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INTRODUCTION :

Le monde de I’aéronautique comme tout autre domaine et depuis des siécles cherche toujours a
améliorer ses services en construisant des appareils et matériels d’exploitation plus rapides et plus

performants.

Et pour ce faire, les exploitants et les constructeurs font de plus en plus recours a ’outil
informatique, a cet effet, les plans de chargement et de centrage n’ont pas échappé a cette régle,
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.

lution a la problématique de ces plans de

Dans notre étude, nous essayerons de trouver unc so
nformatique qui calcule le centrage et

chargement et de centrage en concevant un logiciel i
analyse automatiquement les résultats.
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Chapitre1: systemes

INTRODUCTION :

La présente partie décrit des aspects généraux des circuits de carburant d’avion tels que des

capacités de carburant, ordinateurs
(Mouvement de CG pendant le réapprovisi

vol).

de carburant aussi bien que l'impact sur la position de CG.

onnement en combustible et le mouvement CG en

s la présente partie, ont certaines

droit des réservoirs de carburant. Ces

rvoir central et réservoirs centraux

& dans le THS (excepté famille A320 et

Tous les circuits de carburant d'Airbus décrits dan
caractéristiques communes, étre le plus évident I'en
réservoirs sont placés dans les ailes et le fuselage (rése
additionnels. ACTE) et dans un réservoir d'équilibre situ
certain avion d’A300/A310).En raison de quelques issues structurales communes a Tout les

avions, le réapprovisionnement en combustible et ordres vidangeant suivent les mémes directives.

L’Ordinateurs de carburant a bord de 1’avion, contrdlent l'ordre de carburant.
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1.2. Réservoirs et capacités (A330/A340) :
1.2.1 A330-200/-300 :

En ce qui concerne du carburant, la différence principale entre les modeéles, est que I'A330-200
est adapté avec un réservoir central afin de couvrir des missions de long-gamme que I'A330-300

CTR TANRK

A330-200 only INNER TANK

INNER TANK

OUTER TANK

INR TK DIVISION

/TRIN TANK VENT TANK

N -

o

| FUEL CELL

=~ NORMAL PUMPS

EMER SPLIT VALVE

La table suivante donne le détail de la capacité de réservoirs de carburant sur 'A330.
Capacité de carburant (carburant utilisable). densité : 0.785kg/L

Outer Inner

Total Center Total

Tanks
(x2)

Tanks
(x2)

Trim Tank

A330-300

Tank

A330-200

Volume:

Liters

3650

42000

6230

97530

41560

139090

US Gal

964

11096

1648

25767

10980

36748

Weight

Kg

2865

32970

4820

76560

32625

109185 |

Lb

6316

726886

10780

168784

240709

71925

Note : Ces valeurs sont applicables pour tout 'A330-200 et pour A330-300 de MSN 256 et
de au-dessus. Pour I'information appropriée, se référer svp au manuel de poids et d'équilibre ou
au Manuel De Vol.
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1.2.2. Installations carburant :

Tout avion de la famille de longue portée suit fondamentalement les mémes directives en termes
de systéeme carburant. Les différences principales entre les modeles résultent principalement du
nombre de moteurs et des réservoirs qui équipent réellement I'avion.

Ordre de n pour tirer profit de la grande quantité du combustible a bord et de I'influence possible
cela cette position de carburant peut avoir sur la position de CG, les avions A330/A340 sont
équipées d'un Systéme CG de commande impliquant des transferts de réservoir d'équilibre
pendant lequel permet de garder le CG aussi bien que possible 4 l'arriére pendant le vol pour
optimiser la consommation de carburant.

1.2.3. Transferts de carburant :

Ce paragraphe vise a décrire briévement comment les divers transferts de carburant sont exécutés
pendant le vol.

Les cellules de collecteur situées dans les réservoirs intérieurs assurent l'alimentation de moteur.
Cela implique que le carburant & partir des autres réservoirs doit étre transféré dans les réservoirs
intérieurs :

* Deux pompes permettent le transfert a partir du réservoir central (si applicable). Elles
fonctionnent sans interruption aussi longtemps qu'il y a du carburant dans le réservoir
central. ‘

* Le transfert de carburant 2 partir des réservoirs externes est fait par gravitation et
commandé par des valves de transfert.

Le syst¢me de commande de CG. Produit des transferts de réservoir d'équilibre pendant le vol :
e Expédier les transferts : ‘

Certains avions sont équipés d'un réservoir d'équilibre transferent en avant la pompe pour le

transferts‘carburant a partir de réservoir d'équilibre aux réservoirs intérieurs ou au réservoir

central. En cas de I'échec de pompe ou si I'avion n'est pas équipé de pompe, ces transferts sont faits
par pesanteur.

4-
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1.3. Commande et indication :
L’avion de famille de longue gamme, l'installation carburant (FCMS : Le systéme de commande
et de surveillance de carburant) est commandé par la commande de deux carburants et les
ordinateurs de surveillance (FCMCs). Leurs fonctions principales sont :
a. Commande de transfert de carburant
Poids brut d'avion et calcul de position de CG.
Centre de la commande de gravité
Réapprovisionner en combustible la commande
La mesure et l'indication de quantité de carburant sur le ECAM et réapprovisionnent en
combustible sur le panneau de commande.

A340-200/-300 ECAM fuel page A340-500 ECAM fuel page

Dans L’opération normale, un FCMC est en activité tandis que I'autre est dans la réserve.
Le calcul de quantité de carburant exécuté par FCMC est basé sur I'information suivante :
a. Volume de carburant des sondes de réservoir
Densité de carburant des densitométres
Angle de stabilisateur horizontal
Attitude d'avion
Caractéristiques électriques de carburant des compensateurs

-5-
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1.4. Voyage de CG Pendant le réapprovisionnement en combustible :

Pendant le réapprovisionnement en combustible automatique, une fois qu'une quantité de
carburant a été choisie, tous les réservoirs sont remplis simultanément selon une distribution de
carburant donnée.

Des modifications de FCMS ont été présentées afin d'optimiser les ordres de carburant par la
réduction de gamme de vecteur carburant. L'information suivante est basée sur FCMS 9.0 (10.0),
qui est la norme de production a la date de la publication, et sur les capacités de réservoir de
carburant mentionnées au-dessus. Veuillez se référer au manuel de poids et d'équilibre pour
I'information applicable.

1.4.1. A330-200-300 et A340-200/-300 :

L'ordre de réapprovisionnement en combustible pour A330 et A340-200/-300 est comme suit :

® inner tanks up to 4500 kg per side
(to fill in the collector cells)
@ outer tanks (full)
C] @ inner tanks up to total fuel equals
= 36500 kg
= 7
E: @ trim tank up to 2400 kg
3 ® inner tank (full)
i o
® A330-200, A340: simultaneously
trim tank (full) and center tank (full)
@ A340: ACT (if applicable)
® A330-300: trim tank (full)
\ T T S A
-20-15-10 -5 0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

Delta Index

Les graphiques au-dessous illustre I'impact de vecteur carburant sur enveloppes CG Certifié :
Weight (tonnes)
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1.5. Voyage de CG en vol :
1.5.1. Voyage de la briilure carburant CG :

Ce paragraphe ligne le voyage en vol de CG Dii a I'épuisement, sans la considération du
commande CG, qui est détaillée dans le prochain paragraphe.

Comme décrit précédemment, des moteurs sont seulement alimentés des réservoirs intérieurs et
ainsi, tout le carburant d'autres réservoirs doit étre transférés a l'intérieur, afin d’étre briilés.

En outre, I'ordre de brilure de carburant pour I'avion de famille long-courrier, et les transferts de
carburant associés doivent étre conforment avec les contraintes structurales de base (effort de
racine d'aile).

Quant aux données de réapprovisionnement en combustible, 'ordre suivant d'épuisement est
applicable a la norme de FCMS 9.0 :

a) A330-200/-300 et A340-200/-300 :

I/ACTE (si c'est approprié) transféré au réservoir central
2/carburant réservoir central (si c'est approprié) transféré aux réservoirs intérieurs

3/réservoirs intérieurs vers le bas a un niveau donné (IE 4000 ou 5000 kilogrammes dans chaque
réservoir intérieur selon I'avion)

4/équilibre de réservoir carburant et transféré aux réservoirs intérieurs

5/réservoirs intérieurs est vidés vers le bas 4 un deuxiéme donnée de niveau (IE 3500 ou 4000
kilogrammes dedans a chaque réservoir intérieur)

6/réservoirs externes remplissent de combustible transféré dans les réservoirs intérieurs
T/réservoirs intérieurs (jusqu'a vide)

Tous les transferts mentionnés ici sont contrdlés automatiquement par l'installation carburant.

L'ordre de briilure de carburant est un vecteur de référence, qui n'est pas strictement suivi en vol
comme La position de CG est modifiée par le systeme de commande CG.

