"'"-_'-'—- e
o X 8 881 8/ 5: 88 8 5188 — s o, sy £ s
! === T
1 il «| CC ] oot _I_':I‘_I]
il il R L L U |
' s34 | 10w RERALAABALL iZn.
l{ LS .—q—:: o ekl - L= 1.3'
" = i ™ F "'—ﬂr-' { T o e et el e = = et
i wwjonfm 3 g scusmmn s mlm i O30
)
i i 2 LI 1 LT | R L o ] L] S B | n [ - | i u i = Hw i % W ¥ 1
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Figurelll-6: Aménagement de la cabine.
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Dans la section 1.40.04 on trouve tous les positions des sieges :

WINDOW SEATS (lines A, C_ H, K) CENTER SEATS (lines D, E, F G}
REW H-ARM NUMBER PAX H-ARM NUMBER
{m] LH AH (m) PAX

1 14.051 Z 2 14 534 z
2 15.118 2 2 15.601 2
3 16.185 2 2 16 667 2
4q 17.763 2 2 18271 3
5 18.678 2 2 19.186 3
6 18.592 FJ 2 - -
7 22.317 2 2 - -
8 23.21 2 2 23.460 3
g 24,146 2 2 24.374 3
10 25.060 2 2 = —-
14 27.383 2 2 27.636 4
16 28.196 2 2 28.348 4
16 29.009 2 2 29.181 4
17 20.796 2 2 20974 4
18 30.584 2 2 30.787 4
19 nan 2 2 31.600 4
20 32.158 2 2 2412 4
21 32.946 2 2 3225 4
22 33.733 2 2 3.038 4
23 34,521 FJ 2 34.851 4
24 35.308 2 2 35.664 4
25 36.0095 2 2 36.476 4
28 36.883 2 2 = =
27 - - = J0.270 4
28 40,236 2 2 40.083 4
29 41.048 2 2 A0 8696 q
30 41.661 2 2 41.709 a
) 42 674 2 2 42 496 4
E s 43.487 2 z 43.284 4
a3 44300 2 2 44.0M 4
34 45,133 z 2 44 858 4
5 458918 2 2 45 646 4
36 46.730 2 2 #6.433 4
ar 47.51% 2 2 a7.2n 3
38 4830 2 2 48.059 3
39 49.087 2 2 48 B46 3
49,874 2 2 40,634 3

41 50.659 2 2 5041 3

Tableau I11-5: LesH-arm detous les sieges de passagers.
[11.7. Aménagement intérieur:
Cette section 1.50.00 du manuel contient des informations sur les capacités de stockage
de I’avion (Offices, Armoires, Toilettes...etc.).
[l décrit tous les emplacements ou un poids peut étre gjouté dans la cabine. Pour chague
emplacement, la position du centre de gravité de I’élément est mentionnée ainsi que le poids

maximum autorisé.

E
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Exemple A333-200 :

A. Brisfcase stowages

LOCATION H-ARM Max LoaD
(rm) {m} (kg [[F+]]
Left hand (Captain) 8.020 351.18 12.0 26.46
Right hand (First officer) 8.820 351.18 12.0 26.46

Tableau I11-6: H-arm de bagage de capitan et first officce.

111.8. Galleys:

Laposition de chaque galley est trouvée dans les figures 1.40.03.

Latable ci-dessous donne le H-arm de chague gallley et e poids maximum.

CABIN REF H ARM MAX LOAD
LOCATION N* (m) [kg)
Fruct a1 10,765 a31.0
Fud G2 12,828 902 .0
Fraact G3 20,258 TEE.0
hid G4 22.087 728.0
Midl G5 25,363 706.0
Alt G6 51,260 856.0
Aft G7 53.968 1650.0
Aft G3 53.968 1647.0
Tableau I11-7: H-arm et masse chaque Galley.
[11.9. Toilette:

Aircraft est éguipée de plusieurs toilettes donnée danslafigure 1.40.03.

La table ci-dessous donne la moyenne H-arm pour chague toilette.

L;_{}:{"in;'f:f, i iy r l_i_ﬁﬁm
Fawcd L 10, 800
MAic Lk 25, ORG
Mic Lk1 26.006
Ml Lew 374491
Mid Lip 37.444
Mid Lh2 368,100
Mid Lk2 36,100
Tableau I11-8: H-arm de chaquetoilette.
[11.10. La soute:

Dans WBM 1.60.00 on distingue 3 soutes :

» Soute 1l enavant comprendreles compartiments (1et2).

» Soute 2 en arriere  comprendre les compartiments (3et4).

» Soute VRAQ comprendre le compartiment (5).
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Laposition de chaque soute est présentée dans le schéma ci-dessous :

Bulk cargo hold
{compartment 3)

Forward AL
cargo hald cargo hold
[compartment 1 and 2) [eompartment 3 and &)

4
4

- e B

. 26.283m
[1034.76 In)
51,02 m
(008,90 in)

Figurelll-7: Distribution des soutes dans avion.
[11.11. Action sur sol :
Cette section contient I’information sur des appuis de levage, pesant sur des crics ou sur

lesroues, et le CG calculs.

56 . BEGES &
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(1430.1F tn)=

<#| ATACHAFT JACKING POINTS
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Figurelll-8: Lesdifférents pointsde levages.

% Elle décrit d’abord les endroits pesant de point 1.80.02 et donnes ensuite toutes les
formules nécessaires au calcul du point et du CG d’un avion pesé sur les roues 1.80.0 et
pesé sur les crics 1.80.05.

++ La section (1.80.06) donne la liste de déplacement d’équipement /component :

L’information sur le Poids et le H-arm d’équipement normalement démontable de

I’avion pour des entretiens. Ceux —ci I’équipement font partie de t’aile, d’une partie du

pyléne de moteur et de nacelle, portes.
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Exemple: A330-200:

FUSELAGE
REF EQUIPPED WWERSHT, M
' COMPOMNENT (kg) (lo} m (in]
1 |CABIN DOOR FWD 1231 | zee | 12180 | 47953
2 |CABIN DOOR MID 124 | 273 | 200838 | 82028
3 |EMERGENCY EXIT 6 | 150 | 32109 | 153872
d CARIM DOOR AFT 175 el 31.891 | 2027 8h
B CARGD DOOR FWD 180 414 15813 f25 80
G CARGD DOOR AFT 201 443 AR 470 | 1780 81
7 BULE CARGU DOUE a4 I 45,363 | 1904 06
8 |RADCMC 20 g2 | 7940 | 20110
9 |APU EXHAUST 41 0 | 53163 | 248573

Figurelll-9: Quelques partiesdefuselage.
[11.12. Chapitre 2 (Portes du poids) :
Ce sous chapitre contient |es documents fournis avec I’avion a la I’livraison :
% 2.10: Rapport pesant de la livraison qui contient des données pour établir I’avion poids a vide
opérationnelle (OEW) (Operational Empty Weight) et poids a vide de fabriquant (MEW)
(Manufacturer’s Empty Weight).
+» 2.20: pesant la liste de contrdle qui décrit chaque position et unité d’article poids. Au cas
ou I’article ne serait pas présent pendant I’avion pesant il devrait étre mentionné dans cette

section.

=
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Chapitre 111

Exemple: A330-200:

Méthode de calcul le Centrage.

ITEM WEIGHT H-ARM MOMEMNT
(kg {m} {kgm)

MEWVY 108 &40 33.2bY 3 608 963
Operator items
— Unusable fuel 397 321.725 12 Bas
= Qil for engines, IDG and APU 110 29.955 3 295
— Water for galleys and toilets 700 45,431 21 802
= Fluids tor toillets 36 51.978 1871
= Alircraft documents and ool Kirs a6 41.760 1821
— Passenger seats and |ife jackets 6 037 30.749 185 632
— Galley structure & fixed eguipmaent 1 967 35.213 69 323
— Carering allonw. & removahle aqguipment 3 334 34 906 116 377
— Emergency eqguipment GG 29.338 20 126

Crow (2 Cockpit + 12 Cabin) 1 140 32.499 37 049
OEW 122 903 33.253 4 08B0 053

Tableau I11-9 : Indication de poids opérationnelle et poids structural.

[11.13. Définitions de moment et I’index :

[11.13.1 Moment :

moment d’article :

Moment = poids x référence d’axe a I’article de la position CG de la distance.

Note 1:

Dans le processus entier que la notion de moment a éé, normalement un moment est

déterminé par une force multipliée par une distance. Dans ce cas —ci la force est simplifiée a

la masse de I’avion.
Note 2:

Car le vocabulaire commun emploi le terme de poids au lieu de la masse, les mots sont

gardés partout |e document.
moment (Articlel+Article2) :

Moment=Moment articer +MOMeENt Article2

c)comment déterminer la position de CG de I’ensemble (Article+ article Additionnél) :

WxH-arm article +W’XH-arm article Additionnel

H-arm (article + Article Additionne) =

W+W’

)
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c) Détermination deZFCG et TOCG :
Déterminer ainsi le zéro fuel et le décollage de I’avion nous utilisera ce qui suit :

Moment de masse a vide+Moment des passagers+Moment de chargement des soutes

ZFCG =
WEIGHT

Moment de masse a vide+Moment des passagers+Moment de chargement des soutes +Moment fuel

TOCG=
WIGHT

Pour calculer chague moment individuellement, un axe commun de référence doit étre
fixe. Pour tout les avions d’Airbus courant la référence a été placée pour la conception de
standard de diagramme d’équilibre a 25% du moyenne Corde Aérodynamique comme il est
approximativement au milieu des enveloppes certifiées d’avion D’Airbus.

Moment Article=Wx (H-arm article-H25).
Note:

Néanmoins, les figures obtenues en calculant chaque moment sont individuellement tres
grandes et par conséquences non facile & manceuvre.

Afin de ramener les figures des moments a I’avantage de grandeur réalisable, nous
employons I’index.

111.13.2. Index :
L’index est le moment par rapport a une nouvelle origine située en milieu d’avion est

représentent le poids et I’endroit de chaque article.

Moment article Wx (H-arm artice — H25)

Index article= +K = +K

Note:

Dans cette formule deux constantes apparai ssent.
C : constante qui laisse avoir des figures plus rédisable. Elle a les mémeés unités que le
moment (kgm ou Ib.in).
K : laconstante qui est placée de sorte que lavaleur index final n’est jamais négative.
La valeur de ces constantes dépende du type d’avion et de la politique de ligne aérienne .mais
habituellement, Airbus applique les constantes suivantes a son avion :

-
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A300-600 |A318 A319/ A330/ A340-
A330/ A310 A320/ A340 500
A300B4 A321 A340-
600
(kg.m) 2 000 1 000 500 1000 2 500 5000
C|(Ib.in) 200 000 |100 000 40 000 100 000 200 000 | 500 000
K 50 40 50 50 100 100

Tableau I11-10 : Lesdifférentesvaleursde C et K.
111.13.2.1. Variation d’index :
variation d’index pour tout les article additionnel chargé pour n’importe quel article chargé
a bord de I’avion, la variation d’index due a ce chargement spécifique peut étre déterminer :

Moment garticle Additionnel

A Index article Additionnel =

111.13.2.2. Index deZF et TO :
ZF index =Index de masse a vide+Index des passagers+index de chargement des soutes.
T O index =Index de masse & vide+Index des passagers+Index de chargement des soutes +Index fuel.
Alors il peut déterminer le moment correspondant a I’index résultant et puis la position
correspondante de CG.
Dont les paragraphes suivantes, la méthode pour déterminer I’index pour n’importe quel
article a chargé sur I’avion est détaillé (Ies passagers, |es soutes, le carburant).
111.13.3. Calcul de variation d’index :
111.13.3.1. Index pour un article:

Moment article Weight artice X (H-arm articie-H25)

A Index Article= =

.
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I’index est calculé pour toute personne ou I’article qui peuvent étre chargé a bord.

Méthode de calcul le Centrage.

111.13.3.2. Index pour un le membre additionnel d’équipage :

Le chapitre WBM 1.40.00 fournit les informations concernent I’équipage de vol, et

passagers.
Exemple: A330-200

Le compartiment loger quatre occupants :

Deux pilotes (Captin et Fi

rst officer).

Occupant 3 : située on arriere de compartiment gauche.

Occupant 4 : située on arriere de compartiment droit.

La position de H-arm a I’atterrissage et décollage du membre de I’équipage de vol

représentées dans la table ci-dessous :
NUMBER 5 H-ARM
SFAT FLIGHT CREW - i)
1 Captain §.372 349.29
1 First officer 8.872 349.29
1 Third cccupant 9.300 385.83
1 Fourth ceeupant 9.850 387.80

iz b

AL HHEE -

RAGGAGE STOMAGE
ARHE TRRR L T LI

Figurelll-10: Position de chaque membre d’équipage.
Donc : H25: 33.1555m, C=2500, K= 100

A Index (1KQ) de occupant 3 =

1x (9.8-33.155)

2500

-0.00934 kgm.

sont

=
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Donc pour une personne dans le cockpit avec une masse (85kg) :
A Indexgskg=  85% (9.8-33.155) =-0.79407 kgm.
2500

Note:
Le principe de calcule est le méme pour des membres d’équipage de carlingue.
Cockpit :
La valeur d’index est pour le H-arm moyen des 4 positions de cockpit.

H-arm captin+ H-arm first office+ H-arm de occupant 3+ H-arm de occupant 4

H-arm cockpit =

8.872+8.872+9.800+9.850

H-arm cockpit = =0.384 m.

(H-armCockpit-H25)

A Index (1xg) Cockpit =
C
9.383-33.155
A Index (1xg) Cockpit = = - 0.00952kgm.
2500
11.13.3.3. Index pour embarquer les passagers.
Le chapitre 1.40.00 de WBM fournit les informations sur le H-arm de chaque position

CG de rangée de siege de passager, Pour chaque rangé de siége de fenétre et chaque rangée
centrale de siége, I’index est calculée.

Exemple: A330-200 position rangée de siege

Zone OA :
WINDOW SEATS (lines A, C, H, K) CENTER SEATS (lines D, E, F, G)
ROW
N° H-ARM NUMBER PAX H-ARM NUMBER
(mj) LH RH (m) PAX
1 14.051 2 2 14.534 2
2 15.118 2 2 15.601 2
3 16.185 2 2 16.667 2

Tableau I11-11: Le H-arm de cabine OA.
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(H-arm C1x2+H-arm C2x2+H-armC3x2) + (H-arm W1x4+H-armW2x4 +H-armW3x4)

H-arm capineoa =
18

D’apreés la table précédente :
(14.534%215.601x2+16.667%2) + (14.051x4+15.118%x4 +16.185x4)

H-arm cabineoa = = 1527 m.
18
1x(15.27-33.155)
A Index (1KkQ) cabineoa = = - 0.007154 kgm.
2500

Ainsi la carlingue d’avion est divisée en plusieurs sections de piéces (habituellement 2 a 4)
et influence générigque est déterminé pour chaque carlingue.
111.13.3.4. Index pour le chargement de soute:
Le chapitre 1.60.00 de cargaison de WBM fournit le H-arm de la position de CG
cargaison. Pour chaque type de cargaison (récipient, palette).
Pour chaque type de cargaison et sur chaque position de cargaison I’index est calculé.
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Exemple: A330-200
1- lasoute avant (compartimente let2) :
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Figurelll-11: Aménagement de Soute N°1.
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111.13.3.4.1. compartiment 1:
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Figurelll-12 : Compartiment N°1.
Lapremiere étape est de déterminée chague H-arm de compartiment :
Recipient: Max weight: 2x1587 = 3147 kg.
Pallets 88: Max weight: 4626kg
Pallets 96: Max weight: 5103kg.

H-arm compartiment 1:
(H11+H12+H13+H14) x3174+ H11x3174+ (H12psg+H13pgg) x 4626+ H11x3174+ (H12p06+H13p06) X 5103

4x3174+ (2x4626+3174) + (2x5103+3174)

(15.433+17.195+18.778+20.360) x3174+ (15.433x3174) + (17.546+20.010)x4626 + (15.433x3174) + (17.44+19.908)x5103

(4x3174) + (2x4626+3174) + (2x5103+3174)
=17.923m.
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1x (17.923-33.155)

> A Index (1kg) compartiment 1 = =-0.00609 kgm
2500
111.13.3.4.2. compartiment 2:
3 a5 s
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Figurelll-13: Compartiment N°2.

+ Recipient: Max weight:

+ Pallets 88: Max weight:

% Palets 96: Max weight:
» H-arm compartiment 2:

2x1587 = 3147 kg.
4626 kg.
5103 kg.

(H21+H22+H23) 3147+ (Hz1psstH22psst) x4626 + (H21postH22pes) x5103

3x3174+ 2x4626+2x5103

43
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(22.123+23.705+25.287) x3147+ (22.473+24.937) x4626 + (22.372+24.836) x5103

3x3174+ 2x4626+2x5103

=23.669 m.
1x (23.669-33.155)

> A Index (1kg) compartiment 2 = =-0.00379 kgm
2500

2-Lasoutearriérecompartiment 3et 4 :
111.13.3.4.3. compartiment 3:

a8 o S5

Figurelll-14: Compartiment N°3.

X/
X4

Recipient: Max weight: 2x1587 = 3147 kg.
% Pallets 88: Max weight: 4626 kg.
« Pallets 96: Max weight: 5103 kg.

» H-arm compartiment 3:
(Ha1tHaz2+Hz33) x3147+ (H31pgs+Haopss) X4626 + (H21p96+H22pes) X5103

L)

X/
X4

3x3174+ 2x4626+2x5103
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(37.618+39.201+40.783) x3147+ (37.969+40.433) x4626 + (38.071+40.535) x5103

3x3174+ 2x4626+2x5103
=39.220 m.
1x (39.220-33.155)
> A Index (1kg) compartiment 3 = = +0.0024 kgm
2500
111.13.3.4.4. compartiment 4:
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Figurelll-15: Compartiment N°4
Recipient: Max weight: 2x1587 = 3147 kg.
« Pallets 88: Max weight: 4626 kg.
« Pallets 96: Max weight: 5103 kg.
» H-arm compartiment 4:
(Har+Haz2+H43) %3147+ (Haipss+Hazpss) X4626 + (Ha1pestHazpest) X5103

L AN

X/
°e

X4

3x3174+ 2x4626+2x5103
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(42.749+44.332+45.914) x3147+ (43.100+45.360) x4626 + (42.998+45.462) x5103

= 44.263m.

A Index (1kQ) compartiment 4 =

3x3174+ 2x4626+2x5103

1x (44.263-33.155)

2500

111.13.3.4.5. Soute vrac compartiment 5:

La soute est utilisé pour transporter le vrac chargement et les bagages. Elle est utilisée s

tous les autres soutes sont compl étement chargées.

= +0.0044 kgm.

Cecargo est utilise comme une cale de volume (voir le schémallll-18) :

Le H-arm moyenne de cette soute est donnée dans | e tableau ci-dessous :

Figurelll-16: Compartiment N°5.
% Masse maximal 51 : 339 kg.

« Masse maximal 52 : 1413 kg.
+ Masse maximal 53 : 1716 kg.

DESIGNATION| STATIONS | LENGTH VOLUME onii
[} {m-) {7} Froum Tn Aversge
5 GDA to 67 0.8230 1.870 G 45987 47.867 AdF 427
52 GEA Lw g9 1.940 7.870 278 AG.987 48,8927 47857
63 G9/859M to 73 2,040 8.940 351 43.977 51,026 50.002
Tovtal EEA to 73 4. 035 19680 RIS 465 9H7 59.026 40,007

Tableau I11-12 : Lesdémenions de compartiment N°5.
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H-arm moyenne = 49.007m.
1x (49.007-33.155)
A Index (1Kg) compartiment 5= = +0.0063 kgm.
2500

111.13.3.5. Index pour chargement du carburant:

Le chapitre 1.20.00 dans le WBM fournit les informations sur les réservoirs de carburant
d’avion, le H-arm du carburant dans chaque réservoir.

De ces donnéesil est possible de déterminer pour chague quantité totale du carburant, tout
d’abord la quantité de carburant qui sera dans chaque réservoir apres que I’ordre de
réapprovisionnement en combustible soit accompli et la seconde remettre la position
correspondante du CG total carburant et enfin pour chaque quantité de carburant total I’index
est calculé.

Détermination de la distribution de carburant dans le réservoir apres le processus de
réapprovisionnement en combustible :

D’abord il est nécessaire de savoir la quantité de carburant dans chaque réservoir. Grace
au systéme de réapprovisionnement en combustible automatique, I’expédition de carburant
dans les multiples réservoirs de [I’avion est automatique et méne toujours a la méme
distribution de carburant dans chague réservoir pour donnée la qualité de carburant total et
une densité de carburant.

Exemple: A330-200

35-: A
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Figurelll-17 : Distribution de carburant de chaqueréservoir.
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Dans I’exemple ci-dessous, FOB=60000 kilogrammes, il méne a la distribution de
réservoir de carburant suivante (quand la densité de carburant est égale a0.785 kg /1) :
V' Intérieure (un coté): 25935 kg.
v' Externe (un coté): 2865 kg correspondance a plain externe (3650 litres) au carburant
standard.
v' Densité: 0.785 kg/l.
v" Trim: 2400 kg.

Car I’ordre de réapprovisionnement en combustible automatique contient des points
d’arrét définis dans le volume (les réservoirs externes sont rempli de combustible a
I’interruption de niveau élevé par exemple), la quantité de carburant correspondante dans le
poids dépendra de la densité de carburant. Sur I’exemple ci-dessus, si la densité étaient 0.76
kg/l, aorsle poids externe été 2774 kilogrammes et ainsi |e poids intérieur aurait été de 26026
kilogrammes :

60000-(2774x2+2400)
Poids -Interieure = = 26026 kg.
2

En conségquence, la distribution de poids de carburant par réservoir dépend de la densité de

carburant.
Détermination de la position CG du carburant. Par réservoir aprés le processus de
réapprovisionnement en combustible :

Une fois que la distribution de poids de carburant par réservoir individuel est connue, le
CG carburant. Par réservoir peut ére déduite grace a la table individuelle de réservoir de
carburant éditée dans la section 1.20.03 de WBM. Pour faire ainsi, nous devront convertir le
poids de carburant dans chagque réservoir dans la limite du volume par réservoir. En fait, la
position CG. Carburant par réservoir dépend du volume de carburant en elle.

Comme fait général, parce qu’a la forme de réservoirs de carburant le CG carburant.

Dans le réservoir dépend de la rédlle quantité duel dans lui cela est pourquoi les
différentes tables de réservoir de carburant de WBM donnent le H-arm du réservoir comme

une fonction du volume de carburant.




Chapitre 111 Méthode de calcul le Centrage.

e Exemple: WBM A330-200 table of fuel H-ARM reservoir extérieure.

(uantity H-arm Y-arm
il (mi {m!
200 37.386 18.020
407 3749 18.144
f00 37 556 18.220
800 37610 18.313
1000 37655 18.280
1200 3705 13.480
1400 31742 13,547
1 600 37 806 13,668
1 400 31856 14,78}
2000 37926 18.698
2200 37986 19.014
2400 38,062 19,158
2600 3813 19.295
2 500 3.212 19.438 34 Outer fuel CG podtion & abéained
3000 3,206 19607 A
3200 38,378 197
N T 3400 BA63 B0
e St 3600 38,555 20,068
fddamsity=0%5kg]  ——350 ) (3{1—5;:?)/ 2011

Tableau I11-13 : Lesdifférentes H-arm de car burant.
De nouveau, a I’exemple précédent, la quantité de carburant externe (un coté) était de
2865 kg c.-a-d.36501 &40.785 kg /I.
Le H-arm correspondant est donc de 38.579 m.

En utilisant les tables correspondantes pour les réservoirs intérieur et équilibrer, nous peut
déduire :

v’ Intérieure : 25935 kilogrammes centrés a 31.287 m.

v Equilibre : 2400 kilogrammes centrés a 59.096 m.

Grace a ces différentes tables de réservoir de carburant, nous pouvons maintenant
déterminer la position CG du carburant total égale a la moyenne pesée des différentes
positions CG du réservoir.

v' Total fuel = 60000 kg.

v Extérieure (un coté) = 2865 kg centrée a 38.579 m.
v Intérieure (un coté) = 25935 kg centrée a 31.287 m.
v' Trim = 2400 kg centré a 59.096 m.
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Laposition de CG est :
2x2865%38.579+2x25935%31.287+2400%59.096
CG defud = = 33.096 m.
60000

Détermination du vecteur de carburant apreés le processus de réapprovisionnement en
combustible:
Dont WBM, le vecteur de réapprovisionnement en combustible automatique de carburant
est représenté seulement ala densité de carburant standard, 0.785 kg/l.
Pour obtenir le vecteur de carburant & une autre densité de carburant, |a totalité au-dessus
du processus doit étre répétée pour différentes valeurs des points d’arrét de
réapprovisionnement en combustible d’ordre automatique.
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e Ex: WBM A330-200 Automatic Refueling Fuel Vector at standard Fuel density 0.785
kg/l

{1 & 1000)
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33.093 métres
(Correspondent a 6000 kg)

Figurelll-18 : H-arm du carburant total.
Grace au vecteur de carburant et d’une densité donnée de carburant (ici, 0.785 kg/l), pour
toute Quantité de carburant, la position correspondante du CG carburant peut étre facilement

trouvée.
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Selon I’exemple précédent, pour 60000 kg de FOB (équivalent a 76433 litres a la densité
de carburant 0.785 kg/l) la position correspondante du CG carburant est 33.093 m (comme
calculé ci-dessus).

Détermination du vecteur de carburant exprimé en index apres le processus de
réapprovisionnement en combustible :

Maintenant, pour le but de production de diagramme d’équilibre, nous devon faire
exprimer ce vecteur de carburant dans I’index en fonction du poids de carburant. Ceci est
réalisé que on convertit les valeurs de volume en vaeurs poids et valeurs convertissant de H-
arm dans I’index.

W Fue X (H-arm rue - H Rrer)

Alndex rue weight =

C

Un nouveau vecteur de carburant est obtenu on donnant pour n’importe quel poids de
carburant I’impact dans la limite de I’index. Quand au vecteur de carburant de WBM
(exprimé en H-arm en fonction du volume de carburant), ce nouveau vecteur de carburant
dépend également de la densité de carburant.

Le graphique ci-dessous présente deux vecteurs de carburant pour deux densité
différentes de carburant : le standard 0.785 kg/l et un plus haut 0.83 kg/l.
Les différences entre les deux vecteurs de carburant sont dues a la définition des points d’arrét
de I’ordre de réapprovisionnement en combustible automatique.

Du graphique ci-dessus, il peut noter que la variation de densité de carburant a un double

effet sur le vecteur de carburant :

. Une déformation verticale (déformation de poids) augmentant avec la quantité de carburant et

affectant des points définis en volume (2, 5 et 6).

. Une déformation horizontale (déformation d’index) augmentant avec le H-arm de réservoir

comparé alaréférence de H et affectant le point défini dans le poids (1, 3 et 4).
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[1.14. Détermination opérationnelle de limites:
[11.14.1. Principedecalcul :

La détermination de la position CG de I’avion. En utilisant un papier ou une feuille
d’équilibre automatisée est affecté par inexactitude sur I’influence du chargement d’article sur
la position finale de CG de I’avion.

En outre la position de CG de I’avion change pendant le vol en raison de se déplacer les
différent d’articles.

Avant le vol la position CG de I’avion doive étre vérifiée contre les trois enveloppes
certifiées

Du aux incertitudes de position de CG, guelques marges doivent étre déterminées entre les
enveloppes certifié et celles utilisées sur I’équilibre couvrent : les limites opérationnelles

Limites Marge limites

Certifiés | opérationnelle

Opérationnel

Sur lafeuille de centrage deux limites opérationnelles sont représentées :
Limite opérationnelle de décollage.
Limite opérationnelle zéro fuel.

La limite zéro fuel est déterminée pour s’assurer que pendant le vol entier et a débarquer

I’avion le CG demeure dans les limites.

Une inexactitude sur la valeur finale de CG peut étre présentée en raison d’un manque de
précision I’un ou I’autre dans le poids d’article, ou sur son endroit et/ou position de CG.
Toute I’inexactitude possible faite sur I’évolution de CG résultera d’une combinaison de
toutes les différentes erreurs :
erreur due aux conditions initiales (masse et centre de gravité de base).
erreur due au chargement de fret.
erreur due al'embarquement des passagers.
erreur sur le carburant.
écart d aux mouvements des trains d’atterrissage, volets et becs.
écart di aux mouvements en cabine (passagers, équipages, chariots de service).

Alors, toutes ces erreurs doivent étre prises en considération en fonction de la phase du vol

afin de déterminer I'erreur totale.

=
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En plus des ces sources I’inexactitude, la méthode employée pour déterminer le centre de
gravité peut également ajouter une source d’inexactitude si elle besoin d’index arrondissant
ou classe d’interpolation.

[11.15. Déter mination résultante de moment :

Aprés I’évolution des différents moments correspondant a chaque manque de précision
et/ou & chacun du mouvement il est nécessaire de déterminer leur effet total.
Remarque:

Les écarts et les erreurs vers I’avant sont de signe négatif et les écarts et les erreurs vers
I’arriére sont de signe positif.

Si les erreurs sont dépendantes ou systématique : Er = |E1|+|E2| 4+ |En|.

Si les erreurs sont indépendantes ou non systématique : E= E12 + E2% + E22.
[11.15.1. Erreur sur lamasse debase:
A livraison de chaque avion est pesé pour déterminer son poids a vide, et la position
correspondent de CG.
En utilisant ces valeurs I’opérateur peut déterminer la masse de base (Dow) et la position
correspondent de CG de chague avion.
Selon le réglement d’aviation européenne (JAR-OPSL), et américaine (FAR AC120-27)
peut étre définit a condition que pour chacun de ces avions de laflotte.
L’avion de Dow et I’avion de DOCG les déviations suivant :
Une déviation maximum de Dow de +0.5 de masse maximum d’atterrissage.
Une déviation maximum de position de CG de +0.5 de longueur de corde de référence.
DOW fotte- 0.5% MLW < DOW avion < DOW f lotte+ 0.5% MLW.
DOCG fiatte - 0.5% RC < CG avion < DOCG flotte + 0.5% RC.
Alors pendant la vie d’avion, son poids et position de CG. Peuvent étre modifié aprés des
taches d’entretien ou des modifications intérieures de carlingue, peintures.
Dans ce cas le Dow et des vaeurs DOCG employées pour écrire les documents de
chargement et de réglage devraient étre modifiées.
Dans ce cas I’avion doit étre pesé chaque neuf ans.
DOW flatte : masse de base fixée pour laflotte.
DOCG fiotte : centre de gravité de base fixé pour laflotte.
Exemple: A330-200.
MLM = 230 900 kg.
DOW = 120 000 kg.