1.5.2. Systéme de commande de CG :

La position CG de I'avion. Pendant le vol a un impact sur la consommation de carburant. En effet
une position arriére de CG. Réduit la drague et puis implique I'épargne de carburant. C'est la

raison pour laquelle le systéme de commande CG a été présenté sur l'avion de famille
Long-courrier
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Un transfert arriére finit si une de ces conditions est remplie :
1. le CG Calculé atteint la cible CG. - 0.5%
2. Le réservoir d'équilibre est plein

3. La quantité intérieure de réservoir atteint 6250kg (4000 kilogrammes pour A340-500/-
600)

4. L'équipage demande un transfert de carburant manuel (transfert vers 'avant d'équilibre ou
transfert a partir des réservoirs centraux ou externes aux réservoirs intérieurs).
Le largage est choisi

Puis, pendant la briillure normale de carburant, le réservoir central et I'épuisement intérieur de
réservoirs apporte le CG plus loin a l'arriére. Les transferts automatiques vers l'avant a partir du
réservoir d'équilibre (et également du RCT sur A340-500) gardent la position de CG dans la
bande de commande de CG. Ces transferts se produisent dans chacune du Circonstances
suivant :

1. La position calculée de CG atteint la cible CG. Les arréts de transfert quand

le CG calculé atteint la cible -0.5% de CG.

2. La quantité de carburant dans un des réservoirs intérieurs diminue vers le bas a 4000
kilogrammes (ou 5000 kilogrammes selon l'avion). Les arréts de transfert quand le niveau
atteint 5000 kilogrammes (ou respectivement 6000 kilogrammes).

Le FMGS envoie un signal de temps a destination ou I'avion est dans la descente ci-
dessous FL245. Dans ce cas-ci, le transfert de carburant continu et s'arréte seulement si
les réservoirs d'intérieur débordent.

Ces transferts tiennent éompte du déséquilibre potentiel de réservoir qui peut étre produit pendant
le vol. Au cas ot les inners seraient désiquilibrés par plus de 500 kilogrammes, I'un ou l'autre
transférent en avant est dirigé au réservoir le plus léger ou au transfert arriére est arrété sur le
réservoir le plus léger.

¢) Décalages possibles de cible de CG pendant le vol :

Pendant le vol tous les transferts de carburant sont basés sur la position de CG Déterminée par le
FCMC, ces positions sont liées au ZFW et les valeurs de ZFCG entrent par le pilote avant vol

dans MCDU.

Une détermination indépendante de CG est faite par le FMGC. Si la position de CG calculée par
FMGC est trop lointain on arriére, la position de la cible CG dans le FCMC est automatiquement
décalé en avant (d'ici 1.5% ou 2%). Si les corrections résultantes ne sont pas assez pour éviter la
position de CG a I'exceés de FE on déclenche la limite, un avertissement arriére de CG. qui exige
un transfert manuel vers l'avant.

l'ordre de n pour protéger la limitation arriére de CG., la cible avance également d'ici 1.5% en cas

de dégradation de données FQI ou si FCG/ZFW n'ont pas été écrits ou n'ont pas besoin d'étre
réinitialisés .
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2. Descriptions de éargo prises :

Toutes les plates-formes inférieures d'avion d'Airbus sont divisées en 3 prises de cargaison :
expédier (FWD), A L'ARRIERE et le VOLUME.

Le FWD et les prises ARRIERE sont divisés en 1 ou 2 compartiments, chaque compartiment
étant fait de plusieurs place de chargement définir la position de chaque type d'ULD ou la
position de la cargaison en bloc charges.

La cargaison tient I'arrangement de position dépend de la longueur de fuselage d'avion.

Systémes De Chargement De Frét (CLS) :

La famille de I'avion 2-aisle est équipée d'un chargement semi-automatique et électriquement
actionné d systéme cargaison dans le FWD et les prises ARRIERE de cargaison.

Pour la famille A320, excepté I'A318, une option est disponible pour avoir installé le systéme de
chargement de frét

Ce systeme de chargerrient de frét est compatible avec ULDs congu pour répondre aux exigences
de la classe IT conditions des spécifications NAS3610 et fournissent la contrainte individuelle de
plaque de base d'ULD. Elles offrent une vraie flexibilité pour le chargement pendant que
n'importe quelle position peut étre chargée ou restée vide.

Fermeture et I’ouverture d'ULDs a I'intérieur des soutes est effectué manuellement.

ULDs qui ne s'adaptent pas dans le systéme de contrainte di a leur géométrie peuvent étre
chargés mais elles doit étre manipulé de fagon que ni I'ULD ni les articles chargés la-dessus ne
mette en danger I’avion pendant le vol entier.

Le systtme de chargement de frét permet le chargement et le débarquement manuels de 'ULDs si
les commandes de puissance étre inopérant pour n'importe quelle raison.

Le chargement et le débarquement simultanés du FWD et des prises ARRIERE est possible a
condition que des critéres de stabilité sont rencontrés.

Le systéme de chargement de fret est équipé de la commande élevage montée par rollertrack

Unités de courant électrique (PDU) installées pour le mouvement latéral et longitudinal d'ULDs
et commandées par la manche situé dans la porte.

-11-
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3. moins de papier dans Le poids d’habitacle Et systéeme d’équilibre :

3.1 Généralité :
Moins de papier dans I'habitacle. Le module de poids et d'équilibre est une interface congue pour
le pilote pour 'usage dans I'habitacle de calculer les différents poids et les positions de centre de
gravité (CG.) de I’avion et pour les vérifier contre leurs limitations opérationnelles. L'interface
fonctionne sur un ordinateur portatif équipé du logiciel d'exploitation de Windows.

Moins de paquet de papier d'habitacle est un paquet plus complet comportant du document
Consultatif (FCOM et/ou MELS) et de calcul d'exécution (décollage, atterrissage, poids et
Equilibre, Vol).Chaque module peut étre présent ou pas selon le choix d'opérateur.

L'interface utilisateur de moins de papier dans I'habitacle. Module de poids et d'équilibre (nommé
As LPCWBU dans le suivant) emploie les données exclusivement définies par I'administrateur.

En effet, le paquet de LPCWB est fourni pendant qu'une coquille vide et I'administrateur doit
alimenter Environnement de LPCWB avec le poids de flotte et les données d'équilibre
(caractéristiques principales d'avion, données de carburant réservoirs.) aussi bien que les données
opérationnelles (influence des passagers et du chargement de cargaison sur enveloppes
opérationnelles CG). L'administrateur définit également la disposition générale et les opérations
de l'interface utilisateur en tant que ce dernier est trés flexible et peut étre adaptée au type de la
ligne d’ opemtlon aérienne. Pour accomplir ces taches, 'administrateur emploie les fonctions
consacrées du l'interface notamment LPCA d'administrateur et en outre peut sur option employer
les fichiers de données complets a produit le logiciel de LTS.

Avec l'interface de LPCWBU, les pilotes définissent la configuration du vol, chargent l'avion
avec les passagers, la cargaison et le carburant,et distribuent la charge utile dans la carlingue et
dans les prises. Divers des contrdles sont exécutés dans tout le processus de saisie de données et &
I'extrémité, le pilote obtient des résultats graphiquement et numériquement.

]



Chapitre1: systemes

3.2. Présentation général d’interface :
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Chapitre2 : Technologie de poids et d'équilibre

1. Introduction :

Le but de cette section est de présent I'impact de la position CG de I'avion. Sur l'avion l'exécution
et les limites certifiées tongoivent le processus. D'abord il est nécessaire de définir avec précision
ce qui est le centre de gravité, la maniere de l'exprimer par rapport a la corde de référence (RC)
et a détailler les forces appliquées sur I'avion.

-15-
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2; Défin.itions s

1.1. Centre de gravité (CG.) :
Le centre de gravité ou le CG. est le point ol le poids d'avion est appliqué. La position du

CG doit rester dans certaines limites pour assurer la manoeuvrabilité et la stabilité de I’avion et
aussi I’intégrité de la structure de I’avion.

1.2. Corde Aérodynamique Moyenne (MAC) :
Toutes les limitations et définitions se sont reliées a l'utilisation d'aspects de poids et d'équilibre
ce qui s'appelle la Corde aérodynamique moyenne (MAC) ou la corde de référence (RC) Par
exemple, la position du. centre de gravité (CG.) est habituellement exprimée en termes de
pourcentage MAC. Les limites siir de CG sont également exprimés en termes de pourcentage
MAC (le symbole utilisé est %MAC)

Le MAC est une ligne de référence utilisée dans la conception de l'aile ; sa position relativement
| alaile et le fuselage est exactement connue. La position et les dimensions de cette ligne de
référence sont mentionné du manuel de poids et d'équilibre (chapitre 1.00.05 page2 de WBM).
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- Example of the A330-200 -

Les points importants a noter sont :
1. la position et la dimension de MAC

2. la position du point situé & 25% de la longueur de MAC Ce point est référence quand il
% vient aux moments de mesure. |




Chapitre2 : Technologie de poids et d'équilibre

Conversion from %MAC to H-arm

i \
HAF 0 s — H O W s s it
%MAC =| G Zedug Thef MIC. I 100

Length of MAC Y,
H—arm . —31.3380
In the above case, the formula would be: %MAC = £o
? ‘ 0.072700
Length of MACX%MAC
H=armeg = H=0rm gy pge o sac + engina] 100 -
727 X J'WA C
In the above case, the formula would be: //—arm,, = 31.3380 + ——m—.

100

Afin de faciliter le travail d' opérateur, des tables de conversion de H-arm a %RC et la
conversion des tables de %RC au H-arm sont disponibles dans le manuel de poids et d'équilibre
en chapitre 1.00.06.