=
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RC=7.27m.

DOW flotte- 1154.5 < DOW avion < DOW f lottet 1154.5.

DOCG fiatte— 0.03635< DOCG avion < DOCG fiotte + 0.03635.

Pour déterminer I’erreur de centre de gravite de la masse de basse ont doit définit cette
erreur :
Epocc: vrais Moment d’avion-Moment supposé d’avion.
Ont considére que le poids vrais ~ |e poids assumé.
Epbocc = DOW supposs X (H-arm res-H-ar m supposs)

Selon leréglement :
(H-armres-H-arm supposs) = 0.5%RC.
Donc: 0.5x longueur delacordederéférence

EDOCG = DOW suppos¢ X

100
Note:

La valeur dépende du Dow supposé ainsi chague fois que le Dow doit étre changé alors le
CG détermine de I’avion sera également modifiée. Afin d’éviter la modification continue de
documentation d’équilibre, I’opérateur peut prendre une valeur de poids de (Dow+marge de
securité) comprenant les modifications possible de poids.

Exemple: A330-200.

v MLM = 230900 kg.

v" DOW = 120 000 kg.

v RC=7.27m.

EDOCG = (120 000 +5000) x _ 0.5x 7.27 = 4 4543.75 kgm.
100

[11.15.2. Erreur sur lefret:

La masse du fret embarqué dans chaque compartiment est considérée comme étant
comme par pesée donc avec une précision suffisante pour ne pas induire d’erreur sur le
centrage de I’avion.

Le calcul de I’erreur sur fret passe par deux étapes :
L’erreur sur la répartition du fret & I’intérieur de chaque compartiment
L’erreur due a la tolérance de centrage propre a chaque équipement de chargement (palettes

et conteneurs).
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[11.15.2.1. Erreur sur larépartition du fret :
Cette erreur provient étre de I’écart entre la position des conteneurs chargés dans le
compartiment et le centre de gravité du compartiment.
Le moment d’erreur est :
Moment=W x (H-arm red —H-arm supposs).
Note:
Plusieurs configuration sont possible, on va éudier chaque configuration a part et on

conserve I’erreur maximale en valeur absolue pour chaque soute.

Soute N°1:
[11.15.2.1.1. Erreur avant :
a) Pour le conteneur :
La configuration pour laquelle I’erreur est maximale est : la position 11 et 12 pleine et la

position 13 et 14 vides.

Harm retenme

" 12 13 14
masse maxi 2174 3174 174 3174
15.433 7195 18.778 20.350

harm

Figurelll-19 : Moment d’erreur avant pour le conteneurl.

» Moment = 3174x (15.433-17.923) + 3174% (17.195-17.923)= - 10213.923 kgm.

b) Pour la palette 88 :

Liaiin retenne

17.924m
11 129 138
masse max o174 4626 4626
harm 15433 17 .546 20.010

Figurelll-20 : Moment d’erreur avant de palette 88.
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La configuration pour laquelle I’erreur est maximale est : la position 11 et 12p pleine et
position 13p vide.

» Moment = 3174% (15.433-17.923) + 4626x (17.546 -17.923)= -9647.262 kgm.
¢) Pour la palette 96:

h AlTn Tetenne

L7924
11 12F 13P
masse max 3174 5103 5103
harm 15433 17.444 19 aps

Figurelll-21: Moment d’erreur avant de palette 96.
La configuration pour laquelle I’erreur est maximale est : la position 11 et 12p pleine et la
position 13p vide.
> Moment =3174 (15.433-17.923) + 5103x (17.444 -17.923)= - 10347.597 kgm.
On choisit I’erreur maximale en valeur absolue L’erreur avant pour la liee SOute
correspond ala palette 96 : - 10347.597 kgm.
111.15.2.1.2. Erreur arriére:

a) Pour le conteneur :

Harm retenue

1 12 13 14
masse maxi -/4 3174 3174 3174
15433 17.195 18778 210360

harm

Figurelll-22 : Moment d’erreur arriére de liereconteneur.
> Moment = 3174 x (18.778 - 17.923) + 3174 x (20.360 - 17.923) = +10448.808 kgm.
On choisit I’erreur maximale en valeur absolue. L’erreur arriéere pour la liee SOUte
correspond a la liere conteneur : +10448.808 kgm.
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L e tableau ci-dessous résume le reste des résultats pour les soutes 2, 3,4 et 5 :

Sonre Configuration de Configuration Erreur Configuration reguise Erveur
chargement possible | requise pour le avant pour le calenl d'errenr arriére

caleul d'errenr Kem Kegm
2 confeneurs 60.4 | 2paleties 96 - 6618.59 | Ipalettes 96 +3955.20

J b2 tad

palettes 88
-2 palettes 96

Lad

-3 contenewrs 604 | 2palettes 96 -5950.10 | 2palettes 96 +6623.69
-2 palettes 88
| -2 palettes 96 _
4 -3 contenewrs 60.4 | 2palettes 96 | - 6455.29 | 2palettes 96 +6118.50
-2 palettes 88
-2 palettes 96

LA

Position 51 et | - 1861.59 | Position 53pleine et | +1861.86
52pleme. position Slet52 vide
position 33
vide

Tableau I11-14: Leserreursavant et arriére des soutes.
L’erreur finale sur la répartition du fret de toutes les soutes est la somme quadratique des
erreurs é émentaires de chague soute :
Erreur avant =— +/231977972.8 = - 15230.823 kgm.
Erreur arriere =+ 1/229417829.8 = + 15146.545 kgm.

[11.15.2.2. Erreur due alatolérance de centrage propre a chaque équipement :

Pour cette détermination d’inexactitude les différents chargements doit étre étudiés, pour
chacun endroit d’article I’erreur est déterminé avec laformule suivante :
E= (H-arm aticierees —H-arm aticle supposs).-
Cette tolérance est décrit dans le WBM dans la section 1.10 pour chague plaque de base le
CG n’est jamais juste au centre géométrique de la plaque de base.
L’allocation longitudinale est égale = 10% de longueur d’équipement.
Le procéde pour veérifier laconfiguration différente est le suivant :
1-Etudier chaque configuration séparant (conteneur, pal ette 88, pal ette 96).
2-Pour chaque configuration  déterminer toute I’inexactitude, considérant cela pour

chaque position de I’inexactitude est indépendant de I’autre.

E= JE12 + E22 + E32+ -+ En?

4-choisit I’erreur la plus élevé en valeur absolue

&
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Exemple: A330-200
SouteN°1:
a)Premiére compartiment (4 conteneurs 60.4 pouces) :
1-(4 conteneurs 60.4 pouces) :

Laplage permissible est 10% x 60.4 = 6.04 pouce = 0.15342 m.
Pour les positions 11, 12, 13, et 14 (méme masse maximale) :
Ereu, 12,1314 = +£0.15342 x 3174 = +486.95 kgm.

Eresoute;= x.f 486.95% x 4 = + 973.9 kgm (Premiére conteneur).
2-Palette 88 : (1 conteneur de 60.4 pouces et 2 palettes 88 pouces) :
positionll : Laplage permissible est : 10% x 60.4 = 6.04 pouce = 0.153416 m
+ Position 12P et13P : Laplage permissible est : 10% x 88 = 8.8 pouce=0.22352 m
+« position1l: Erei1=+0.153416 x 3174 = +486.95 kgm.
Position 12P: Erel2P = +0.22352 x 4626 = +1034.00 kgm.
Position 13P: Erel3P = +0.22352 x 4626 = £1034.00 kgm.

X/
L X4 L)

X/
L X4

v’ Eresoutel=y 486.95% + 10342 + 10342 = +1541.24 kgm.
3-Paletted6 (1 conteneur de 60.4 pouces et 2 palettes 96 pouces) :
position1l: Laplage permissible est : 10% x 60.4 = 6.04 pouce = 0.15342 m.
Position 12P et13P: Laplage permissible est : 10% x 96 = 9.6 pouce= 0.24384 m.
position1l: Erein = +0.15342 x 3174 = +486.95 kgm.
% Position 12P: Erel2P = +0.24384 x 5103 = +1244.31 kgm.
« Position 13P: Erel3P = +0.24384 x5103 = +1244.31 kgm.

7
*

X/
L X4

X/
L X4

v Eresoutel= 15-'f486.952 + 1244.31% + 1244.31% = +1825.85 kgm.

On choisit I’erreur la plus élevée : Donc I’erreur due a la tolérance de centrage de chaque
équipement de la LiereSOute est : +1825.85 Kgm.

Avec la méme méthode, on calcule I’erreur de tolérance pour les soutes restantes, les
résultats sont :
Soute N°2 : £1759.73 kgm.
Soute N°3 : £1759.73 kgm.
Soute N°4 : +1759.73 kgm.
Soute N°5 : +446.83 kgm.

L’erreur finale sur la tolérance de centrage propre a chague équipement de chargement
est la somme quadratique des erreurs é émentaires de chague soute, soit :
Erreur avant = -3580.96 kgm.
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Erreur arriere= +3580.96 kgm.
Remarque:

Erreur avant(-), Erreur arriére(+).
11 .15.2.3. Erreur finalesur lefret :

C’est la somme quadratique des erreurs de répartition du fret et I’erreur de tolérance :

Nature d’erreur Erreur avant (kgm) Erreur arriére (kgm)
Erreur de répartition -15230.283 15146.545
Erreur de tolérance -3580.96 +3580.96

Tableau I11-15: Leserreursavant et arrieredefret.

v Erreur avant=— /(15230.283)% + (3580.96)2= -15645.599 kgm.

v Erreur arriére=+ /(15146.545)% + (3580.96)2= +15559.75 kgm.
[11.15.3. Erreur sur les passagers:

Les écarts de disposition réelle des passagers par rapport a la disposition prévue au
moment de la préparation de la documentation de masse et centrage.

Des erreurs importantes affectant le centrage peuvent se produire avec un non attribution
des siéges (liberté des passagers de choisir un siége quelcongue lorsqu’ils pénetrent dans
I’avions).

En effet bien que dans la plupart des cas les passagers se répartissent de maniére équilibre
longitudinalement.il peut avoir un risque extréme a I’avant ou I’arriére, ce qui engendre des
erreurs grave et inacceptables de centrage.

L’erreur résultante sur le centrage de I’avion due aux passagers est la somme quadratique
deserreursduesa:
» Ladispersion de masse admise pour les passagers.

> Larépartition de ceux-ci a I’intérieur de chaque zone.
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Figurelll-23: Centredegravité de chaque Zone.
111.15.3.1. Déermination de centre de gravité retenue pour chaque compartiment :
e Zone OA : derangn°l a3.
e Zone OB : derang n°4 a 10.
e Zone OC : derang n°14 a41.
Pour le calcul du centre de gravité des trois zones cabine, nous prenons une masse
forfaitaire de 80 kg pour chaque passager.
a) ZoneOA : derangn°la3:

WINDOW SEATS (lines A, C, H, K) CENTER SEATS (lines [, E, F G}
ROW
N® H-ARM NUMEBER PAX H-ARM NUMBER
{m) LH RH {m) PAX
1 14.051 Z 2 14.534 2
2 15.118 2 2 15.601 2
3 16.185 2 2 16.667 2

Tableau I11-16 : LesH-arm de cabine OA.
(H-arm C1x2+H-arm C2x2+H-armC3x2) + (H-arm W1x4+H-armW2x4 +H-armW3x4)

H-arm cabine oA =
18

(14.534x2+15.601x2+16.667x2) + (14.051x4+15.118x4 +16.185x4)

H-arm capineoa =
18

> H-arm OA supposée = 15.39 m.
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b) CabineOBrang4al0:

] 17.763 2z z 18.271 3
5 18.678 2 2 19.186 3
] 19.582 2 2 - -
7 22.317 2 2 - -
8 23.23 2 2 23.460 3
9 24,146 2 2 24.374 3
10 256.060 2 2 = =

Tableau I11-16: LesH-arm de cabine OB.
(18.271+19.186+23.460+24.374)><3 + (17.763+18.678+19.592+22.317+23.231+24.146+25.060) x4

40
> H'arm OB supposéaz 2147m
c) CabineOCrangel4a41:

14 ZT.383 2 2 27.538 A
15 2B.196 2 2 28.348 i
18 29009 2 2 29.181 )
17 29.796 2 2 29.974 a
18 30.584 2z Z 30,787 4
19 31.37 2 2 31.600 .|
20 32.168 2 2 32412 <
21 32,948 2 2 33.226 4
22 33.733 2 2 34.038 a
23 34.521 2 2 34.851 L
24 35.308 = =] 35 664 4
25 36.095 ey = 26476 5
26 35.883 2 2 - -
27 = = = 38.270 ]
28 40.236 2 2 40.083 o
29 a1.048 2 2 A0 B9E <
30 41.8817 2 2 41,709 4
an 42 674 2 2 A2 498 d
32 43.487 2 =2 A43.284 a
33 44 300 2 2 44,071 )
34 45,133 2 2 4. B58 ]
as 45.819 2 2 45.648 4
36 46. 730 2 2 a6.433 4
a7 47.56156 Z 2 47,271 3
a8 48.309 2 2 48.058 3
a8 49 087 2 2 A48.8486 3
40 40 874 2 2 49 634 3
441 50 659 2 2 50.421 3

Tableau I11-17 : LesH-arm decabine OC.
1054.807x4+812.825%4+244.231x3

H-arm cabineoc =

211
» H-arm oc suppose =38.877m.
[11.15.3. 2. Erreur duealadispersion demasse:
L’erreur sur le centrage due a la dispersion de masse doit étre donc étudiée par

compartiment.

62
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Cette erreur exprimée en moment, est I’erreur multipliée par la différence d’abscisses

entre le centrage moyen du compartiment étudié :

% Lalimite de centrage avant certifiée pour le calcul de I’erreur avant.

+« Lalimite de centrage arriere certifiée pour le calcul de I’erreur arriere.

YV V. V V V

v

En ce qui concerne I’erreur de masse, on prend comme hypothese que statiquement la
masse des passagers suit une loi normale de moyenne 75 kg et d’écart type 0 = +15 kg,
(recommandé par le constructeur Airbus d’apres les expériences des compagnies

aériennes).

Airbus prend une marge de securité de 30 (99.73% des cas), ce qui conduit a

considérer une erreur sur lamasse de chague passager de +45 kg.

Nbr passagers
4

eCcanl 1'.]_“' LI}

e

» ILASSE

INnasse Inoyeenne

Figurelll-24 : Ecart type.
Les erreurs sur la masse de chaque passager étant indépendantes, I’erreur résultante est la

somme quadratique des erreurs é émentaires, soit :

E masse passagers= \ 452 + 452 + -+ 45%= + 45 NPAX.
L’erreur sur la masse des passagers (avant er arriére) est obtenue grace a |’équation

suivante :
E avant= - E masse passagersx | L avant— H—arm supposeel.
E arriére= +E masse passagersx | L arriere— H—arm supposeel.

Avec:

E avant : erreur avant.

E ariere: erreur arriere.

E masses passageres © €freur sur la masse des passagers.

L avant : limite certifié avant du centre de gravité.

L ariere: limite certifié arriere du centre de gravité.

H-arm supposée : centre de gravité retenue de chague compartiment.

|
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ZonesOA et OB :
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Dansle WBM 1.10.02 on trouve le tableau de limites certifiés de centrage en fonction des

différentes phases du vol ; pour s’assurer de comptabiliser I’erreur maximale possible ; on

inclut toutes les phases du vol (décollage, vol et atterrissage). Pour les zones OA et OB les

limites certifiés sont :
L avant=21 %
L ariere=41%
Nous avons::
H-arm = (% RCx0.0727) +31.338.
L avant= 32.865 m.
L ariere= 34.319 m.

Lazone OA aune capacité maximale de 18 passagers soit :

E masse pax=245 1/18 = 190.918kg.
E avant= - E masse passagersX | Lavant— H—arm supposée|
E avant=-190.918x [32.865-15.39 | = -3336.292 kgm.
E arire= + E masse passagersX| L arriere— H—arm sypposée | -
=+190.918 x| 34.319- 15.39| = +3613.886 kgm.

La zone OB a une capacité maximale de 40 passagers soit :
E masse pax=+45 \/40= 284.604 kg.
E avant= - E masse passagersX| L avant— H—arm supposée|.
E avant= -284.604x |32.865— 21.47| = - 3243.062 kgm.
E arriere= + E masse passagersX | L arriere— H—arm supposéel.
E ariere= + 284.604% |34.319- 21.47|= + 3656.876kgm.
ZoneOC::

Pour lazone OC les limites certifiées sont :
L avant= 17 %.
L arigre= 32%.
Nous avons:
H-arm = (% RCx0.0727) +31.338.
L avant = 32.574m.
L ariere= 33.664 m.

Lazone OC aune capacité maximale de 211 passagers soit :
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E massepax=145 V211 = 653.662 kg.
E avant= -653.662x |32.574- 38.877| = - 4120.031 kgm.
E ariere= +653.662% |33.664— 38.877| = + 3420.613 kgm.

111.15.3. 3. Erreur due alarépartition des passager s dans chaque zone:

Nous avons calculé précédemment le centre de gravité moyen pour chaque zone cabine, le
but de ce calcul est la détermination de I’écart maximal entre le centre de gravité retenue de
chague zone et le centre de gravité rédl induit par le chargement des passagers.

Le moment d’erreur est donné par laformule suivante :

» M =nombre de passagers x 80 X (H-arm req — H-arm supposze).
[11.15.3. 3. 1. Erreur avant :

JhiEm R L LT N b Sk i

Figurelll-25: Répartition avant des passagers.

a) ZoneOA :
Calcul du centre de gravité qui correspond au chargement (H-arm ree) :
WINDOW SEATS (lines A, C, H, K) CENTER SEATS (lines D, E, F, G)
ROW
e H-ARM NUMEBER PAX H-ARM NUMBER
(m) LH RH (mi PAX
1 14.051 2 z 14.534 2
2 15.118 2 2 15.601 2
d 16.1B5 16.667

Tableau I11-19: LeH-arm réd de cabine OA.
14.534x2+15.601x2 + 14.051x4+15.118%4

H‘arm cabine OA = = 14745 m
12
L’écart avant, de la cabine OA est :

M=nombre de passagers x 80 x (H-arm res — H-arm supposze).
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» M=12x80 x (14.745-15.39) = -619.2kgm.
b) ZoneOB :
Calcul du centre de gravité qui correspond au chargement (h-arm réd) -

q 17,763 18271
5 18.672 2 2 19,186 2
B 19.592 2 2 - -
7 72.317 2 2 - _
) 23.231 23.460
g 24.146 24.374

10 25.060 2 s - -

Tableau I11-20 : LeH-arm réel de cabine OB.
19.186%3 + (18.678+19.592+22.317+25.060) x4
H-al’m cabineOB = = 21.27m.

19
L’écart avant, de la cabine OB est :
M= nombre de passagers x 80 X (H-arm res — H-arm suyppose).
> M=19x80 x (21.27-21.47) = -304kgm.

c) ZoneOC:

14 27 383 k2 27 B30
15 28.196 2 = 28.348 4
18 29,000 2 .4 29,181 4
17 289.7806 2 2 28,974 4
18 AU 53 2 =z e T a4
19 a1.3”.1 AT LG
2100 AZ ARG aAz412
1 A2 AR A3 2rE
i 33.733 34.038
23 an 5§21 2 > 24 881 F. |}
24 35.308 = g 35.664 4
25 38.095 2 2 3. ATE A
2B 36.8833 - -
z2F - - - 3920 . 8
=8 40,235 2 = 0, D 4
=8 <47 040 - & A0 oG A
30 41 85261 L & 47,70 &
21 42 8574 e =2 A2 A58 4
=2 43.487 = e ] 43. 284 |
33 44.300 2 2 44.071 4
=1 45,133 2 = 44.85E A
35 45.819 2 = A5, 646 4
365 A, R0 s Z b T i . §
=24 A9 AF. 251
SR A A1 aa nss
20 AT AT AR R
40 49,574 209, 8349
L | 50.65% 50.421

Tableau I11-21: LeH-arm réd de cabine OC.
584.313x4+623.191x4
H-arm cabineoc = =38.79 m.

124
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L’écart avant, de la cabine OC est :
M = nombre de passagers x 80 X (H-arm res — H-arm supposee)-
» M =124x80x (38.79-38.87)= -793.6 kgm.
[11.15.3.3. 2. Ecart arriere:
La figure ci-dessous présente I’embarquement des passagers pris en considération pour le
calcul de I’écart arriére :

iDL EEALE LI e I
I |

T

] o il I | ]
‘_ e T e T e el T (i) |
el e e e e

=LA o EEm SRR

Figurelll-26: Répartition arriére des passagers.

a) ZoneOA :
WINDOW SEATS (lines A, C, H, K) CENTER SEATS (lines 00, E, F G)
ROW
e H-ARM NUMBER PAX H-ARM NUMBER
{m) L4 I 2H (m) FAX
1 14,051 14.534
15.118 2 2 15.601 ’.
3 16.185 2 2 16.667 2
Tableau I11-22: LeH-arm réd de cabine OA.
(15.601+16.667) x2+ (15.118+16.185) x4
H'arm cabine OA — = 15.81m.

12
M=12 x 80 x (H-arm réa — H-arm suppose).
» M= 12x80x (15.81-15.27) = +518.4 kgm.

E



Chapitre 111 Méthode de calcul le Centrage.

b) ZoneOB :
a 17.763 18.271
5 16.678 19,188
=] 19,592 - -
7 22317 Z ] - -
8 23.231 2 2 23.460 3
g 24,146 z 2 24.374 3
10 Z5.060 3 2 = 2
Tableau I11-23: LeH-arm réel de cabine OB.
(23.460+24.374)x3 + (22.317+23.231+24.146+25.060) x4
H-arm cabineOB =
22
L’écart arriere, de la cabine OB est :
M=nombre de passagers x 80 X (H-arm rea — H-arm suyppose)-
» M= 22x80x (23.75-21.37) = +4188.8kgm.
c) ZoneOC:
T4 e f.dad 27 535
15 ZR 108 28 348
16 29,00 9167
17 29.796 29.974
18 20.584 20.787
129 =21.371 31 .600
Z0 S2.158 32412
21 32.048 23 228
22 33.733 34.038
3 o, 521 Jq4. 851
24 25 308 25 664
%5 26 A5 36 ATE
Z6 Z6.683 - -
aF - - - 39.270
2B 40 236 AN ORI
9 a1.048 40 595
30 410861 41.708
21 AZ BTA 2 2 AF AGS A
37 a3.a8r Z £ a3 784 i}
33 a3, FO0 2 s 44 071 <}
24 AR 133 2 2 A4 BEH A
35 45%.8719 2 2 45 Bag q
36 A6. 730 prad z 406.433 <
37 47.6156 =2 2 47.271 3
38 48.301 2 2 48.053 2
39 45087 2 4 48 Ba8 3
A0 40874 a2 2 A0 B34 a
da Ef_GRa 2 ? R0O.A21 3
Tableau I11-24 : LeH-arm réd de cabine OC.
513.76%x4+266.788%x4 +244.231x3
H-arm canineoc = =50.717m.

76
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L’écart arriere, de la cabine OC est :

M = nombre de passagers x 80 X (H-arm res — H-arm supposze).
» M =76x80x (50.171-38.877) = +68667.52 kgm.

111.15.3. 3. 3. Erreur finalesur lespassagers:

L erreur finale est donc exprimée par :

|
— n — & 2
Ere—h‘lI =1 = E g

Erreur avant Erreur arriére

Ere (kgm) Ere? Ere (kgm) Ere?
Dispersion de masse
OA -3336.292 11130844.31| +3613.886 13060172.02
OB -3243.026 | 1051745.14 | +3656.876 13372742.08
oC -4120.031 | 16974655.44| +3420.613 11700593.3
Répartition des passagers
OA -619.2 383408.64 +518.4 268738.56
OB -304 92416 +4188.8 17546045.44
oC -793 .6 629800.96 +68667.52 4715228303
2 30262870.49 4771176594

Tableau I11-25: Erreur final despassagers.
Erreur avant =—v30262870.49= -5501.169kgm.
Erreur arriere=++/4771176594= +69073.70kgm.

111.15.4. Erreur sur lecarburant :
L'erreur de centrage due au carburant a deux origines :
» Erreur sur I’endroit de carburant.
> Erreur sur le poids de carburant.
a) Erreur sur I’endroit de carburant :
Sur le WBM I’influence de carburant est prise en considération comme delta d’index par le
quantité de carburant total, cet delta d’index est basé sur un H-arm de carburant pour le poids
de carburant correspondant .maintenant le H-arm carburant dépend du volume de carburant

contenu dans chaque réservoir et ce volume est lié au poids de carburant par la densité de




b)
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carburant .Ainsi une inexactitude sur la densité de carburant produira une inexactitude sur H-
arm de carburant et par conséquent sur le CG de I’avion.
a-1) Erreur dedensité de carburant :

La table d’index de carburant peut étre disponible pour une densité simple de carburant
(habituellement pour avion simple de bas-c6té) ou pour une gamme discrete des densités de
carburant (pour I’avion équipe d’un réservoir d’équilibre).

En conséquence, une variation de densité de carburant peut impliquer une variation
significative d’index pour une valeur donnée de poids. C’est pourquoi, les tables d’index de
carburant sont habituellement établies pour une gamme discréete des densités de carburant.

La densité rédlle du jour peut étre la densité intermédiaire et une interpolation seront
exigées pour obtenir I’index de carburant. Pour couvrir I’erreur potentielle d’interpolation,
une moitié de la variation d’index maximum vers [’arriere entre deux densités consécutives
de carburant doit étre incluses dans I’allocation de carburant.

a-2) Erreur sur la conception delimite zéro fue :

Le processus de conception de limite zéro fuel, utilisé en référence a mettre le vecteur de
carburant qui est penchée sur des limites opérationnelles de vol et d’atterrissage.

Pendant que le vecteur réel de carburant peut étre différent d’une de référence (due a une
densité différente de carburant), les allocations opérationnelles de vol et atterrissage doivent
inclure une marge additionnelle couvrant la conception de limite zéro fuel.

Pour faire ainsi, variation maximum d’index vers I’avant et vers l’arriere aux points
critiques (parce qu’elles sont les points utilisé dans la conception de limite zéro fuel) entre le
vecteur de référence de carburant et les vecteurs extrémes de carburant doivent étre inclus
dans I’allocation de carburant.

Erreur sur le poidsde carburant :

Sur le WBM I’influence de carburant est prise en considération comme delta d’index par la
guantité de carburant total qui est la somme du delta par différents réservoirs. Pour chague
réservoir la quantité du carburant est connue avec une certaine exactitude. Cette inexactitude
est liée ala quantité du carburant.

Cette différence entre le poids estimé et le carburant vrais par réservoir produira d’une
inexactitude sur la détermination de CG de I’avion cette inexactitude est appelée
Inexactitude de poids de carburant, Le vrais poids de carburant est :

Lamassefuel rédle = masse fuel estimé + A masse fuel.
Pour chaque réeservoir, I’inexactitude est 1% de la capacité de réservoir, plus +1% dela

guantité de carburant réelle dans le réservoir.

"y
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Note:
Si un réservoir est vide A fuel de réservoir est considere comme zéro fuel.
Une telle déviation de poids par réservoir a un impact sur la forme réelle de vecteur de
carburant, quelques points de vecteur étant décalés en avant ou I’arriére.
[11.15.4.1. Points critiques :
Ces points correspondant a une quantité de carburant pour + W fuel peut causer le CG
de I’avion soit decalé hors des limites certifiées. Les points critiques sont définis phase par

phase.

Fuel Weight (kg)

T L) T T T I T T

-20-15-10 -5 0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

Delta index

Figurelll-27: Vecteur carburant A330-200.

111.15.4. 2. Erreur final de carburant :

L allocation finale de carburant inclut les trois i nexactitudes mentionnees :
1-Remplir erreur de poids.
2- Erreur sur la détermination d’index de carburant.
3-Erreur sur laconception de limite Zéro fuel.
111.15.5. Ecart due aux mouvementsdestrains:

Larentrée des trains d’atterrissage induit un moment négatif, qui peut varier la position du
centre de gravité en vol. Les moments induits par la rentrée des trains avant et trains

principaux sont montrés dans le manuel WBM 1.00.10 page 1 :
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» Train avant : -1018 kgm.
Trains principaux : -5659 kgm.

Le moment total produit par les trains est la somme de deux effets produits par les trains
avant et principaux. Effets destrains = -1018 - 5659 = -6677 kgm.

[11.15.6. Ecarts dus aux mouvements des becs et volets :

Dans WBM, on trouve les divers braguages des becs et volets et leurs moments

correspondants, ils sont regroupés dans | e tableau suivant:

Indicaiion cockpit

Moments (kgm)

Becs Volets total
1+F o b 823 325
2 -H38 966 328
3 -719 |D&T 368
full =719 | 195 476

Tableau I11-26 : Ecart du aux mouvements des becs et des volets.

Ces configurations ne sont pas utilisées dans toutes les phases de vol, le tableau suivant

montre les configurations des becs et volets utilisé en fonction de la phase de décollage et

d’atterrissage :

configiratians Décoliage arrerrisyage
1+F O Mo

2 (hu Mo

3 nu Chu

Full MNon Uhai

Tableau 111-27 : Configuration desbecs et des volets.

Dans chague cas on retient les valeurs correspondant aux braguages maximum, pour plus

sécurité :

111.15.6.1. Décollage :
Erreur avant = 325 kgm.
Erreur arriere =368 kgm.
111.15.6.2. Atterrissage:
Erreur avant =368 kgm.

Erreur arriere =476 kgm.

[11.15.7. Ecarts dus aux mouvements en cabine :

Les mouvements en cabine ont trois origines :

> les mouvements PNC.

> les mouvements passagers.

les mouvements trolley(Chariot).

|
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On va étudier lestrois cas séparément :

1- Mouvements PNC :

Les données aentrer danslefichier avion :

position PNC (leur bras de levier).
nombre de PNC par position.

2-Mouvement trolley :

Les données aentrer dans lefichier avion :

Laposition de galley (leur bras de levier).
nombre detrolley par galley.

3-Mouvement des passagers:

Les données a entrer dans lefichier avion :

nombre de classe dans |a cabine.
position des toilettes.

nombre des toilettes par position.