1.3 .Masse de base (DOW) :
C’est la masse totale de 1’avion en ordre de marche pour une exploitation spécifique déterminée,
a I’exclusion du carburant utilisable et de la charge marchande. Cette masse de base comprend :

. L’équipage et ses bagages

. Le commissariat et les équipements mobiles du service passagers

. L’eau potable et les produits chimiques pour les toilettes

*  Les équipements de secours spécifiques tels qu’ils sont imposés pour la route prévue
* Le commissariat spécifique tel que Journaux, oreillers, couvertures, etc.

De ce qui vient d’étre dit plus haut, il s’ensuit que plusieurs DOW ou corrections a la DOW
principale peuvent étre publiées dans le manuel d’utilisation (UTI), en fonction de la composition
de I’équipage, des équipements passagers, du commissariat, des équipements de secours
nécessaires, et en fonction des différentes routes.

1.4. Masse maximale sans carburant (MZFW) :
C’est la masse maximale de 1’avion autorisée sans carburant utilisable a bord. Certaines masses

de carburant contenues dans certains réservoirs doivent étre prises en compte dans la MZFW,
lorsque cela est explicitement mentionné dans la partie limitation du manuel UTI.

-17-
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1.5 .Masse maximale a I’atterrissage (MLW) : N i s
C’est la masse maximale de I’avion autorisée a I’atterrissage en conditions normales (limite
structurale).

1.6 Masse maximale au décollage (MTOW) : .
C’est la masse maximale de I’avion autorisée au début de roulage avant décollage (limite
structurale).

Configuration maximale approuvée en siéges passagers
Pour un avion donné, on détermine le nombre maximum de passagers qu’il est possible de

transporter, selon une configuration approuvée par ’autorité et spécifiée dans le manuel UTI. Les
siéges de structure réservés a I’équipage de conduite, au poste de pilotage, a I’équipage de cabine,
et 4 I'usage de I’exploitant, ne sont pas pris en compte.

1.7 Carburant au décollage (Take-off fuel) :
La masse du carburant a bord au décollage

1.8 Charge marchande (Trafflc Load)(TL) :
C’est la masse totale des passagers bagages, et fret, y compris toute charge non commerciale.

1.9 Charge commerciale ou Payload (PL) :
C’est la masse totale de charge payante (pax, fret, courrier postal).

1.10 Changement de derniére minute (LMC) :
Toute modification de derniére minute qui implique un changement dans la masse de I’avion et
son centrage, mais qui ne nécessite pas pour autant de faire de nouveaux devis de masse et de

centrage, quand ces modifications de derniére minute restent a I’intérieur des limites autorisées
par le manuel UTI.

1.11 Limites certifiées du centre de gravite (CG):
Les limites entre lesquelles le centre de gravite 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 du centre de gravité, présume que la position du centre de
gravité a été calculée sans aucune erreur. '

1.12 Enveloppe opérationnelle de centrage
C’est I’enveloppe de centrage utilisable en exploitation. Celle-ci est plus restreinte que
I’enveloppe certifiée pour tenir compte et compenser les erreurs et écarts tels que les différences
existant entre les masses forfaitaires et les masses réelles

des passagers, les erreurs dues a I’utilisation du méme moment de centrage pour plusieurs
rangées de si¢ges, les écarts de répartition des bagages et du fret dans les différents
compartiments, ainsi que la méconnaissance de la masse réelle des bagages, les écarts de centrage

causés par la position des trains et des volets, les écarts causés en,vol par les déplacements de
-18-




Chapitre2 : Technologie de poids et d'équilibre

I’équipage de cabine et des équipements mobiles des galleys, les écarts dus aux procédures
d’utilisation du carburant, etc.
L’enveloppe opérationnelle de centrage ne doit jamais étre dépassée.

1.13 Index de base (DOI) :
C’est I’index qui correspond a une configuration de masse de base déterminée.

TOW = DOW + Charge marchande + Réserves
carburant” + délestage

LW = DOW + Charge marchande + Réserves carburant
ZFW = DOW + Charge marchande

Remarque :
Les meilleures exécutions de décollage correspondront a une position arriére de CG..

On vol
Plus le CG est on arriére , plus la consommation de carburant est inférieure.

Atterrissage ‘
Plus le CG est on arriere, plus le LD est petit (plus le LW) est grand.

Plus le CG est on arriére, plus I'exécution d’avion est meilleure
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1. Poids et commandes d’équilibres :
Cette section est divisée en plusieurs parties.

1.1. : GENERALITES :

La présente partie du WBM présente la premiére information générique telle qu'une liste
d'abréviations, différentes définitions de poids et facteurs de conversion.

Alors elle fournit des schémas et une description des caractéristiques générales de 'avion.

A330-200 ex : page 1.00.05, dimensions de I'avion principales

* ex A330-200: page 1.00.05, main aircraft dimensions
; |
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Deux autres informations peuvent étre trouvées dans la section 1.00 :
Un graphique important a la page 1.00.09 : I’arrangement de roue d'équilibre de stabilisateur. Ce

graphique permet de déterminer I'équilibre correct. Avant le décollage.
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L'effet de déplacer les composants (1.00.10) est employé pour déterminer |'influence du
rétraction de train d'atterrissage et/ou prolongation de flaps/slats sur la position de CG de l'avion.
(voir le B3.1 Principe de calcul d'erreur).

o ex:A330-200

C. Lending geat relisction

Noge landing gear « = 1018 kgm
Main landing gesr = - 5658 kym

NOTE : The arcradt is weighed with siats, flaps and thrast reverser retracted.

1.2. : LIMITATIONS :
Ce chapitre traite les différentes limitations de poids et d'équilibre appliquées a l'avion.
Les Premier limites certifiées, c.-a-d. les poids maximum et les limites certifiées de CG. ;
Ces limites certifiées de CG sont le point de départ pour détermination de l'enveloppe
! opérationnelle de vol

ex : A330-200

D'autres limitations sont liées au chariot de charge utile :

{ les limites permises pour des charges de cisaillement et des moments de flexion dus a la charge
i utile (1.10.03) et

-22- '
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1.3. CARBURANT :
Ce chapitre du WBM décrit I’influence sur la position CG de I’avion de [’utilisation de systémes
du carburant (briilure de réapprovisionnement en combustible et de carburant).

* A310, A320 family, A330/340 family
C. Fuel volume, density and waeight
;t.' fuel guantities in thie manual are given in ers
Al fuel woights are based on a fuel density of 0.785 kg per liter unless ctherwise stated,

NOTE : Varshions in cTusl fusl density due to speciic grevity and termperature may result
in large welght variations relitive 10 these given in this manval,

« A300, A300-600
C. Fuel volume, density and weight

All fuel quantities in this manual are in liters, and all fuel weights
are based on a fuel density of 0.782 kg per liter unless otherwise
specified.

Il est important de noter la valeur de la densité utilisée dans le WBM
Le détaille le réapprovisionnement en combustible d’avion de I’ordre de réservoirs :

* ex:A330-200
02. Refueling of tanks

Refaeling is webmplishad through two couplings, mounted side by side under the leading edge
of rhe right hand wings,

The filling of ranks during automatic refusling is performed simultaneously. Refushing is
controlied in stages to ensure that a fuel disribution as close as possibie to tha requirad is
acheived, and that the fellewing order of priority is maintained -

A, Inner tanks are fusied 1o 3 000 kg per side
B. Quter tanks are tualed 1o hugh-level shut-off
C. 'nner tanks are fueled 10 15 385 kg per side
D. Trem tank is fueted 10 2 400 kg.

E. |nner tanke are fuelad to high-loval shut-odff,

E Trim tomk aed center tank ara fusied simuftanecusly, ta gh-evel shut-off

En utilisant cet ordre il est possible de déterminer pour chaque quantité de carburant 4 bord de
I’avion, comment beaucoup de carburant que chaque réservoir contient.

24.
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* ex:A330-200

Selected Fuel quantity 65 000 kg
25 650 kg per inner tank
outer full : 2 865 kg per outer tank (density : 0.785 kg/l)
0.kg in center tank
2 400 kg in trim tan
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3 10 20 30 40 0 0 Vo 8 on 100 1@ 120
SILCCTID FUEL DURMTITY (gu1000)

Points () , (3} and (T are fixed points in kfy irrespeatve of fuel densing
Points (3) , (& and (V) are varisbles depending of fuel density.

Refusling is automatically stopped by the Fuel Control and Monitaring Syatern (FC.M.S| when
thie selacted quantity of Tuel hes bean delivered,

The H-Arm of the fuel as 2 function of the quantity, after the refueling sequaence, iz shown in
figuwre 1-20-02A.