Méthode de calcul le Centrage.

Dans cette éude, on considére les différentes classes de la cabine toilettes sont assignées

par classe.

La formule suivante est utilisée pour I’estimation d’influence de ces mouvements :

» Moment = masse x (H-arm extreme— H-arm originale), avec :

H-arm extreme : abscisse de la position extréme.

H-arm originae : abscisse de la position finale.

L es masses seront prises comme suite :

Passagers 74 kg (80 kg moins 6kg de bagages a main).
Personnelle naviguant technique (PNT) 77 kg (80 kg moins 3kg de bagages a main).
Personnelle naviguant commerciale (PNC) 62 kg (65 kg moins 3kg de bagages a main)

Chariots de service 80 kg.
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Exemple d’A330-200:

18 SERTY K% B SRR Hi SEATS RE

Figurelll-28: Ameénagement intérieur de I’avions.
a) Mouvements de I’avant vers I’arriére de la cabine :

Les points de départ et d’arrivée de chaque mouvement sont expliqués dans le tableau

suivant :
Mouvements Positioninitiale Position finale
1 passager Rang n° 3 adroite Toilette-La
2 passagers Rang n°16 a gauche Toilette Lhl et Lk1
2 passagers Rang n°40 au milieu Toilette Lh2 et Lk2
2 chariots Gallets G6, G7 et G8 Centrerang n°15
2PNC Galets G4 Centrerang n°4
1PNT Porte LH Siege comandant de bord

Tableau I11-28 : Mouvements de I’arriere vers I’avant de la cabine.
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1- Momentl (1 passager):
-H-arm originde= 16.4 m.
-H-arm extreme = 10.9 m.

v' moment1=74x (10.9- 16.4) = - 407 kgm.
2-Moment2 (2 passager s):
-H-arm originae= 28.4 m.
-H-arm extreme = 26.1 m.

v moment,=74x 2 X (26.1 — 28.4) = - 340.4kgm.
3-Moment3 (2 passager s):
-H-arm originae= 49.8 m.
-H-arm extreme = 37.9 m.

v' momentz=74x 2 x (37.9- 49.8) = 1761.2 kgm.
4-Moment4 (2 chariots):
-H-arm originae = 53 m (abscisse moyen G6, G7 et G8).
-H-arm extreme = 28.1 m.

v" moments= 2 x 80 x (28.1- 53) = - 4984.4 kgm.
5-Moment5 (2 PNC):
-H-arm originale = 22.2m.
-H-arm extreme = 18.4m.

v moments= 2 X62 X (18.4- 22.2) = -471.2kgm.
6-Moment6 (1PNT)
-H-arm originae= 12.2345 m.
-H-arm extreme = 8.872.

v momente= 77 X (8.872 — 12.2345) = - 258,912 kgm.

L’écart avant, des mouvements en cabine est la somme des moments éémentaires induit
par chague mouvement :
» E avant =-407-340.4-1761.2-3087.6-3984-471.2 = -10051.4 kgm.
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b) Mouvements de I’avant vers I’arriere de la cabine:

Les points de départ et d’arrivée de chague mouvement sont expliqués dans le tableau

suivant :
Mouvements Positionsinitiale Positionsfinale
2 passagers Rang n° 10 a gauche Toilette Lhl et k1
2 passagers Rang n°18 adroite Toilette Lh2 et Lk2
2PNC G3 Centre Range N°9
2PNC G4 Centre Range N°14
2 chariots G5 Centre Range N°19
1PNT Siege comandant de bord Porte LH

Tableau 11-29 : Mouvements de avant vers I’avant de la cabine.

1-Moment1l (2 passagers) :
-H-arm originde= 23.4 m.
-H-arm extreme = 26.1 m.

V' moment1=74x2x (26.1 — 23.4) = +399.6kgm.
2-Moment2 (2 passager s):
-H-arm originae= 30.5 m.
-H-arm extreme = 37.9 m.

v moment,=74x 2 x (37.9 — 30.5) = + 1095.2kgm.
3-Moment3 (2 PNC):
-H-arm originae= 20.1m.
-H-arm extreme = 24.08m.

v' momentz=62x 2 x (24.08 — 20.1) = +493.52kgm.
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4-Moment4 (2 PNC):
-H-arm originale= 22.08 m.
-H-arm extreme = 27.5 m.

v' moments= 2 X62 X (27.5 - 22.08) = +672.08kgm.
5-Moment5 (2 chariots):
-H-arm originae= 25.5 m.
-H-arm extreme = 31.4 m.

v' moments= 2 X80 x (31.4-25.5) = +944kgm.
6-Moment6 (1PNT):

-H-arm originae= 8.872 m.
-H-arm extreme = 12.2345 m.
v" moments = 77 X (12.23 — 8.87) = +258.72 kgm.
L’écart arriere total des mouvements en cabine est :
E arriéere= +399.6+1095.2+493.52+672.08+944+258.72 =+3863.12kgm.
111.15.8. Conclusion :

Pour des raisons de securité, un avion doit dans ses différentes phases de vol (décollage,
atterrissage, vol) respecter des limitations de masses et de centrage. Le centre de gravité peut
se déplacer au cours de vol de maniére significative.

Une erreur dans la détermination du centrage peut avoir des conséquences graves sur la
securité du vol :
Si le centrage rédl se trouve hors du domaine autorise pendant le vol
Si le centrage réel de décollage s’est différent de la valeur déterminée (difficultés de pilotage
alarotation)
Il est donc important qu’un soin tout particulier soit a la déetermination et au contréle des

valeurs du centrage.
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IV.1. Introduction :

Lors de laréalisation de cette étude, nous avons éé amenés a concevoir un logiciel dansle
but d’appliquer au probléme posé. La conception d’un logiciel performant est une éape trés
importante et indispensable dans notre étude. L’implémentation du modele et la
programmation de son systéme de résolution représentent une étape primordiale pour la
réaliser de ce travail .La réalisation du logiciel a éé faite en langage de programmation
DELPHI 7 version d’évolution gratuite, fonctionnant sous Windows XP.

IV.2. Lelangage de programmation Delphi :

Delphi est un environnement de programmation visuel orienté objet pour le développement
rapide d’application. En utilisant Delphi, nous pouvons créer de puissantes applications sur
(Windows XP, vista, Unix,...etc.) avec un minimum de programmation. Delphi fournit tous
les outils nécessaires pour développer, tester et déployer des applications, notamment une
importante bibliotheque de composants réutilisables, une suite d’outils de conception, des
modeles d’applications et de fiches et des experts de programmation. Delphi permet de
concevoir tout type d’application 32 bits, qu’il s’agisse d’un utilitaire de portée générale, d’un
programme complexe de gestion de données ou d’une application distribuer. Delphi est
actuellement reconnu comme I’outil de développement visuel par excellence. 1l est méme cité
comme référence dans des seminaires de Microsoft [20].

IV.3.Lechoix du langage de programmation :

Beaucoup des langages s’avéraient capables d’assurer le meilleur choix, le C++ builder,
Delphi, Matalab...etc. Mais vu la richesse bibliothéeque de Delphi en terme d’interface, on a
choisis de programmer en Delphi avec notre peut de connaissance en Delphi.
IV.4.Description de programme:

La programmation correspondant a la méthode exposée dans les chapitres présente les
caractéristiques suivantes :

% Non de projet : Delphi 7.
% Non de premiére unité : projet 1 (contient la page d’accueille).

+¢ Non de deuxieme unité : projet 2(contient la feuille de chargement).

¢ projet 1 : contient la page d’accueille.

 projet 2 : contient lafeuille de chargement.

=
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IV.5.0rganigrammes du programme::

IV.5. 1. Organigramme générale :

-Données vol
-Données avion

-Limites certifiées
v

Calcul du
centrage

Détermination des
limites

Détermination des
limites Zéro Fuel

CG dansleslimites ?

Oui

Cacul Du
LMC

Passagers/fret

Message
d’avertissement et

indication « le centrage
est hors limites »

FigurelV-1: Organigramme générale.

IV.6. Description des partiesimportant du programme:

Dans cette partie, on détaille chaque partie de I’organigramme général (les organigrammes
secondaires) en faisant apparaitre les procédures et fonctions important utilisée.
1-Procédure TForm2.Buton5 Click : qui calcul I’index des cargos 1dT, CGT.
2- Procédure TForm2.Butonl Click : qui calcul :
% lachargetotale (TTL).
% lamasse maximale sans carburant (ZFWA).
+¢ lamasse maximale décollage (TOWA).

+» la masse maximale d’atterrissage (LAW).
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“ MAC.

% d.

+ limitation utile (LU).

+¢ le centrage de la masse de base (DOCG).

«» I’erreur de centrage de masse de base (EDCG).

3-procédure TForme2.Button6Click : qui calcul le centrage et I’index de passagers.

IV.7. Lesorganigrammes secondaires :
IV.7. 1. Calcul du centrage:

Donnéesfichier
Entrées.

A
Calcul du Centrage
pour chaque zone
cabine (G), et pour
chague compartiment

Données Utilisateur.

A 4

-nombre total des passagers.

-masse de fret dans chaque
compartiment.

-quantité du carburant a
embarquer.

!

Calcul du centrage
carburant (G carb).

\ 4

Calcul du centrage au décollage.

V-2 : Organigramme secondaire.
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[V.7. 2. Déter mination du domaine zéro fud :

Limites opérationnelles. ﬁg‘;;' duCG et
-passagers.

Calcul des :;as@es : -cargo.

-zéro fuel. -fuel.

-masse au décollage.

-masse a |’atterrissage.

A
Calcul du centrage et index :

-zéro fuel.
-Au décollage.

-A I’atterrissage.

y

Message d’avertissement et indication « le
centrage est hors limites ».

FigurelV-3: Organigramme Zéro fuel.

Pour mieux exploiter cette application nous avons représenté Les étapes et leurs interfaces
dela maniere suivante :
> Encliquant sur lefichier exécutable, lafenétre suivante apparait :
1-Page d’accueille :
On clique sur le bouton “centrage ” on aune fenétre principale qui s’affiche :

&
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Ritguitilinguie alygeeri erines Disongaline Pl Bopilyin:
Iiniztére De |'=nsaignement Supensur

Et De La Mecherche Bcienliligus

|Inreersita Dz Blida MEernira De Fin D'étude

En vuz Lz L'obtenlion Uu Lhploma AIR ALGERIE

LFingenicur Metel En Acrondaut que

Uphon: Uptralons Acricancs

THEME

ELABDRATION 'UN LDGICIEL DE
LHARGEMENT ET CENTRAGE OES AVIUNS

Pranas Far F E&nlisé Par
" M DOICUCHE M.

Figure: IV-4: Page d’accueille.
2- Page principale:

C’est la page principale de I’application, pour continue I’exécution de I’application on
choisit le type d’avions suivant les données d’entrées.
IV.8. Lesentréesdu programme:

Deux types de données sont précis en compte par le logicid :
1-données fixes caractérisant I’avion utilisé :

Ces données sont stockées de maniére précise dans une fiche d’entrée (pour ne pas faire
un conflit entre les fichiers avions), que I’utilisateur choisit avant d’exécuter le programme.
2-données propre achaquevol :

Ces données sont entrées directement par I’utilisateur sur une fiche.

Et I’utilisateur peut modifier le chargement de fret ou le nombre des passagers ou n’importe
quelles données.

L utilisateur peut remplir n’importe quelle données du programme , ce qui est important
c’est qu’il doit remplir tous les zones de la fiche pour éviter les message d’erreurs , et des
message d’avertissement apparaitre lorsqu’il dépasse une limite de I’une des donnés du vol.

E
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IV.8.1. Caractéristique de I’avion :
» DOW : masse de base.

> TTL

: lachargetotae.

» TFO : le carburant de décollage.
> TF: ledélestage.

1V.8.2. Donnéespassagers:

1-Donnés d’entrées :

» PAXA : nombre de passagers dans la zone OA.

» PAXB : nombre de passagers dans la zone OB.

» PAXC : nombre de passagers dans la zone OC.

2-Donnéesde sortie:

» CGPXA : le centrage de passagers.

» |PXA : I’index de passagers.

FigurelV- 5: lecentrede gravité et index de passagers.

IV.8.3. Donnéescargos:

1-Donnés d’entrées :

v mdl
v’ md2

: masse de compartiment1.
: masse de compartiment 2.
v md3:
v md4:

masse de compartiment 3.

masse de compartiment 4.

v mVRAQ : masse de compartiment 5.

v d1: ladistance de compartiment 1.

v’ d2: ladistance de compartiment 2.

E
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v d3: ladistance de compartiment 3.

v’ d4 : ladistance de compartiment4.

v dVRAQ : ladistance de compartiment 5.
2-Donnéesde sortie:

v' CGT : le centrage de cargo totale.

v 1dT : L’index total de cargo.

FigurelV- 6: lecentrede gravité et index des soutes.
IV.8.4. Donnéesfud :
1-Données d’entrée :
» TF: le carburant total.

» |OF: Index deréservoir Extérieure.
> |1 T: Index deréservoir intérieur.
» ITT: Index deréservoir Trim.

» ICT: Index deréservoir centre.

2- Données de sortie:

» CGFT: le centre de carburant.

» ITF : I’index de carburant.

E
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s TOTAL FUEL

TOTAL FUEL FREL

10T

20579

ITT

59.095

S alcul CG TOTAL FUE m

FigurelV- 7: lecentredegravité et index du carburant.

IVV.8.5. Données entrées a I’écran :

L utilisateur doit preciser sur la fiche de centrage les données suivant :
-le non du fichier d’entrée (les donnees caractérisant I’avion, comme I’immatriculation...ect).
-nombre total des passagers.
-lamasse du carburant a embarqué en kilogramme.
-lamasse de fret chargé en chague compartiment.
1-Données d’entrées :

Dow : masse de base.

TTL : lachargetotae

TOF : carburant embarqué au décollage.

TF : ledélestage.
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WEIGHT DISTRIBUTION

LOAD IN COMPARTIMENTS W _ ! M u ; m m / m
PASSENGER/CABIN BAG E;m;m TTL E EAB“

TOTAL TRAFFIC LOAD 134150
DAY OPEBATING WEIGHT ke

(157143 WS 225443

TAKE OFF FUEL | 60000
| 27743 MA ETERTE

TRIP FUEL jost00
217143 max S

FigurelV- 8: Données entrée sur I’écran.

2-Donnée de sortie:

ZFWA : masse actuel zéro fuel.

TOWA : masse actuel au décollage.

LWA : masse actuel a I’atterrissage.

LU : limitation utile.

C/O : Charge Offerte.

LMC : chargement de derniére minute.

d:lebrasdelevier.

DOCG : le centrage de la masse de base.

EDOCG : I’erreur de centrage de la masse de base.

E
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e

DWW real=D0Wassumed+-DOW

| 217143 | 34150

FigurelV- 9: Données sortie sur I’écran.
1-Données d’entrées :
» CGPAX : le centrage de passagers qui est déja calculé.
> |PAX : |le centrage de passagers qui est déja calculé.
» 1dT : index de carburant total.
» CGT : le centrage tota de soute.
» ITF : index total fuel qui est d§acalculé.
» CGTF: le centragetotal fuel.