\

Comme remarquable au-dessous du graphique dans cet exemple :

* Despoints 1, 3 et 4 sont fixés dans le poids (kilogramme ou livre) indépendamment de la

densité de carburant.

e Lespoints 2, 5 et 6 sont variable dépendre de la densité de carburant.
Ceci explique pourquoi pour une quantité de carburant choisie il pourrait y avoir plus ou moins
de carburant dans un réservoir donné selon la valeur de densité de carburant.
C'est particuliérement appréciable pour I'avion d'A330/340, d'A310 et d'A300-600r c'est-a-~dire
l'avion avec le réservoir de carburant dans le stabilisateur horizontal.
I'addition de n au graphique ci-dessus, un deuxiéme graphique présente les variations de la
position de CG. du carburant chargé sur I'avion et une table donne toutes les coordonnées de ce
graphique. '
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Note : e tableau et le graphique correspondant sont congus pour la densité standard de carburant
de WBM

(0.785 kg/l ou 0.782 kg/l), toutes les fois que cette table doit étre faite pour une autre densité
toute la coupure des points (I'exemple de Cf se dirige 2, 5 et 6) qui dépendent de la densité de
carburant doivent étre recalculés avec les quantités de carburant correspondantes.

ex : A330-200
OUTER TANK (PER SIDE)

Cuantity H-arm Y.arm
Ll fm} {mni
200 37.386 1B.020
400 7494 . 1B.144
800 37556 18.228
200 37810 1B.313

1000 37655 18.3%0
1200 37.705 ' 18.480
1400 37.742 - 18.547
1 600 : 37.806 18.669

. 1 600 37856 18.787
2000 37,926 18.898
2 200 37 986 18.014
2 400 38.082 19.158
2 60D 38,1356 19.206
2 Bo0 |z 19,439
3000 38 295 19 8072
3 200 38378 19.745
3400 ' 36 463 19907
3800 36558 20,069
3850 38579 i 20.111

Note 1 : Pour les réservoirs internes et externes la quantité est indiquée par coté.
Note 2 : En plus des tables graphiques montrant le CG H-arm et le Y-arm du carburant sont
fournis.
1.4. FLUIDES :
Cette section contient I'information sur les fluides a bord de I'avion :

I. Fluides de moteur

2. Huile de APU

3. Fluides de circuits hydrauliques

4. L'eau potable .
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5. Fluides de toilette
Le WBM fournit l'information sur le poids et le H-arm des fluides.
ex : A330-200 - ‘

A Eﬂinn [#]1]

' 1 QUANTITY .|  WEIGHT H-ARM

= LOCATION | WUSgati] tkg) | by | (m) fin} *

Engene 1 35 825 s 796 | 27853 | 110051

Engine 2 | 38 8.25 3% T8 | 27.853 | 11003

1.5. PERSONNEL : *
Cette section contient le poids et I'information d'équilibre pour I'équipage de vol, I'équipage de !
carlingue et les passagers. |

; Pour chaque catégorie le H-arm de chaque personne est donné. Le CG de chaque personne est

considéré a étre au milieu du siége.

i -
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In section 1.40.04 the position of all passenger seat rows is given.

i - WINDOW SEATS (lines A,C.HK] CENTER SEATS (lines DE FG)
ol H-ARM NUMBER PAX H-ARM NUMBER
im) {in LH | BRH iml | (i} - PAX

13.885 548.65
14.801 58B.65
15.917 626.66

16,933 666.66
17 A4q TR A%

1 s -
2 | 14520 577 65
3 | 16538 | 61166
a4
f

16.652 651 65
17 RARA A3 RS

R S
AIRIRIAS |
B RS RS R

Les mouvements en vol de derniére section décrit la méthode pour déterminer l'influence de
mouvement en vol sur la position CG de l'avion..
-27-
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Average H-arm positions of the
different ULD configurations
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Note : le paragraphe mentionné ci-dessus peut étre présent ou pas selon I'option de cargaison de
L’avion.

1.8. Action sur sol :

Cette section contient I'information sur des appuis de levage, pesant sur des crics ou sur des
roues, et le CG calculs.

Elle décrit d'abord les endroits pesants de point (1 .80.02) et donne ensuite toutes les formules
nécessaires au calcul du poids et du CG d'un avion pesé sur les roues (1.80.04) et pesé

sur les crics (1.80.05) ,

La section 1.80.06 donne la liste de déplacement d' Equipment/component : I'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 I'aile (lamelles, ailerons), d'une partie du pylone de moteur et de
nacelle, portes.

2. porter du poids :

Ce sous chapitre contient les documents fournis avec I'avion i la livraison :

e 2.10: Rapport pesant de la livraison qui contient des données pour établir I'avion
Poids a vide opérationnel (OEW) et poids & vide de fabricant (MIAULER)
et positions correspondantes de CG..

® 220 Pesant la liste de contréle qui décrit chaque position et unité d'article
poids. Au cas ou l'article ne serait pas présent pendant l'avion pesant il devrait étre
mentionné dans cette section.

07. DEW snd MEW establishad fram weighing
A. Operating Empty Weeight (OEW

—

ITEM DESCRIFTION WEIGHT | H-ARM |MOMENT

Basic corrected weigh [paragmph 05)

Ope - ator's items misging (databad (1 Tha woighing chack listh

H-@trmy =
% RC « M-arm - 31338100727

OEW
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3. Introduction de conception de diagramme d’équilibre :

Le but de cette section est de détailler le processus entier, que cela mene a la production de
diagramme d'équilibre et de I'AHMS560 correspondant. Il décrit d'abord les outils de calcul qui
sont utilisé (moment et index), puis le calcul de I'influence sur le CG de l'avion de tout
chargement d’article, et finalement la méthode pour déterminer les limites opérationnelles de
I"avion.

Masse Avion (kg x 1000)
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3.1.3 Index :

a) Définition :

L'index est des moyens a tous les deux réduisent des figures manoeuvrées par l'utilisateur, et
représentent le poids et 1'endroit de chaque article.

: Wx(H-a
Indlex = I:’rem = Moment[mm +K = ( i

—H )
item c C

=+ K

item

C'est une valeur sans unité. Dans le chapitre suivant il peut apparaitre comme unité
internationale : Unité D'Index.

Deux constantes apparaissent dans cette formule :

C : constante qui laisse avoir des fi gures plus réalisables. Elle a les mémes unités que le moment
(kg.m ou Ib.in).

K : la constante qui est placée de sorte que le ZF final et a la valeur d'index n'est Jjamais négative.

La valeur de ces constantes dépend du type d'avion et de Ia politique de ligne aérienne. Mais
habituellement, .

Airbus applique les constantes suivantes a son avion :

A30082/ | A300-600/ | . ig;g f, A330/ | A340-500/
A300B4 A310 e A340 | A340-600
o [kem) | 2000 1000 500 1000 2 500 5000
(bin) | 200000 | 100000 40 000 100000 | 200000 | 500000
K 50 a0 50 50 100 700

’

Index

Note : deux formules différentes d'index
longueur (m ou dedans) ou %MAC.

_Weightx(H —arm,,. ~H,,)

C

with - C” = Length of RC

100xC

-34-
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bj Index : Variation d'index pour tout article additionnel chargé
Pour n'importe quel article chargé a bord de l'avion, la variation d'index due a ce chargement
spécifique peut étre déterminer

_ MomentAdditional Item

Cc

AlndeXayitional item

¢) Index de ZF et TO classer la détermination :
Déterminer ainsi les zéro index de carburant et de décollage de I'avion nous pouvons employer ce
qui suit :

ZF Index =IndeX qpy aireean + AlNAEX + Alndex

on board passenger loaded cargo

TO Index = Index o T Alndex + Alndex + AINAeX g1 on boara

emply aircra on board passenger loaded cargo

Alors il est possible de déterminer le moment correspondant a I'index résultant et puis
position correspondante de CG..
Dont le paragraphe suivant, la méthode pour déterminer l'index pour n'importe quel article a

chargé sur I'avion est détaillé (les passagers, la cargaison, le carburant, la restauration
additionnellz).

4. Calcul de variation d’index :
Le calcul de variation d'index est employé pour compléter le document AHMS560 et pour
concevoir Diagramme d’équilibre.

4.1. Index pour un article :

Alndex,, = Momgnti!em = Weight,,, X (HC_ arm

item H25 )

itern

L'index est calculé pour toute personne ou I'article qui peuvent étre chargés a bord de I'avion.
Dans I'AHM3560,  des chiffres d'index sont habituellement donnés pour I kilogramme (ou 1 livre)
de poids.
l'article de 1 poids et le bras H d'article est lu dans le manuel de poids et d'équilibre.

-35.




Chapitre3 :le manuel du poids et d'équilibre

4.2.” Index pour le membre additionnel d'équipage :

Le chapitre de personnel de WBM 1.40 fournit I'information sur la position de tout 'équipage de
vol et de carlingue siéges.

o Ex: AZ230-200 additional Flight crew member
02 Flight craw membars
The flight compartment arrangsment is shown n ligure 1-40-02.

The flipne compartment accommadates lour cacupants

- Twéo pilots (Captain and first oMicear),

- Third occupant : located at the rear of the petestal,

- Fourt occupant | locatad at the rear of the compartment on M sice.

The tak3-off and landing H.arm pasitions for tha flight crew mambers are shown on tha tibie

below.
NUMBER , } H-ARM
AT FLIGHT CREW - -
! Captain gEev2 345929
' First office: a.572 34020
' Third eccupant S.800 38583
Frurth cocupan @850 2gT.80

H, =33.1555m, C=2500kgm, K=100

L - 5
Atndex(‘lkq)ﬂigm Crew Third occupant I (98C HZS) = (98 223(; 055) =-0.00934 IUIkg

So for one additional person in the cockpit (85 kg) : Alndex(85kg) =-0.794 1U

Note 1 : le principe de calcul est le méme pour des membres d'équipage de carlingue.
Note 2 : dans I'AHM560, parce que l'information de membres d'équipage de cockpit est montré
comme montré ci-dessous.

. COCKPIT
.1 Number of scats and average station

_ Length of arm from
Maximum number of reference station Index influence

cockpit seats per 1 kg
meters

-23.807 -0.00952
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Remarque:
La valeur'd'index est indiquée pour le H-arm moyen des 4 positions de cockpit.

H- ArMeppin H- alMeyg omeer T M- AMypyy cocupant i armMegym ocoupant
H- am'cmmt average — 4

H—armg .o averace — M
Alndex( 1!-(g)cw:k’:'it — ( CGckp(l;ave ag 25)

4.3. Index pour embarquer de passager :

Le chapitre de personnel de WBM 1.40 fournit l'information sur le H-arm de chaque position CG
rangée de sicge de passager

Pour chaque rangée de si¢ge de fenétre et chaque rangée centrale de siege, “I'index est calculé.

» Ex:A330-200 seat row positions
WINDDW SEATS [lines & C H K| CENTER SEATS (lines D.E RIS

";'@“" - H-ARIN NUMBER PAX H-ARM MUMBER

i | i) IH | RH fmi | f{in) P
' 13885 246,85
14,9010 586,65
15917 £26.65
18,933 656,85

1 - s b
2 *4.520 571.65

3 15536 611.65
o4 TB.562 851.65
5 17568 £07.65 17.949 708,65
6 18582 | 731.65 18865 746.65

Note : pas<eng9r seat CG is usuaﬂy Iocated in the middle of the seat.

(RS CRENE S

H,s =33.1555m, C=2500kgm, K=100
_ 1x(13.885 - st) (13.885-33.1555)
C 2500
Alndexﬁkg)mm sealrow 2LH Alndexﬁkg)mww seal row 2 RH
_ 1x(14.520 -H,,) _ (14.520 — 33.1555)
- c - 2500

AINAEX(TKE ) cener seat ow s = =-0.007711U/kg

=-0.007451U/kg

Ces valeurs d'index par kilogramme sont présentées dans 'AHM560, néanmoins sur le manuel
de diagramme d'équilibre il n'est pas possible de tenir compte” de I'index de chaque rangée
individuelle.

Ainsi la car!ingue d'avion est divisée en plusieurs sections de piéces (habituellement 2 a 4) et
influence générique est déterminé pour chaque carlingue.
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e Ex:A330-200 Cabin OA influence
' L GABIN,OC

CABIN OA CARIN
= enma AT AN g B e it e a1
R e L e I e e i -t vy
il St o - -

1

: B e T

e S e
i,

¢ freinaaEERe cpred

A T e e e o --w.u.‘..}"i.‘;_—.a'..—.mm-hll-

First step is to determine each cabin weighted average H-arm. :
H-armg x2+H-arm , x2+. .. +H=-arm,, x2)+(H-army, x4 +...+H-arm; x4)

32

H-armg, =

=16.5m

1x(16.56-H..) (16.5—33.1555
AINdexX(KQ) gy o = 2 : 25) _ ( . )

=-0.00666 IU/kg

4.4 Index pour le chargement de cargaison :

Le chapitre |.60 de cargaison de WBM fournit I'information sur le H-arm de la position de CG
cargaison. Pour chaque type cargaison (récipient, palettes ou volume).

Pour chaque type de cargaison et sur chaque position de cargaison I'index est calculé.
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dpnan
ek

e Ex:A330-200 AFT cargo compartment positions

) !2’ e'n
AR 555a)
_1.1%n
N ELEET IS
in
s, i3]
5,4
V1Y 2d imp

4. F7

H
1 ]
.'/

2D.¢ 0 8}
[—3

[ EE TR

Ehce 1% ie

5. 30a
13748 £3 in)

|

TR el

B3

rf!'ﬂé‘ﬁ!n]

159 38 1)
A9 .
(5203 i)

ool

LR al

‘Position 31
Containers . H-armgyerage=37.607 m
Alndex(1kg)y, = Alndex{kg),m = Alndex(1kg),,
_1%(37.607 —H,) _(37.807 - 33.1555) _
c 2500

=+0.00178 IU/kg

Pallets 88" : H- ArMayerage=37.958 M
1x (37.958 - Has ) _ (37.958 - 33.1555)
C 2500

Alr dex(Kg)ye paserss- = =+0.00192 IU/kg



Pallets 96" : H-arMayerage=38.095 m
1%(38.095-H,,) _ (38.095 - 33.1555)
G 2500

Alndex(KQ)ase patet 56~ = =+0.00198 IU /kg

Note : Chaque H-arm d'article représente la position CG de la charge,

Ces valeurs d'index par kilogramme sont présentées dans 'AHMS560, néanmoins sur le manuel
de diagramme d'équilibre il n'est pas possible de tenir compte” de l'index de chaque position
individue!le de cargaison et chacun type individuel de cargaison.

Ainsi la cargaison chargée est divisée en prises de cargaison et une influence générique est
déterminée pour chacun prise.

» Ex:A330-200 AFT cargo holds
CARGO HOLD 3 CARGO HOLD 4

Pl am | | s2r || 238 E' 4R | | 4zR || aar |V |
] i ] | || | iz
I - g | — : 1=
Ulgie | {aoe || 3oc M wic || a0 || aa0 0]
i i } | L/ | 1|8
L T ;I 1 i Iy L
T i [ [
1 1 1=
1 " i
I ] ]
| s wr |yl or ar |12
1 i | ; [ NES
] | " | ! ]
A i .
T Lt
1 i ;f
] i 1128
1 il : 1[5
o qap || s 20 [0
o7 il i e
1 ] [ | p®
1 L 1
1

---------- Wl -
First step is to determine each cargo hold weighted average H-arm.
Containers : Max weight = 2x1587 kg = 3174 kg

Pallets 88" : Max weight = 4626 kg

Pallets 96" : Max weight = 5103 kg

Hyy +Hyy + Hyg )X 3174 + (Hypp g + Hagpggr )X 4626 + [Hyyp g0 +Hygp o)X 5103

Cargos 3x3174+2x4626 +2x5103
=29.225m

H

1x(39.225 - H25) (39.225 - 331555)
C 2500

Alndex(140) ¢ argos = +0.00243 1U/kg
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De nouveau ,a l'exemple précédent, la quantité de carburant externe (un c6té) était de 2865
kilogrammes, c.-a-d. 3650 14 0.785 kg/l. Le H-arm correspondant est donc de 38.579 m pour les
deux réservoirs externes (la méme quantité dans tous les deux tanks ).

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

inner : 25935 kilogrammes centrés a 31.287 m

Equilibre : 2400 kilogrammes centrés a 59.096 m.

Grice 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 = 80000 kg

Outer (one side) = 2865 kg centered at 38.579 m

Inner (one side) = 25935 kg centered at 31.287 m

Trim = 2400 kg centered at 59.096 m

The total fuel CG paosition is: -
TotalFuelCG = 2x2865x38.579+2x% 22383; 31.287 +2400x59.096 =33.096 m

¢) Détermination du vecteur de carburant aprés le processus de réapprovisionnement en
combustible :

Le processus ci-dessus doit étre répété pour des quantités de carburant total de zéro 4 une valeur
compléte.

Du manuel de poids et d'équilibre le résultat de vecteur de carburant est montré dans un
graphique avec la quantité de carburant en litre on axe verticaux et H-arm on métre sur 'axe
horizontal :. C’est important de noter que ce vecteur de carburant dépend de la densité de
carburant. En fait, coupure de poids les points de I'ordre de réapprovisionnement en combustible
automatique meénent a différents volumes selon la densité de carburant et ainsi, la forme du
vecteur de carburant est effectuée.

Dont WBM, le vecteur de réapprovisionnement en combustible automatique de carburant est
représenté sculement a la densité de carburant standard: -

0.785 kg/l. Pour obtenir le vecteur de carburant a une autre densité de carburant, la totalité au-
dessus du' processus doit étre répété pour différentes valeurs des points d'arrét de
réapprovisionnement en combustible d'ordre automatiques.
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Ex : WEM A330-200 Automatic Refueling Fuel Vector at standard fuel density 0.785 kg/l
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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.
Selon I'exemple précédent, pour 60000 kilogrammes de FOB (équivalent & 76433 litres 4 la
densité de carburant 0.785 kg/I) la position correspondante du CG carburant est 33.093m
(comme calculé ci-dessus).

d) Détermination du vecteur de carburant exprimé en” index apreés le processus de
réapprovisionnement en combustible :

Maintenant, pour le but de production de diagramme d'équilibre, nous devons 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 valeurs poids et valeurs convertissant de H-arm dans l'index.

W, xX(H-arm,  —H
Alndex,,, Weight = Loel ( — Re').