[-2.005887362

| 33.15457560¢
|-0.000199399

[ -1.422096000

[33.095745

FigurelV- 10: Donneées entrée sur I’écran.
2-Données sorties:
» LIZFW: index au zéro fuel.
» LITOW: index au décollage.
» LILAW: index a I’atterrissage.
» MACZFW: le centrage azéro fuel.
» MACTOW: le centrage au décollage.

| 65300
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Chapitre IV Description de ['application de centrage.

» MACLAW: lecentrage a I’atterrissage.

BALANCE AND SEATING CONDITIONS

FigurelV- 11: Données sortie sur I’écran.

Pour des raisons de sécurité, un avion doit dans ses différentes phases de vol (décollage,
atterrissage, vol) respecter des limitations de masses et de centrage. Le centre de gravité peut
se déplacer au cours de vol de maniére significative par suite du délestage.

Une erreur dans la détermination du centrage peut avoir des conséquences graves sur la
securité du vol :
> Si lecentrage réel setrouve hors du domaine autorisé pendant le vol
> Si le centrage réel de décollage s’est différent de la valeur déterminée (difficultés de
pilotage alarotation).
Il est donc important qu’un soin tout particulier soit a la détermination et au contréle des
valeurs du centrage.
Donc le chargement d’un avion passe par deux phases :
+» Phasel :
Elle consiste en une prévision au sol afin de déterminer en fonction :
» delachargefret (poste, bagage, ect ............).
» du nombre de passagers prévu.
» du carburant nécessaire.
Des conditions d’emports :
» les charges possibles.
> leurs emplacements associés.
¢ Phase 2 (contrdle) :
Il s’effectue genéralement au moyen d’une « feuille de chargement ». La réglementation
impose pour les avions civils avant chaque vol, le contrdle des masses et des centrages de
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Chapitre IV Description de [application de centrage.

I’avion au moyen d’une feuille de chargement (LOAD AND TRIM SHEET), approuvée par
le commandant de bord.

Le feuille de chargement est élaborée a partir des données réelles de chargement,
nombre de passagers, fret et carburant, peut de temps avant la fermeture des portes de
I’avion. Elle est visée par le commandant de bord qui de ce fait atteste avoir pris connaissance
du chargement.

Aussi bien lors de la prévision que de I’élaboration de feuille de chargement le seul
objectif des méthodes actuelles est le calcul de la masse du centrage de I’avion chargé, a
partir duguel on déduit que les limites de centrages seront ou non respectées dans les
différentes phases du vol.

Mais ces méthodes sont relativement non preécises.

Au niveau du résultat obtenu :
> s le chargement ne respecte pas |l es limites, aucune solution n’est proposée.
> si le chargement respecte les limites, I’utilisateur ne lit pas les marges explicitement.

Le développement des moyens informatiques peut résoudre ces problémes, et permet
d’envisager de proposer un moyen au chargement des avions, sur et facile a utiliser.

Des logiciels de calcul de centrage plus ou moins performants ont été développés au
cours des dernieres années. Et plusieurs compagnies importantes (américaines et
européennes), se sont dotées récemment de leurs propres systémes au chargement.

Ces logiciels présentent tous un intérét réel par rapport aux méthodes classiques de
cacul et il est intéressant de poursuivre dans la voie en développant un programme
minimisant les marges opérationnelles et analysant les résultats obtenue surtout actuellement
ou I’informatique a évolué d’une fagon remarquable.

IV.9. Objectifsdu systéme propose:

Ce systeme devra répondre aux besoins de la plupart des exploitants désireux de disposer
d’un systeme de gestion de chargement informatique.

En plus il pourra étre utilisé pour tous les avions commerciaux et s’adapter a toutes les
configurations d’aménagement cabine possibles.

Lelogiciel sedivise en quatre parties principales :
1- Calcul des masses et centrage :
A partir d’un changement donnée et caractéristique de I’avion le logiciel calcule le

centrage et la masse de I’avion.

&



Chapitre IV Description de [application de centrage.

2- Détermination des domaines opérationnels:

A partir d’un chargement donné, des donnés avion et des limites certifiées, le logiciel
calcule les erreurs de centrage pour chaque phase du vol (DEC, ATT, CROISIERE) et
détermine les limites opérationnelles.

3- Détermination du domaine ZF (zéro fuel) :
Ce domaine est déterminé a partir de la connaissance des limites opérationnelles et de la
courbe de centrage du carburant.
4- Analyse de la position de la position du centrage par rapport aux domaines
déterminés:

En comparant la position du centrage avec celle des limites opérationnelles, le logiciel
indique a I’utilisateur s’il est a I’intérieur ou en dehors des limites.
> S’il est a I’intérieur des limites : indication du chargement de derniéres minutes (LMC) en

fret ou en passagers.
» S’il est en dehors des limites :

Avertissement et indication de message suivant « le centrage est hors limites ».
IV.10. Conclusion :

Lorsgque les données de masse et centrage sont générées par un logiciel de masse et
centrage |'exploitant doit vérifier I'intégrité des données ainsi obtenues. Il doit établir un
systeme permettant de vérifier que les modifications des données d'entrée sont intégrées sans

erreur dans le systeme et que | e systéme fonctionne correctement de maniére continue.

|
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Annexe 2
Description delafeuille de centrage (Load and Trim Sheet).
La feuille de centrage est e document qui résume tous les éléments de la préparation du
vol, il est éabli au minimum, en deux exemplaires avant chaque vol.
Un exemplaire dans la sacoche de bord.
Et un conservé au sol par lacompagnie ala disposition des services compétents.
Ce document doit étre obligatoirement contresigné par le commandant de bord, on prend
comme exemple d’étude la feuille de chargement de I’A330-200, présentée ci —apres.
Le remplissage de cette feuille exige |es connaissances de données suivantes :
L’index de I’avion : alire dansle manuel d’utilisation.
Les charges de soute et répartitions.
Les charges en cabine et répartitions: en trouve un tableau dans le manuel d’utilisation
chapitre chargement et centrage.
Quantité de carburant embarquée : obtenu aprés I’élaboration du plan de vol technique.
Les parties importantes de feuille sont numérotées dans la page suivante, et se remplissent
comme suit :
Se remplit par I’index de base.
La correction éventuelle s’il y a lieu.
L’index de base corrigé qui est la somme de deux précédentes, se transmit dans (4).
Répartitions des passagers et fret.
L’influence du carburant embarque.
Le domaine du centrage, dans lequel on lit la valeur du centrage au décollage qui est
I’intersection entre la valeur de I’index finale et masse de I’avion au décollage.
Seremplit par lavaleur du centrage au décollage.
Remarque:
La valeur du centrage sans carburant n’est pas indiquée, mais I’utilisateur doit vérifier que

cette valeur se situe dans la zone du domaine sans carburant délimitée par le trait.
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Annexe 3
Systeme de contréle du centrage (SGCS).

Dans cette annexe, nous déecrivons trés succinctement le role et le fonctionnement du
systeme de contréle du centrage (Centre of Gravite controle Systeme : SGCS) afin de justifier
les hypothéses retenues dans les calculs d’erreur sur le carburant. Le CGCS n’existe que sur
les avions dotés d’un réservoir de Trim, ce réservoir d’une capacité proche de cing tonnes est
situe trés en arriére de I’avion (I’empennage arriere).il permet lorsqu’on le remplit de reculer
le centre de gravité de I’avion.

L’intérét du systeme est considérable puisqu’il a des améliorations importantes :
Diminution de la consommation et de latrainée.

Augmentation du rayon d’action.
Flexibilité plus grande dans le chargement de I’avion.
Actuellement, la majorité des avions sont équipés du CGCS, surtout dans la gamme Airbus
(A310-300, A320-600R), A330 et A340-200).
Fonctionnement du CGCS:
L e systeme de contrdle du centrage:

Permet |e transfert de carburant dans le réservoir de Trim a partir du réservoir centre ou
des réservoirs internes.

Utilise les transferts de carburant pour maintenir le centrage de I’avion dans un domaine
prescrit.

Utilise le systeme indiquant la quantite totale de carburant a bord pour calculer le contenu
de chague réservair.

Utilise un ordinateur spécial pour calculer le centrage de I’avion, évaluer les transferts de
carburant nécessaires et controler le centrage.

Méthode de contrdle du centrage :

Le but du CGCS est d’assurer qu’au cours du vol, le centrage de I’avion se trouve le
plus prés possible d’un centrage visé appartenant au domaine opérationnel.

Pour des niveaux de vol supérieur au FL200, le CGCS ne fonctionne pas pour éviter que
le centrage de I’avion soit en arriere de la limite d’atterrissage en cas d’atterrissage effectué
peu du temps apres le décollage.

Pour des niveaux de vol supérieurs au FL200, le systeme maintien |le centrage dans une
bande de largeur 0.5% de RC en avant de la valeur visée.

La position du centre de gravité est contrélée par transfert automatique de carburant

déclenche lorsque le centrage calculé I’impose.



Le systéme procede de telle sorte que lorsque le centrage calcul é se trouve en avant de la
valeur visé moins 0.5% de RC, et s le réservoir de Trim n’est pas plein, le transfert de
carburant soit déclenché jusqu’a ce que le centrage recherché soit atteint.

S le réservoir de Trim atteint le plein au cours du transfert, celui-ci s’arréte
automatiquement.

A ce stade, le centrage de I’avion ne peut reculer que du fait de la consommation de
carburant.si I’on dépasse la limite visée, une quantité du carburant est transférée a I’avant de
facon a avancer le centre de gravité de 0.5% de RC.

Lorsque I’avion descend en dessous du niveau FL200, le contrdle du centrage s’arréte et
le carburant restant dans le réservoir de Trim est transferé a I’avant.

Aingi, le centre de gravité est avancé suffisamment tét pour vérifier les limites

opérationnelles d’approche et d’atterrissage.
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Conclusion Géntsele

Cette étude nous a permis de se rapprocher de prés des méthodes informatiques utilisées
pour déterminer le centre de gravité et les limites opérationnels d’un avion, ainsi que

d’enrichir nos connaissances théorigques au sujet de centrage.

La présentation de notre projet nous a également permis de réaliser un logicielle qui sera
capable de produire a travers des données d’utilisateur ce qui donne plus de précision et la
possibilité d’envisager des configurations cabine qui permettrons apres d’avoir un centrage

optimale.

Ce logiciel ne constitue qu’un petit progrés dans le domaine de I’informatisation du plan

de chargement des avions.

En peut envisager dans cette voie de nouvelles méthodes de travail pour mener a terme

une étude dans tous ses aspects (recherches, traitement et analyse d’information).

Enfin, ce travail nous a octroyé de nouvelles vues et perspectives dont nous pourrons faire

bénéficier dans la future notre société et notre administration.

=
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[ntroduction Generale

Pour bénéficier des caractéristiques de performance et de qualité de vol calculées
pour un avion, on devra le piloter avec une masse et une position du centre de gravité
(CG) se trouvant dans les limites autorisées d’utilisation, tout en se prétant a
différentes versions de chargement ,I’avion ne peut pas voler avec un nombre
maximum de passagers, des réservoirs a carburant pleins et une masse maximum de
bagage, le pilote devra s’assurer avant le décollage que I'avion est chargé dans les

limites prescrites.

Et pour ce faire, les exploitants et les constructeurs font de plus en plus recours

a I'outil informatique, A cet effet, les plans de chargement et de centrage n’ont pas

échappé a cette regle, donc 'automatisation de ces derniers est devenue un

Impératif car on ne peut pas envisager une exploitation rationnelle d’'un avion sans

assurer une marge de sécurité importante et minimiser les risques d’erreurs.




Le présent mémoire est le résultat du travail effectue durant notre stage

a I'aéroport (Houari Boumediene) nous avons organisé ce dernier en quatre

chapitres :

» Notre étude débute par le premier chapitre nous donnons une vue
globale sur le centrage.

» Dans le deuxieme chapitre, en présentant I'influence de centrage sur la
stabilité d’avion.

» Le troisieme chapitre est consacré a la présentation du manuel (Weight
and Balance Manual) avec des méthodes bien détaillé pour calculer le
centrage en passant par le calcul des erreurs et des écarts « passagers,
fret, carburant, mouvements des trains d’atterrissage, mouvement des becs
et des voles et les mouvements en cabine ».

» Dans le chapitre quatre L’application pratique d’un logiciel de
chargement et centrage de I'avion A330 -200.

» Nous terminerons par une conclusion.
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Chapitre 1

Geneéralités sur le Centrage




1. Calcul des masses et centrages .

Définitions :

A. Centre de gravité (CG) :

Le centre de gravité ou le CG, est le point ou le poids d’avions est appliqué. La
position du CG doit rester dans certaines limites pour assurer la manceuvrabilité et la

stabilité de I'avion et aussi I'intégrité de la structure de I'avion.

B. Corde aérodynamigue moyenne :
Le MAC est une ligne de référence définit par le constructeur. La position et les
dimensions de cette ligne de référence sont mentionnées de la manuelle de poids et

d’équilibre (chapitre 1.00.05de WBM)

Le centrage sera exprimé en pourcentage de cette MAC

Remarque :

A et L permettentla détermination du
corde moyenne de référence.

Figure 1.1: Les différentes démentions de I'avion




2. Méthode de calcule de centrage :

1

IL suffit d’écrire que le moment par
rapport a O de force massique
totale mg est égale a la somme des
moments par rapport a O de toutes
les forces massiques m ; g soit : }‘

Commeona:

Mace= 32

Domnc :

Masse: m

Origine de la mesure
“des moments Moment=mxgxd

Figure 1.2 : les différentes démentions de l'avion

MAC% = 100 x

X = di
Y
- m

1




3. Le Principe d’'index :

Mxdi<o

Origine de la mesure Moment=mxgxd
des moments

Remarque:

A et B constants. _ — .
Figure 1.3 : Principe d’'index

4.1. Masse maximale sans carburant (MZFW) :

C’est la masse maximale de I'avion autorisé sans carburant utilisable
a bord.

4.2. Masse maximale de structure au décollage (MSTOW) :

C’est la masse maximale calculée par le constructeur pour tenir compte
de la résistance de la structure et des trains d’atterrissage.




4.3. Masse maximale de structure de structure a lI'atterrissage MSLM :

C’est la masse maximale calculée par le constructeur pour tenir
compte de la résistance de la structure et des trains d’atterrissage.

a) partie « parametre spécifiques de I'avion» : -
) P b P 9 + ou - Corrections _
Masse de basse + corrections a la masse de = P de base corrige _

basse (équipage) = masse de base corrigée +
carburant de décollage = poids en opération

5. Différentes parties du devis de masse :

b) partie « calcule de la limitation utile »:

Maxi ZFW + Carburant au décollage = limitation ZFW.
» Masse maximale au décollage = limitation décollage.
» Max LDW + Délestage = limitation atterrissage.

* limitation utile = la plus faible des 3.




C) partie « calcul de charge offerte » :

d) partie «calcul de la charge transportée » :

poids pax = poids forfaitaire (M , F , CHD,INF) x Nombre.

poids bagages :selon DCS (Departur Control System) (résulta de I'enregistrement).
poids fret : selon LTA.

poids courrier : selon LTA.

o
o2
o2
o2

PAX par Classe




e) Partie « calcul des masse avion » :

poids pax + total soute = charge transportée

poids de basse corrigé + charge transportée = poids sans carburant (ZFW)
poids sans carburant + carburant au décollage = masse au décollage
poids au décollage — délestage = poids a I'atterrissage

J X/ J/ 7
0’0 0’0 0’0 0’0

+P de base corrige

+ Carburant au decollage
= Poids au decollage

- Delestage total

= Poids a I’'atterrissage

6. Chargement de derniere minute (LMC) :

Toute modification de derniere minute qui impligue un chargement dans
la masse de I'avion et son centrage, mais qui n’est pas nécessaire de
faire de nouveaux devis de masse et de centrage, quand ces
modification restent a l'intérieure des limites autorisées.