Un nouveau vecteur de carburant est obtenu on donnant pour n'importe quel poids de carburant
I'impact dans la limite de I'index. Quant 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 ca burant.
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le graphique Ci-dessous présente deux vecteurs de carburant pour deux densités différentes de
carburant : le standard 0.785kg/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 du
ordre de réapprovisionnement en combustible automatique. Puis, ces différences sont plus
importantes aux points d'arrét ot le tank(s) impliqué a (ont) une grande capacité ou un grand
bras de levier comparé au levier référence de bras.

e« Ex:A330-200 Automatic Refueling Fuel Vector

Weight
Fuel Vectors :

@ , 0.76 kgl
: 0.785 kgl

0.83 kgl

Index

Du graphique ci-dessus, il peut noter que la variation de densité de carburant a un double effet sur
Le vecteur de carburant :

1. Une déformation verticale (déformation de poids) augmentant avec la quantité de carburant et
affectant des points définis en volume (2, 5 et 6)

2. Une déformation horizontale (déformation d'index) augmentant avec le H-arm de réservoir
comparé 4 Iz référence de H et affectant le point défini dans le poids (1, 3 et 4).
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5. DETERMINATION OPERATIONNELLE DE LIMITES :

5.1, 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 l'influence du chargement d'article sur la position
finale de CC de l'avion..

En outre la position de CG de I'avion change pendant le vol en raison de se déplacer les différent
d'articles (train d'atterrissage.)

Avant le vo! la position CG de I'avion doive étre vérifié contre les trois enveloppes certifiées. D}
aux incertitudes de position de CG. Quelques marges doivent étre déterminées entre les
enveloppes certifié et celles utilisées sur I'équilibre couvrent : les limites opérationnelles.

CERTIFIE Opérationnel OPERATIONNEL
LIMITES \ LIMITES

Marge

Sur le diagramme d'équilibre les 3 limites opérationnelles. Décollage, atterrissage et en vol. ne
pas étre représenté parce que méme si le contrdle de position CG du décollage contre sa limite
correspondante peut étre fait d’aprés un manuel ou un calcul automatisé, la détermination de CG
dl'atterrissage et en outre les positions CG en vol sur un document de papier est beaucoup plus
difficile, il est impossible de vérifier ces positions CG contre leurs limites CG correspondantes.
Ainsi sur des diagrammes d'équilibre deux limites opérationnelles sont représentées :

e Limite opérationnelle de décollage

e Limite opérationnelle zéro fuel
La limite zéro fuel est déterminé pour s'assurer que pendant le vol entier et & débarquer l'avion
Le CG demeure dans les limites.

5.2. Met en marge la méthode de détermination :
5.2.1. Méthode :
Pour déterminer I'avion ZFW, la position de REMORQUAGE et de CG pendant le vol on doit
savoir :

e position CG et poids de l'avion avant de charger tout article

* poids et position de chaque article chargé sur I'avion (cargaison, Pax, carburant, quel
article additionnel)

* mouv=ments possibles de CG dus aux articles mobiles pendant le vol.
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 I'inexactitude possible faite sur I'évaluation de CG résultera d'une combinaison de tout les
différentes erreurs :

* enraison des conditions initiales (avion Dow et DOCG) ,
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e enraison du chargement de cargaison

e enraison d'embarquer de passager

* enraison du chargement de carburant.
En plus de ces sources d'inexactitude, la méthode employée pour déterminer le CG de I'avion
peut également ajouter une source d'inexactitude si elle a besoin d'index arrondissant ou classer
l'interpolation.

L'avion ZFW, calcul de position de REMORQUAGE et de CG est basé sur la correspondance
configuration initiale d’avion au Dow et au DOCG. En raison de quelques mouvements d'article
pendant le vol la configuration de I’avion peut changer, ce mouvement de CG doit étre prise en
considération dans la détermination limite opérationnel.

Les marges opérationnelles sont la somme de toute les inexactitude possible et le Mouvements
CG de I’avion possible dus a :

mouvements de train d'atterrissage
mouvements de flaps/slats
mouvements de l'eau

mouvements dans la carlingue.

~ Operational Limits

| [——=O0perational envelope

— — Centified envelope

Les paragraphes suivants détaillent chaque évaluation d'erreur et de mouvement de CG.
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La méthod= est de déterminer I'influence que chaque manque de précision ou de chaque
mouvement de CG avoir sur la position finale de CG de I'avion. Cette influence peut étre
mesurée comme différence entre l'index final de document de réglage et I'index sans lequel
résulterait d'un calcul exactitude.

Marges opérationnelles = (vrai moment d'avion). (Assumé Moment D'Avion) .

Note : les inexactitudes et les mouvements peuvent décaler le CG de l'avion. en avant ou en
arriére. Si le CG. décale expédier les diminutions de H-arm de CG. et ainsi les diminutions
résultantes de moment. L'inexactitude du décalage du CG. réduit en avant le moment total de
I'avion ainsi ces résultats d'inexactitude ou de mouvement dans un moment négatif.

CG moves FWD | moment <0
CG moves AFT moment >0

5.2.2. Détermination résultante de moments :

Apres I'évaluation des différents moments correspondant a chaque manque de précision et/ou a
chacun mouvement il est nécessaire de déterminer leur effet total du moment en limite.

Cette définition totale d'effet dépend du type de situation.

Laisse considérer tout effet (e) est fait de plusieurs effets El, d'individu... en E2.
par exemple I'effet résultant de chargement de cargaison est a fait des effets dus a la cargaison
différente compartiments.

Quand les différents effets sont SYSTEMATIQUES (s'ils se produisent sirement & chaque vol)
puisils CUMULE et tout effet est, E = E1+E2+... +En
on lui dit également qu'ils sont NON ALEATOIRES ou DEPENDANTS,

Quand les différents effets sont NON SYSTEMATIQUES (s'ils peuvent se produire ou pas 4
chaque vol) alors ils peuvent COMPENSER et tout effet est,
E= -JE21 +E% + .. +E?,

-48-
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Alors pendant la vie d'avion, entre deux weighings, son poids et position de CG. peuvent étre
modifiés aprés des tiches d'entretien ou des modifications intérieures de carlingue, peintures.

Dans ce cas le Dow et Des valeurs de DOCG employées pour écrire les documents de
chargemen' et de réglage devraient étre modifiées.

Selon des reglements d'aviation le document de Dow et amendement de valeurs de document de
DOCG est obligatoire dés que

DO Wdom;nen{ = O. S%ML W = DO Wej',rcr{,aﬁ o DO Wdacumen{ + 0. S%ML W
DOCGgocument— 0.5%Length of RCs DOCG jeap < DOCG goqument + 0.5%Length of RC

b) Inexactitude sur des données initiales :

En conclusion aux rapports ci-dessus, le Dow et le DOCG ont suppos€ utilisé dans le chargement
et équilibrer des documents des avion avec une inexactitude tolérable de +-0.5%MLW pour le
poids et 0.5% de la longueur de référence de la corde pour la position de CG.

* Ex: A320 in the following configuration:
MLW = 64 500 kg,
DOW = 39 400 kg
RC=4.1935m

The weight allowance is +0.5 % of 64 500 kg = +322.5 kg
The CG position allowance is +0.5 % of 4.1935m = +0.0210 m
Then the aircraft weight and CG position can vary within the following values:
DOW ocument - 322 kg < DOW = DOW,goeyment + 322 kg
DOCGdocument - 0.021 m = CG < DOCGgoeument + 0.021 m

5.3.2. Effet sur la position finale de CG de I'avion :
L'inexactitude sur la position CG initiale de I’avion produira d'une inexactitude sur le CG final
placer (ZFCS ou TOCG) qui peut étre déterminé dans la limite du moment (E DOCG)

E pocé = Vrai Moment D'Avion- Moment Assumé D'Avion
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Epoce = Raal Aircraft Moment — Assumed Aircraft Moment
EDOCG = DOeral X (H'armreal - st) - Dowassumed X (H'armassumed - HZS}

In the following we consider that DOW ea = DOWoassumes SO

EDOCG = Dowassumed X (H'armreal - HZS) - Dowassuned X (H"armassumed - HZS)

Epoce = DOWassumed X (H-arMyear — H-arMassumed)

As per regulation (H-armey — H-armgsaumeq) Cannot exceed +0.5% of the Reference Chord length

+0.5xLengthg, ierence
EDC)CG - Dowassumed .IgDOR ' =

Note : la valeur d'effet dépend du Dow assumé ainsi chaque fois que le Dow doit étre changé
I'effet doit étre recalculé et ainsi tout effet sur le CG déterminent de I'avion sera

également modifié. Afin d'éviter la modification continue de documentation d'équilibre,
l'opérateur peut prendre une valeur de poids de (Dow assumé + marge) comprenant les
modifications possibles de poids.

. 05 X LengthRefefence Chord
100

EDOCG - (Dowassumed + margin)x

e Ex: A320 in the following configuration:
MLW = 64 500 kg,
DOW = 39 400 kg
RC =4.1935 m

Eoocs = (39400 + 4000).»:0_'5»% = 910mkg

5.4. Inexactitude sur des articles de I’avion chargeant 2 bord (passagers, cargaison,
carburant) :

N'importe quel article chargé a bord de I'avion a un poids et un endroit donnés. Néanmoins, ce
poids et/ou la position de CG ne pourrait pas étre connue avec assez de précision. Donc il y a une
inexactitude dans la détermination de delta d'index dii au chargement d'article qui est di a une
inexactitude sur I'un ou d'autre poids d'article ou sur I'endroit d'article.
dans les paragraphes sulvams la méthode pour déterminer l'effet de chaque inexactitude est
développé.
Note : Des =ffets sont censés étre indépendants : I'endroit est censé étre exactement connu a
calculer I'effet de I'erreur dans le poids, et le poids est censé étre exactement connu a
déterminer "effet de I'erreur sur l'endroit. )
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e Inexactitude sur l'endroit d'article

L'inexactitude sur la position d'article produit d'une inexactitude sur la position finale de CG de
l'avion. cela peut étre déterminé en termes de moment (endroit d'article de E).