7. Limites certifiées du centre de gravite :

Les limites entre lesquelles le centre de gravité de I'avion peut se

trouver, correspondent aux positions extrémes du centre de gravité pour

lesquelles l'avion a éteé certifié.

8. Limites de centrage opérationnelles :
Celle- ci est plus restreinte que I'enveloppe certifiée pour tenir
compte compenser que les erreurs et écarts tels que les écarts tels que

les différences existant.




Chapatre 11

Influence de Centrage sur la Stabilité d’avion




1. Definitions :

Le foyer est le point particulier ou s’appliquent les variations de portance dues
au pilotage ou a la masse d’air. C’est a partir de ce point de référence que dépend
la stabilité d’'un avion, la position du centre de gravité par rapport au foyer

détermine la stabilité ou la maniabilité de ’'avion.

Marge statigue :

On appelle marge statique la distance entre le foyer et le centre de gravité

Couple appliqué prés du
centre de gravité par la

Figure Il.1 : Marge statique de 'avion [y Centre do Sravite
MARGE STATIQUET >
DANGER =Py




2. Les limites du centrage

@  Coore de i “avion vide équipé” B 2o de subutivé aulle
B Morges de sécurité
2.1. Centrage avant : B olis e’ B 7o de muniabilté nulle

(centrage avant/arriere) : » Fove

Dans ce cas, on voit qu’un
déplacement du centre de gravité vers
I’'avant a pour effet d’augmenter le bras
de levier (D) et diminuer la distance (d)
par conséquent les moments stabilisant
ceci évidement favorable a la stabilité.

2.2. Centrage arriere :

; Limite de maninhilité Lienihe de stabilis
Dans ce cas la distance (d) i

augmente, de méme le moment cabrer, . e
_ o S Figure I1.2 : Les limites de centrage
la distance (D) diminue, ce qui reduit le
moment piqueur de I'empennage donc
son effet stabilisateur.
Pour maintenir I’équilibre, il faut
augmenter le braquage de la gouverne

de profondeur vers le bas




Le moment résultent dépende de la position centre de gravité CG par rapport
au centre de pousse.
Si le centre de gravité avance le moment résultant redevient « piqueur » et I'avion
est a nouveau désequilibré. Pour le rééquilibre il faut braquer a nouveau le

compensateur de profondeur (Trim).

Mioament

résultant
Em pennage horizontal = trim

Figure 11.3 : Gouverne de profondeur (Trim)

3. Feuille de chargement et centrage (Load and Trim Sheet) :

Définition :

La feuille de chargement est le document qui résume tous les éléments de la

préparation du vol il établit au minimum, en deux exemplaires avant chaque vol.

** Un exemplaire dans la sacoche de bord.

¢ Et un conservé pour la compagnie a la disposition des services compétents.




4. Les différentes parties de la feuille de centrage version papier :

R 5 s, (T U O

ETHETE
T |

Figure 11.4 : Les différentes parties de feuille de centrage




A. Partie centrage des passagers : ZONE

On entre dans cette partie avec lI'index de base corrigé et on fait évoluer I'index
en fonction du nombre de passagers dans chacune des sections cabine en

respectant la valeur et le sens du pas.

B. Partie centrage des soutes :

On entre dans cette partie avec lI'index de base corrigé auquel on a appligué la
variation d’'index due aux passagers, et on fait évoluer I'index en fonction du
poids des charges placées dans les différents compartiments en respectant la

valeur et le sens du pas.

C. Partie centrage du carburant :

On entre dans ce graphique avec 'index ZFW et on trace une ligne descendante

jusqu’a intercepter la ligne horizontale correspondant au ZFW on lit le centrage
ZFW en % de MAC.

D. Partie détermination graphigue du centraqge :

On entre avec 'index ZFW augmenté de la variation d’index due au carburant au
décollage, c’est a- dire I'index du TOW et on trace une ligne descendante
jusqu’a intercepter la ligne horizontale correspondant au TOW on lit le centrage
TOW en % de MAC.




Chapitre 111

Méthode de calcul le Centrage




1. Introduction :

Le Manuel WBM est la référence dans la mesure du poids, I’équilibre et le
chargement.

C’est un document publié par le constructeur et donnée a I'opérateur avec
I’'avion, il comporte toutes les informations nécessaires pour établir les

instructions de chargement ou de produire la feuille de chargement et centrage.

Ce document est divisé en trois chapitres:

A-Chapitre O : Disposition des pages d’introduction :

Contient toutes les pages décrivant le manuel (Table des matieres, Liste des

figures

B- Chapitre 1 : Poids et controle d’équilibre :

Décrit les données de poids et d’équilibre génériques pour I’'aéronef concerneé.

C-Chapitre 2 : rapport de peseé :

Donne les résultats de pesage d’aéronef (Masse a vide et centrage correspondant).




2. Definitions de moment et I'index :

2.1. Moment :

moment d’article:

Moment = poids x référence d’axe a l’articledelaposition CG dela distance.

Pour calculer chague moment individuellement, un axe commun de référence

doit étre fixe. Pour tout les avions d’Airbus courant la référence a été placée
pour la conception de standard de diagramme d’équilibre a 25% du moyenne
Corde Aérodynamigue comme il est approximativement au milieu des enveloppes

certifiées d’avion D’Airbus.

Moment Article = W x (H-arm aice - H25).




2.2. Index :

L’'index est le moment par rapport a un nouvelle origine située en milieu d’avion
est représentent le poids et I’endroit de chaque article.

Moment 4 icie Wx (H-arm ,,ice —H25)
Index Article - TK = K

C C

C : constante qui laisse avoir des figures plus réalisable. Elle a les mémés unités que

le moment (kgm ou Ib.in).
K : la constante qui est placée de sorte que la valeur index final n’est jamais
négative.

Variation d’index :

La variation d’index due a ce chargement spécifique peut étre déterminée :

Moment ., ticie Additionnel

A Index Article Additionnel =
C




2.3. Calcul de variation d’'index :

A. Index pour un article :

Moment Weight x (H-arm 4 ice - H25)

Article Article

A Index

Article

C C
B. Index pour embarquer les passagers :

Le chapitre 1.40.00 de WB M fournit les informations sur le H-arm de chaque position
CG de rangée de siege de passager, Pour chaque rangé de siege de fenétre et chaque

rangée centrale de siege, I'index est calculée.

Exemple : A330-200 position rangée de siege

H25= 33.1555, C=2500, K=100. W WINDOW SEATS (lines A, C, H, K)

Zone OA:

H-ARM NUMEER PAX H-ARM MUMEER
{rm) LH RH {m) PaX

14.081 2 2 14.534

15.118 2 2 15.601

16.185 z Z 16.667

Tableau Ill.1 : Le H-arm de cabine OA

(H-arm C1x2+H-arm C2x2+H-armC3x2) + (H-arm W1x4+H-armW2x4 +H-armW3x4)
H-arm cabine OA —

18
D’apres le tableau précédente :
(14.534%x2+15.601x2+16.667x2) + (14.051x4+15.118x4+16.185x%x4)

H-arm cabine OA =

18
1x (15.27-33.155)

A Index (1K9) capine oA — = -0.00715 4 kgm
2500




C. Index pour le chargement de soute:

Le chapitre 1.60.00 de cargaison de WBM fournit sur H-arm de la position de CG

cargaison. Pour chaque type de cargaison (récipient, palette).

Pour chaque type de cargaison et sur chaque position de cargaison lI'index est
calculé.
Dans WBM 1.60.00 on distingue 3 soutes :
» Soute 1 en avant comprendre les compartiments (1 et 2).
» Soute 2 en arriere comprendre les compartiments (3 et 4).

» Soute VRAQ comprendre le compartiment (5).




Exemple : A330-200
1. La soute avant (compartimente let2) :

compartiment 1 :

La premiere étape est de déterminée
chaque H-arm de compartiment :
“ Recipient: Max weight: 2x1587 = 3147kg
+ Pallets 88: Max weight: 4626kg
« Pallets 96: Max weight: 5103kg

Figure Il1-1 : Compartiment 1

» H-arm compartiment 1

(H11+H12+H13+H14)x3174+H11x3174+(H12 go+H13 55)x4626+H11x3174+(H12,4s+H13 )x5103

4x3174+(2x4626+3174)+(2x5103+3174)

(15.433+17.195+18.778+20.360)x3174+(15.433x3174)+(17.546+20.010)x4626

+(15.433x3174)+ (17.44+19.908)x5103
= 17.923m

(4x3174)+(2x4626+3174)+(2x5103+3174)

1x (17.923-33.155)

> A Index (1KQ) ¢ompartiment 1 = = - 0.00609 kgm
2500

Avec la méme méthode en déterminer le compartiment 2.




2. La soute arriere compartiment 3 et 4 :

Compartiment 3 :

» H-arm compartiment 3

(HgytHgotH53) xB1A7+ (HyypggtHsopgs) X4626 + (H2 961 H 5 5006) X5103

3x3174+ 2x4626+2x5103

(37.618+39.201+40.783)x3147+(37.969+40.433)x4626+(38.071+40.535) x5103

= 39.220 m
3x3174+ 2x4626+2x5103

1x (39.220-33.155)

A Index (1K9) compartiment 3 — = + 0.0024 kgm
2500

Avec la méme méthode en déterminer le compartiment 4

Compartiment5 : T T [ —— ——
DESIGNATIONE STATIONS YOLUME mi
Le H-arm moyenne de cette soute est i) (") wy | Feom To | average

donnee dans le tableau Ci-dessous : | ey prew-y gy EET= I N ET R R
5 somerwra] zow | sew | w1 | weerr | sroz | somz
~ew | eanr | som | wen | e | s | siem | woeor ]

Tableau I11.2 : Les démenions de compartiment N°5

1x(49.007-33.155)

A Index (1KJ) compartiment 5 — = +0.0063 kgm
2500




D. Index pour chargement du carburant:

Le chapitre 1.20.00 dans le WBM fournit les informations sur les réservoirs de

carburant d’avion, le H-arm du carburant dans chaque réservoir.
Détermination de la position CG du carburant. Par réservoir apres le processus de
réapprovisionnement en combustible :

Une fois que la distribution de poids de carburant par réservoir individuel est
connue, le CG carburant. Par réservoir peut étre déduite grace a la table individuelle
de réservoir de carburant editée dans la section 1.20.03 de WBM. En fait, la position

CG. Carburant par réservoir déepend du volume de carburant en elle.




Exemple: WBM A330-200 table of fuel H-ARM
reservoir extérieure.

De nouveau, a I'exemple précédent, la quantité de
carburant externe (un coté) était de 2865kg c.-a-d
36501 a 0.785 kg /l.

Le H-arm correspondant est donc de 38.579 m En

Corresponding to 2863 kg at
foel d emsity = 0.785 kgl

utilisant les tables correspondantes pour les

; — e f ! Duter fuel CG position
réservoirs intérieur et équilibrer, nous peut ; : i ehixined

déduire :

Intérieure : 25935 kg centrés a 31.287 m

Equilibre : 2400 kg centrés a 59.096 m Tableau I11-3 : Les différentes H-arm de
carburant

Grace a ces différentes tables de réservoir de carburant, nous pouvons maintenant déterminer
la position CG du carburant total égale a la moyenne pesée des différentes positions CG du
réservoir

Total fuel = 60000 kg

Extérieure (un coté) = 2865 kg centrée a 38.579 m

Intérieure (un coté) = 25935 kg centrée a 31.287 m

Trim = 2400 kg centré a 59.096 m

La position de CG est : 2x2865x38.579+2x25935x31.287+2400x59.096
CG de fuel = = 33.096m
60000




3. Principe de calcul :

La détermination de la position CG de I'avion. En utilisant un papier ou une feuille
d’équilibre automatisée est affecté par inexactitude sur I'influence du chargement
d’article sur la position finale de CG de I'avion.

Une inexactitude sur la valeur finale de CG peut étre présentée en raison d’un
manque de précision I’'un ou l'autre dans le poids d’article, ou sur son endroit et/ou
position de CG.

Toute l'inexactitude possible faite sur I’évolution de CG résultera d’'une combinaison

de toutes les différentes erreurs :

» erreur due aux conditions initiales (masse et centre de gravité de base).
» erreur due au chargement de fret.

» erreur due a ’'embarquement des passagers.

» erreur sur le carburant.

» écart di aux mouvements des trains d’atterrissage, volets et becs.

» écart di aux mouvements en cabine (passagers, eéquipages, chariots de service)

Alors, toutes ces erreurs doivent étre prises en considération en fonction de la phase

du vol afin de déterminer I'erreur totale.




4. a. Erreur sur la masse de base :

Selon le reglement :

(H-arm - H-arm ) = 0.5%RC

réel supposeé

Donc :

0.5 x longueur de la corde de référence
EDOCG = DOW X

supposé

100
Exemple: A330-200
MLM = 230 900 kg DOW = 120 000 kg RC =7.27 m

0.5 x 7.27
EDOCG = (120 000 +5000) x = + 4543.75 kgm

100
4.b. Erreur sur le fret:

Cette erreur provient étre de I’écart entre la position des conteneurs chargés

dans le compartiment et le centre de gravité du compartiment.

Moment = W X (H-arm réel — H-arm

supposée )




» Soute N°1 :

1. Erreur avant :

a) Pour le conteneur :
La configuration pour laquelle I'erreur est
maximale est : la position 11 et 12 pleine et

la position 13 et 14 vides.

Ham retenmne

S . 3174 J174
INAasSse Inaxl 15433 18 TTE
haam

Figure 111-2 : Moment d’erreur avant pour
le conteneur 1

Moment = 3174 % (15.433-17.923) + 3174% (17.195-17.923)= - 10213.923 kgm

b) Pour la palette 88 :

La configuration pour laquelle I'erreur est

maximale est : la position 11 et 12p pleine et

position 13p vide.

harm retenme
17924

masse max 174
harwn 15433

Figure I11-3 : Moment d’erreur avant de
palette 88

Moment = 3174 X (15.433-17.923) + 4626 X (17.546 -17.923) = - 9647.262 kgm




c) Pour la palette 96:

hizurem pwi v
179240

La configuration pour laquelle I'erreur est

maximale est : la position 11 et 12p pleine et 2P I
la position 13p vide.

masge max S174
harm 15 433

Figure IlI- 4 : Moment d’erreur avant de palette 96

Moment =3174 (15.433-17.923) + 5103x (17.444 -17.923)= - 10347.597 kgm

On choisit I'erreur maximale en valeur absolue L'erreur avant pour la 1¢" soute

correspond a La palette 96 : - 10347.597 kgm

Ham retenus

2. Erreur arriere :

a) Pour le conteneur :

- o 3174
Inasse

5% axl e
haorn

Figure 111-5 : Moment d’erreur arriére de 1€" conteneur

Moment = 3174 X (18.778 - 17.923) + 3174 X (20.360 - 17.923) = +10448.808 kgm

On choisit I’erreur maximale en valeur absolue. L'erreur arriére pour la 1¢" soute

correspond a la 1¢" conteneur : +10448.808 kgm.