Note : le poids d'article est considéré étre exactement connu.

Eitem ,m;io, = Real Aircraft Moment — Assumed Aircraft Moment

Eitem tocatior = (Aircraft Moment + Real Item Moment) — (Aircraft Moment + Assumed ltem Moment)
Eitem iocation = Real ltem Moment — Assumed ltem Moment

Eitem ocation = Wiem X (H-armiem reat — H"armmf) = Wiem X (H-arMisem assumed — H-armer)

[ Ei!sm location = Wilem X (H'armitnm real ™ H'armitorn assumed) ]

o Inexactitude sur le poids d'article : .
Chaque poids d'article est connu avec une certaine inexactitude (Wltem) ainsi pour chaque
article :

Wilem real — Wiiem assumed * ﬂw!lem

L'inexactitude sur le poids d'article produit d'une inexactitude sur la masse avion et le CG finals
placer qui peut étre déterminé dans la limite du moment (Eitem weight).
La valeur d'inexactitude dépend de la relation entre la position de I'article de W et la position
final prise de CG de I'avion '

® Si AWiem est vers l'avant de CG final assumé. puis l'inexactitude positive de peser

+-WIitem feront avancer le CG, une inexactitude négative de poids +-AWItem déplacera le
CG a l'arriére

el Ll
e CGypwiem @€ CG,_.

\ assumed
- ——t
( +AW alc W+AW alc W
ltem =

Itam assumed

x~

Si .AWiem cst a l'arriére de CG avion final assumé puis un poids inexactitude positif final

+A Wltem céplacera le CG a I'arriere, une inexactitude négative de poids -AWItem volonté
déplacer le C'G vers I'avant
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AL
o e COy gy 1€ CG g
oy o
' alc WAWM,“ alc wassumod ‘Awnpm

T )

Note : la position d'article est considérée étre exactement connue.

L'impact d'article de AWiem est critique quand I'avion a supposé que le CG est prés des limites,
parce que l'inexactitude de poids peut mener a un vrai CG hors des limites.

Par exemple : impact de AWItem si AWItem est localisé devant CG assume.
Inexactitude positive de poids: +AWItem

alc FWD aic AFT alic FWD alc AFT
CG limit alc CG i CG limit CG limit CG limit
Vel n
f alc CG aic CG,
a‘c W+A S avsumad alc CG,, . assummect
v ("fc w.“sumeu a’,c LV*AW"{_'I a“c w!ﬁﬁm
| AW, . located in front 4w, located in front
ofale CG s ofale CG,,, ..
non critical situation critical situation
Negative veight inaccuracy : -AWyem
alc FWD alc AFT | a/c FWD alc AFT
Colimit Y acce,,., CG limit] CG limit a'c CG,, e  CG limit
a'.'c w a alc wﬂu o
et /¢ CGyy o aic COuy oo
aic W-AW,,,,, de W-aw,,,,
AW, ., lacated in front AW, located in front
of alc CGJ\\I».'-‘I of alc CG.'rnu:'J.‘m

non critical situation

critical situation

L'impact dar s la limite'du moment (Eitem weight) de cette inexactitude est déterminé par la

différence entre le moment vrai de I'avion i la masse avion : Witem assumé +- AWItem et le
moment d'avion

si CG de l'avion reste dans la limite 4 la masse avion: Witem assumed +- AWItem.
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alc CGIimit
alc W+Awhem

alc CG‘-’\ +AWItam

afc W+AW

L4
J
s

‘\xalc CG
alc W

Item
assumad

assumed

I

itam weight

Poids Eitem est maximum quand a/c CG assumé est sur la limite de CG avion..

a[c CGlimit
c alc W+AW,
alc c"\"‘J+.A\F'Jlls.~m ! !
i i
alc W+AW i T
|
tem ! E ajc CGassumed
1 [
i i
} : c Wassumod
A e e 3
Eitem weaight

N

Ainsi Eitem weight est déterminé par la différence entre le moment de l'avion +- AWItem

embarquer et le moment de I'avion & (Waircraft assumed +- AWItem) au cas ol +- AWItem n'a
aucun impact sur le CG de I'avion., en d'autres termes dans le cas quand avec l'inexactitude dans

le CG du poids de I'avion restes a la méme position, sur la limite.

:le manuel de poids et d'équilibre
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E«lom weight = {Momentaimﬂ assumed +M0mentw~’ilem) - Momentaimfaft on the limit

Eitem weight = [Waircmnx (H'armaimmN' H‘armﬂef) * AWhem X {H-armawiem - H"amRef)]
= (W £ AWiem) X (H-arMircran— H-armpger)

Eitem weight = iL“'Nitam X (H'an“.\'-'\mem - H‘armaircmn)

With H-armgireran = H-arm,,mﬂ

l Eitem weight = % AWiiam X (H-arMuwiem = H-armyi) j

5.4.1. Inexactitude sur le chargement de cargaison a bord de I'avion :
a) Inexactitude sur I'endroit de cargaison :
Pour le chargement de cargaison, deux sources des inexactitudes doivent étre considérées.

l.- D'une part, sur le diagramme d'équilibre I'influence de cargaison est prise en
considération comme delta de I’index par soute (CARGAISON 1, CARGO2.), cet
delta de I’index est basé sur un H-arm moyen pour le compartiment correspondant.
Maintenant le vrai chargement peut avoir un H-arm moyen différent pour le
compartiment correspondant. Ceci produira la différence d'une inexactitude sur la
détermination de CG de l'avion. ici I'inexactitude est appelée inexactitude de
distribution de cargaison.

D'autre part, en déterminant le H-arm moyen de soute,chaque position CG de
cargaison est connue avec une certaine inexactitude, cette inexactitude produire

d'une inexactitude sur la détermination de CG de l'avion.. Cette inexactitude est
nommeée de tolérance de CG cargo.

 Inexactitude de distribution de cargaison :

Eitem location — Witem X (H‘a rmitem real — H‘armilem assumed)

Pour cette détermination d'inexactitude les différents scénarios de chargement doivent étre
étudiés. Pour chacun deus, Eitem location est déterminé avec H-arm item assumé,étant
H-arm cargox et H-arm item vrai ,étant H-arm de la configuration étudiée.

Le procédé pour vérifier la différente configuration est le suivant :

e Déterminer le H-arm moyen de soute : se référer  Aindex du paragraphe 2.5
pour le chargement de cargaison.

e Etudier chaque configuration séparément (récipients, palettes 88, pallets96. et/ou
Le volume)
* Pour chaque configuration, I'inexactitude vers I'avant est déterminée quand tout
les positions devant le H-arm moyen sont pleines et toutes les positions a I'arriére de
H-arm moyen sont vide.
Pour chaque configuration, l'inexactitude arriére est déterminée quand toutes les positions a

I'arriére du F-arm moyen sont pleines et toutes les positions devant le H-arm moyen
étre vide.
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* Déterminer la configuration produisant de l'inexactitude la plus élevée.

Cette inexactitude doit étre déterminée pour chaque soute qui est représentée sur le diagramme
d'équilibre. Alors toute l'inexactitude est déterminée considérant chaque soute inexactitude
indépendante de l'autre.

2 2
Ecargo distibution fwd = -JEzcargm fwd + Ezmrgo.?fwcf + Ezcargo:!fwd +E cargod fwd + E cargo5 fwd

2 2 2 2 2
Ecargo distibution aft — ""JE cargoiaft + E cargo2aft + E cargo3 aft + E cargo4 aft -z E cargo5 aft

Note : quand un systéme d'informatique est employé pour calculer la position et le poids de CG
de I'avion., puis delta de I'index de cargaison peut étre déterminé pour chaque position
individuelle de cargaison, dans ce cas-ci I'inexactitude de distribution cargaison est zéro.

Ex : Le chargement A320 en vrac dans le compartiment 1.
Détermination du H-arm moyen du compartiment | :

Ex : Chargement A330-200 containerisé dans le compartiment 1.