Le tableau ci-dessous résume le reste des résultats pour les soutes 2, 3,4 et 5:

Configuration de Configuration rreur Configuration requise Erreur
chargement possible | requise pour le pour le caleul d'erveur m:r'rére
calend d'errenr
+591 5

-3 conteneurs 60.4 | 2palettes 96 -6618. W 2palettes 96
-2 palettes 88
alettes 96
-3 conteneurs 60.4 | 2palerttes 96 -53950.10 | 2palertes 96 +0623.69
-2 palettes 88
-2 palettes 96
-3 conteneurs 60.4 | 2palettes 96 - 6455.29 | 2palettes 96
-2 palettes 88
2 palettes 96
Pmitiou 51 et 31.5 Position 53pleine et | +1861.86
52pleine. position 51et52 vide
position 53
vide

Tableau Ill- 4 : Les erreurs avant et arriere des soutes

L’erreur finale sur la répartition du fret de toutes les soutes est la somme quadratique

des erreurs élémentaires de chaque soute :

Erreur avant =—V231977972.8 = — 15230.823 kgm

Erreur arriére =+ V229417829.8 = + 15146.545 kgm




4.C. Erreur due a la tolérance de centrage propre a chague équipement :

Cette tolérance est décrit dans le WBM dans la section 1.10 pour chaque plaque
de base le CG n’est jamais juste au centre geometrique de la plaque de base.
L’allocation longitudinale est égale + 10% de longueur d’équipement.

Le procédé pour veérifier la configuration différente est le suivant :
* Etudier chaque configuration séparant (conteneur, palette 88, palette 96)

** Pour chaque configuration déterminer toute I'inexactitude, considérant cela pour

chaque position de I'inexactitude est indépendant de lI'autre.

Exemple : A330-200

» Soute N°1 :

a) Premiére compartiment (4 conteneurs 60.4 pouces) :

La plage permissible est 10% X 60.4 = 6.04 pouce = 0.15342 m
Pour les positions 11, 12, 13, et 14 (méme masse maximale) :

Erell, 12, 13,14 = £ 0.15342 X 3174 = £ 486.95 kgm

Ere = V/(486.95)2 x4 = + 973.9 kgm (Premiére conteneur)

soutel™




B) Palette 88 : (1 conteneur de 60.4 pouces et 2 palettes 88 pouces) :
Position 11 : La plage permissible est : 10% X 60.4 = 6.04 pouce = 0.153416 m
Position 12P et 13P : La plage permissible est : 10% X 88 = 8.8 pouce = 0.22352 m
Position 11 : Erell = £ 0.153416 X 3174 = + 486.95 kgm
Position 12P : Erel2P = 1+ 0.22352 x 4626 = + 1034.00 kgm

Position 13P : Erel3P = + 4626 = +1034.00 kgm
Ere = V(486.95)% + V(1034)2 + V(1034)2 = + 1541.24 kgm

soutel ~—

C) Palette96 : (1 conteneur de 60.4 pouces et 2 palettes 96 pouces) :
Position 11 : La plage permissible est : 10% X 60.4 = 6.04 pouce = 0.15342 m
Position 12P et 13P : La plage permissible est : 10% X 96 = 9.6 pouce = 0.24384 m
Position 11 : Erell = £ 0.15342 X 3174 = + 486.95 kgm
Position 12P : Erel2P = £ 0.24384 X 5103 = £1244.31 kgm

Position 13P : Erel3P = + 0.24384 X 5103 = £1244.31 kgm
Ere = V(486.95)2 + V(1244.31)2 + V(1244.31)2 = + 1825.85 kgm

soutel ~—

On choisit I’erreur la plus élevée : Donc I'erreur due a la tolérance de centrage de

chaque équipement de la liere soute est : = 1825.85 Kgm




Avec la méme méthode, on calcule I'erreur de tolérance pour les soutes restantes, les
resultats sont :
Soute N°2 : £+ 1759.73 kgm
Soute N°3 : +1759.73 kgm
Soute N°4 : + 1759.73 kgm
Soute N°5 : + 446.83 kgm

L’erreur finale sur la tolérance de centrage propre a chaque eéquipement de
chargement est la somme quadratique des erreurs elémentaires de chague soute, soit :
Erreur avant = - 3580.96 kgm
Erreur arriere = + 3580.96 kgm

4.D. Erreur finale sur le fret :

Erreur avant = — V(15230.283)2 + V(3580.96)2 = — 15645.599 kgm

Erreur arriére = + V(15146.545)2 + V(3580.96)2 = + 15564.096 kgm




4.E. Erreur sur les passagers :

L’erreur résultante sur le centrage de 'avion due aux passagers est la somme

quadratique des erreurs dues a :
» La dispersion de masse admise pour les passagers.

» La répartition de ceux-ci a I'intérieur de chaque zone.

Zone OA : de rang N° l a 3 : WINDOW SEATS ”Irl#ﬁﬂ Ci H F! EENTEHEEA.TS[“I‘IESD E F G}
H-ARM NUMBER Pﬁﬂ H-ARM NUMBER
(m) LH {m) PAX
14.081 ? pad 14.534
15.118 P 2 15601
16.185 2 Z 16.667

Tableau IlI-5 : Les H-arm de cabine OA

(H-arm C1x2+H-arm C2x2+H-armC3x2) + (H-arm W1x4+H-armW2x4 +H-armW3x4)
H-arm cabine OA —

18

(14.534%x2+15.601x2+16.667x2) + (14.051x4+15.118x4 +16.185x4)

H-arm cabine OA -

18
» H-arm g, ¢ oposse = 15 .39 m

Avec la méme méthode en déterminer les H-arm supposées des autres zones.




s Zone OA :
Calcul du centre de gravité qui correspond au chargement (H-arm réel) :

WINDDW SEATS (lines A, T, H, K] CENTER SEATS (lines O, E, F G)
H-ARM NUMBER PAX H-ARM MUMBER
{m) LH RH {m] PAX
14.051 14,534 2
16.118 16.601 2
16.18 iRl

Tableau I11-6 : Le H-arm réel de cabine OA

14.534 x 2 + 15.601 x 2 + 14.051 x4 + 15.118 x 4

H-arm cabine OA

12
L’écart avant, de la cabine OA est :

M = nombre de passagers x 80 x (H-arm réel - H-arm supposée).
» M =12 x80 x (14.745 - 15.39) = - 619.2 kgm
Avec la méme en déterminer les erreurs des autres Zone OB OC.
4.F. Erreur due a la dispersion de masse :

En ce qui concerne I'erreur de masse, on prend comme hypothése que statiquement la masse

des passagers suit une loi normale de moyenne 75 kg et d’écart type o = +15 kg, (recommandé

par le constructeur Airbus d’aprés les expériences des compagnies aériennes). Airbus prend une

marge de sécurité de 30 (99.73% des cas), ce qui conduit a considérer une erreur sur la masse
de chaque passager de 45 kg.

E avant = - E masse passagers x | L avant — H-arm supposeée|.

E arriére = + E masse passagers x | L arriere — H-arm supposée|.




Exemple de Zone OC :
s Zone OC :

Pour la zone OC les limites certifiées sont :
> Lavant =17 %

> L arriére = 32%

Nous avons :
H-arm = (%0RC x 0.0727) + 31.338

> L avant = 32.574m
> L arriére = 33.664 m

La zone OC a une capacité maximale de 211 passagers soit :

E masse pax =+ 45 V211 = 653.662 kg

E avant = - 653.662 x |32.574 — 38.877| = - 4120.031 kgm
E arriére = + 653.662 x |33.664 — 38.877| = + 3420.613 kgm

4.G. Erreur sur le carburant :
L’erreur de centrage due au carburant a deux origines :
> Erreur sur I’'endroit de carburant.

» Erreur sur le poids de carburant.




4. H. Ecarts dus aux mouvements en cabine :
Les mouvements en cabine ont trois origines :

> les mouvements PNC.

» les mouvements trolley(Chariot).

» les mouvements passagers.

Moment = masse x (H-arm extréme — H-arm originale)




Chapitre VI

Description de I'application de centrage




1.0rganigrammes du programme

Organigramme générale :

Calcul du centrage
et masse

Calcul DuLMC
Passagers/fret

- Données vol
- Données avion

- Limites certifiées

CG dansleslimites ?

Figure IV-1 : Organigramme générale

Détermination des
limites opérationnelles

Détermination des limites
Zéro Fue

Message d’avertissement
et indication « le centrage
est horslimites »




2. Description des parties important du programme :

Dans cette partie, on détaille chaque partie de I'organigramme général (les
organigrammes secondaires) en faisant apparaitre les procédures et fonctions
important utilisée.

A- Procédure TForm2.Buton5 Click : qui calcul I'index des cargos IdT, CGT.

Procédure TForm2.Butonl Click : qui calcul :
la charge totale (TTL).

la masse maximale sans carburant (ZFWA).
la masse maximale décollage (TOWA).

la masse maximale d’atterrissage (LAW).

(d) .
limitation utile (LU).

le centrage de la masse de base (DOCG).

B-
>
>
>
>
> (MAC).
>
>
>
>

I’erreur de centrage de masse de base (EDCQG).

C- procéedure TForme2.Button6Click : qui calcul le centrage et I'index de passagers.




1-Page d’accueille :

On clique sur le bouton “centrage ” on a une fenétre principale qui s’affiche :

Fapublique Algehenre Democratigue E1 Fopulaire
Ministere e L'enseignement Supeneur

E1De L Recherche Scientifique
Uninersité: Dy Blida Mazimuare L Fin D welade lr\

Inctitut D'adronaulique En VYue De L'obionbion Du Diplomo
Dingenieur ['atat Fa Adtanndbne

Option: Dpérations Aénennes

THEME

ELABUHATIUN LYUN LOGICIEL DE
CHARGEMENT ET CENTRAGE DES AVIONS

Healise Far;
M DRIOUCHT M

Figure : IV-2 : Page d’accueille

2- Page principale :

C’est la page principale de I'application, pour continue I’'exécution de I'application

on choisit le type d’avions suivant les données d’entrées .




3. Les entrées du programme :

Deux types de données sont précis en compte par le logiciel :
A- données fixes caractérisant 'avion utilisé :

Ces données sont stockées de maniere précise dans une fiche d’entrée (pour ne
pas faire un conflit entre les fichiers avions), que l'utilisateur choisit avant d’exécuter
le programme.

B- données propre a chaque vol :
Ces données sont entrées directement par l'utilisateur sur une fiche.
Et l'utilisateur peut modifier le chargement de fret ou le nombre des passagers ou
n'importe quelles données.

L’'utilisateur peut remplir n’importe quelle données du programme , ce qui est
Important c’est qu’il doit remplir tous les zones de la fiche pour éviter les message
d’erreurs , et des message d’avertissement apparaitre lorsqu’il dépasse une limite de

I'une des donnés du vol.

3.1. Caractéristique de l'avion :

% DOW : masse de base.

 TTL : la charge totale.

% TFO : le carburant de décollage.

 TF : le délestage.




3.2. Données passagers :

A- Donnés d’entrées :

» PAXA : nombre de passagers dans la zone OA.

» PAXB : nombre de passagers dans la zone OB.

» PAXC : nombre de passagers dans la zone OC.

B- Données de sortie :
» CGPXA : le centrage de passagers.

» |IPXA : I'index de passagers.

Figure IV-3: le centre de gravité et index de
passagers




3.3. Données cargos :

A- Donnés d’entrées :

» mdl : masse de compartimentl.
» md2 : masse de compartiment 2.
» md3 : masse de compartiment 3.

» md4 : masse de compartiment 4.

> MVRAQ : masse de compartiment 5. EEGEa

> dl:

» d2 : la distance de compartiment 2.

» d3 : la distance de compartiment 3.

» d4 : la distance de compartiment4.

> AV R A e e L Figure IV- 4: le centre de gravite et index
B- Données de sortie : des soutes

» CGT : le centrage de cargo totale.

» IdT : L'index total de cargo.




3.4. Données fuel : TOTAL FUEL
A- Données d’entrée : PadaL BUELS ' ruel

» TF: le carburant total. MFLI

» IOF: Index de réservoir Extérieure.

> IIT: Index de réservoir intérieur.

» ITT: Index de réservoir Trim.

» ICT: Index de réservoir centre.
B- Données de sortie:

» CGFT: le centre de carburant.

» ITF : I'index de carburant.

Figure IV-5: le centre de gravité et index du

. . L carburant
3.5. Données entrées a I'écran :

L'utilisateur doit préciser sur la fiche de centrage les données suivant :

- Le non du fichier d’entrée (les données caractérisant I’'avion, comme
'immatriculation ...ect).

- Nombre total des passagers.

- La masse du carburant a embarqué en kilogramme.

- La masse de fret chargé en chague compartiment.




WEIGHT  DISTRIBUTION

A- Données d’entrées : LOAD IN COMPARTIMENTS e BN [ B° [ |
> Dow : masse de base PASSENGER/CABIN BAG [T i B o B oo

» TTL : la charge totale
’ ’ TOTAL TRAFFIC LOAD 310 |
» TOF : carburant embarquée au décollage | payoperanine weisnt s

> TF : le délestage WPV 22543

TAKE OFF FUEL
M

TRIP FUEL
e

B- Donnee de sortie : Figure IV- 6: Données entrée sur I’écran
» ZFWA : masse actuel zéro fuel

» TOWA : masse actuel au décollage

» LWA : masse actuel a I'atterrissage

» LU : limitation utile

» C/O : Charge Offerte

» LMC : chargement de derniére minute

> d : le bras de levier.

» DOCG : le centrage de la masse de base

» EDOCG : I’erreur de centrage de la masse Figure IV- 7: Données sortie sur I'écran

de base




C- Donneées d’entrées :

> CGPAX : le centrage de passagers qui est déja calculé 2005687 362
» IPAX : le centrage de passagers qui est déja calculé

» IdT : index de carburant total.

» CGT : le centrage total de soute.

» ITF : index total fuel qui est déja calculé.

-1 _.4:-7_"I!:|il_lll_|

» CGTF : le centrage total fuel.

Figure 1V-8: Données entrée sur I’écran

D- Données sorties : BALANCE AND SEATING CONDITIONS

» LIZFW : index au zéro fuel.

» LITOW : index au décollage.

» LILAW : index a l'atterrissage.

» MACZFW : le centrage a zéro fuel.

» MACTOW : le centrage au décollage.

» MACLAW : le centrage a l’atterrissage.

Figure IV-9: Données sortie sur I’écran




Conclusion Gengrale

Cette étude nous a permis de se rapprocher de prés des méthodes informatiques
utilisées pour déterminer le centre de gravité et les limites opérationnels d’un avion,

ainsi que d’enrichir nos connaissances théorigues au sujet de centrage.

La présentation de notre projet nous a également permis de réaliser un logicielle qui
sera capable de produire a travers des données d’utilisateur ce qui donne plus de
précision et la possibilité d’envisager des configurations cabine qui permettrons apres

d’avoir un centrage optimale.

Ce logiciel ne constitue qu’un petit progres dans le domaine de I'informatisation du

plan de chargement des avions.

En peut envisager dans cette voie de nouvelles méthodes de travail pour mener a

terme une étude dans tous ses aspects (recherches, traitement et analyse
d’information).
Enfin, ce travail nous a octroyé de nouvelles vues et perspectives dont nous pourrons

faire bénéficier dans la future notre société et notre administration.




MARCI POUR VOTRE ATTENTION
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