Le compartiment 1 de I'A330-300 a 3 différentes positions (11, 12, 13). Il peut étre chargé avec :
6 récipients LD3 (AKE) ou 3 récipients LD1 (AKC) ou 3containers LD6 (ALF)

Ou 3 palettes 60.4 x 125 dedans (PKx) ou 2 palettes 88 x 125 dedans (Pax) ou 2 palettes 96 x 125
dedans (PMx)

Les récipients (LD3, LD1 et LD6) et les palettes PKx ont le méme bras de levier, Ainsi, nous
emploierons juste un de ces ULDs, laissant le poids chargé le plus élevé, dans cet exemple LD6.
La table suivante donne le H-arm pour chaque position d'ULD sur le compartiment |,

H-arm (m)
Container (LD8) Pallet 88" Pallet 96"
110r 11P 15.432 15.738 15.885
POSITION 12 or 12P 17.218 18.450 18.348
13 18.801 E e
Maximum allowable weight (kg) per
A ULD 3174 4626 5103
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The average center of gravity position of this compartment is 17.128 meters Heagor = 17.128 m.
FORWARD INACCURACY:

LD& configuration
Position 11 is the only position in front of the average H-arm.
Ecargot distribution fwd = Wiy X (Hqg — Heargot)

ECargo1 distribution fwd — 3174 x (15432 - 1?128) == 5383 kgm
Pallet 88" configuration

Position 11P is the only position in front of the average H-arm.

ECargcﬂ distribution fwd = 4626 x (15738 = 17128) =-6222 kgm
Pallat 86" configuration

Position 11P is the only position in front of the average H-arm.

Ecargot distrivution s = 5103 X (15.885 — 17.128) = — 6343 kg.m

The highest inaccuracy is obtained for Pallet 96" configuration, this value is retained as Ecargor
distibution fwg = — 5343 kg.m

AFT INACCURACY:
LD6 configuration
Position 12 and 13 are aft of the average H-arm.
Ecargo1 distributionatt = Wi2e13 X (H12¢13 — Heargot)
Wigers = Wi + W3 = 2 x 3174 = 6348 kg
H Hy, X W, + Hy x W, _ 17.218x 3174 + 18.801x 3174 = i
W, +W,, 3174 + 3174

Ecargot distributionan = 6348 x (18.0095 — 1 7.128) = + 5595 kg.m
Pallet 88" configuration

Position 12P is the only position in front of the average H-arm.

Ecargot distribution at = 4626 X (18.450 — 17.128) = + 8115 kg.m
Pallet 96" configuration

Position 12P is the only position in front of the average H-arm.

ECargm distribution aft — 5103 x (18)348 -17. 128) =+ 6225 kgm

The highest inaccuracy is obtained for Pallet 96" configuration, this value is retained as Ecargos
distribution ant = *~ 6225 kg.m

12413 =‘

Note : Dans ce cas particulier (A330), le scénario avec I'inexactitude la plus élevée correspond a

la configuration de palettes la plus lourde, néanmoins ce

n'est pas toujours le cas et tous les
scénarios doivent étre vérifié au chaque calcul individuel

[
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2. Pour chaque configuration déterminer toute I'inexactitude ,considérant cela pour

chaque position de I'inexactitude d'ULD/bulk est indépendante de I'autre.
VE’ +E% + .. +E7,

3. Déterminer la configuration produisant de I'inexactitude la plus élevée.
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2. Pour chaque configuration déterminer toute I'inexactitude ,considérant cela pour
chaque position de I'inexactitude d'ULD/bulk est indépendante de l'autre.

W/E% +E% +. +E?,

3. Déterminer la configuration produisant de I'inexactitude la plus élevée.
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« Ex: A330-200 containerized loading in the compartment 1.
The compartment 1 of the A330-300 has 3 individual positions (11, 12, 13). It can be loaded with:
Either 6 containers LD3 (AKE) or 3 containers LD1 (AKC) or 3 containers LD6 (ALF)

Or 3 pallets 60.4 x 125 in (PKx) or 2 pallets 88 x 125 in (PAx) or 2 pallets 96 x 125 in (PMx)

The longitudinal allowance for each type of ULD is :
Container (LD3. LD1, LD6) +0.153 m (£ 6.04 in)
Pallet 88" (PAx: 88 x 125 in) +0.2235m (+8.8in)
Pallat 96" (PMx: 96 x 125 in) +0.244m (£ 9.6 in)

The maximum allowable weight (kg) per ULD is
Container (LD3, LD1) 1587 kg
Container (LD6) 3174 kg
Pallat 88" (PAx: 88 x 125 in) 4626 kg
Pallzt 98" (PMx: 96 x 125 in) 5103 kg

LD3 configuration
6 LD3 can be loaded
Eien: ¢ tolerance = Wiiem X tolerance
ELDC\ CG tolerance — 1587 x + 0.153=12428 kgm

2

ELD i configuration CG tolerance =% JELDBCGwIemnce X 6 = 12428 X 'Jg = i5948 kgm
LD1 configuration

3 LD1 can be loaded

Eiten c6 teterance = Wiem X tolerance

ELos ¢6 tolerance = 15‘8? x+0.153 = +242 8 kg.m

E o rconspunsonco iermes = E VE 2oscomiernce X3 = £242.8%4/3 =:4420.5 kg.m
LD86 configuration

3 LDB can be loaded

Ei!err CG tolerance — item X tolerance

Eios co toerance = 3174 x + 0.153 = + 485.6 kg.m

2

ELD‘\-conﬁgumtionCGlolemn:e = i 'JELDECGmlemnce X 3 = i4856 ng = 1841 1 kgm
Pallet 88" .configuration

2 pallets can be loaded

Eitem c6 tolerance = Witem X tolerance

Epae: 88" CG tolerance = 4626 x + 0.2235 = + 1033.9 kg.m

EPnHelBa"conﬂgumtlon CG toleranca = i JE ganetea'cc lolerance x 2 = i1 0339 XJE = 11 4621 kgm

Pallet 96" configuration

2 pallets can be loaded

Eitem ¢ wierance = Waem X tolerance

Epnn(, 96° CG lolerance — 5103 x +£0.244 = + 12452 kgm

EF‘mll 198" configuration CG tolerance — - - 'JE iz’allﬁl 86" CG tolerance X2 = +1245.1% Jz— . i1 760 9 kg .m

The highest inaccuracy is' obtained for Pallet 957 configuration, this value is retained as Ecargor co

ance = + 1760.9 kg.m
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b) Inexzctitude sur le poids de cargaison :
Le poids de cargaison est censé étre con
chargement de fret habituellement
puis pour des bagages, tout le poid
chaque bagage individuel est pesé.
Ainsi le poids de cargaison de E est habituellement censé étre zéro.

nu sans inexactitude : pour des [i gnes aériennes de
peser les palettes et le récipient aprés qu'ils soient préparés,
s des bagages par vol sont €xactement connus pendant que

Note : au cas oi le poids de cargaison ne pourrait pas é
nécessaire pour présenter a l'inexactitude de poids de car
au fait que le poids d'ULD est estimé et non pesé ou au
de cargaison est estimé, habituellement emplo
Dans le cas que une inexactitude de poids de

passager.

5.4.2. Inexactitude sur le chargement de passager a bord de I'avion :
a) Inexactitude sur I'endroit des passagers :
Sur le diagramme d'équilibre I'i

cet delta d'index est basée sur un H-arm pour la section corres

le vrai chargement peut avoir comme conséquence un moyen H-arm différent . Cette différence
produira d'une inexactitude sur la détermination. du CG de I'avion.

Cette inexactitude est appelée inexactitude de distribution de passager.

H-arm real passenger
' seating configurations [

Cabin 0B Cabin OC

Le scénario :mbarquant suivant est pris en considération :

I Les passagers embarquent d'abord sur (ou demander d'abord
fenétre. -61-

) des siéges de
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2. Les passagers embarquent alors sur des s:eges de bas-coté
3. Enfin les passagers embarquent sur les siéges moyens.

Aprés ce scénario I'inexactitude vers I'avant est déterminé quand

* L'un ou l'autre, tous les siéges de fenétre devant le H-arm moyen sont plein et tout
les si¢ge: de fenétre a I'arriere du H-arm moyen sont vides.

| H-arm r=al passenger
' seating configurations

: H-arm
Cabin QA Cabin OB Cabin OC

Ou tous les siéges de fenétre sont pleins et tous les siéges de bas-coté devant le H-arm moyen
est plein e tous les siéges de bas-coté a 'arricre du H-arm moyen sont vides.

H-arm real passenger
seating configurations

II“‘I. L) 3

H%;ﬂﬁ

. H-arm ' H-arm H-arm
Cabin A Cabin OB Cabin OC

Ou tous les si¢ges de fenétre et de bas-coté sont pleins et tous les siéges de centre devant
le H-arm moyen sont plein et tous les sieges centraux a l'arriére du H-arm moyen sont vide.
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’ H-arm real passenger
] seating configurations

H ' H-arm H-arm
Cal:in OA Cahin OB Cabin OC

L'inexactitude arriére est calculée avec la méme ¢
mais avec passagers d'abord assissent dans la part

serisbs i s seisrn= g
i35t seasnsangnnay sarse, asaecsa W Y
1S s "

onfiguration d'allocation des places de passager
ie arriére de la section de carlingue.

Note : sur la majorité de dis
inexactitude significatif,

L'inexactitude de distribution de
représentée sur le diagramme d'équilibre. Alors toute I'in
chaque section d’inexactitude de carlingue indépendante

E
E

positions de carlingue la deuxiéme option produit du plus haut

de l'autre.

2 2 2
TR S, | - N wd + E*cabin 08 fwd + E2cabinoC fug + ..

2 2 2 :
passenger distibution afl = +\{ Ecavinoaan + E2cabinosan + E CabinOCaf + ...

Note : quand un systéme d'informa
de Pavion., puis