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Ce document est un mode d'emploi pour le simulateur de vol sur PC DCS: Mi8MTV2
Magnificent Eight. 1l fournit les descriptions et les instructions requises pour le bon
fonctionnement de I'appareil dans la simulation. L'interface utilisateur DCS et I'éditeur de
mission sont décrits dans un document séparé inclus avec le produit et qui se trouve
dans le dossier d'installation.

Pour plus d'informations et les discussions avec la communauté sur le produit, consultez
les forums officiels en ligne : http: //forums.eagle.ru/.

© 2013 -2016 Belsimtek. Tous droits réservés.

ATTENTION ! En achetant le logiciel DCS: MiBMTV2, vous acceptez dene pas autoriser
la copie de ce logiciel et de la documentation sans la permission écrite de Belsimtek.

www.belsimtek.com
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Avis important !

Ce document comprend I'histoire de I'hélicoptere et fournit une breve description des
éléments structurels, des systemes, des équipenents et de leurs commandes
correspondantes dans le cockpit.

REMARQUEZ que les informations sur les systemes individuels ne sont pas concentrées
dans une seule section, mais dispersées dans tout le document, c'esta-dire que les
éléments de I'hélicoptere sont décrits dans une section de ce manuel, tandis que les
commandes et les caractéristiques de l'opération sont décrits dans une autre section.
Par exemple, la description du systeme d'armement est divisée en deux parties : dans la
premiére, la désignation, la composition et les caractéristiques fonctionnelles sont
décrites. Dans la deuxieme, sont données des informations sur comment utiliser chaque
systéeme d'arme pour une tache correspondante. Cette approche est utilisée en raison
d'interconnexions multiples entre les éléments de I'hélicoptére. Pour cette raison, un
systéme est d'abord décrit comme un élément de conception de I'hélicoptere et ensuite
comme objet commandé du cockpit.

Si vous souhaitez comprendre plus en profondeur la conception et les caractéistiques
du Mi-8MTV2, nous vous recommandons d'étudier attentivement toutes les références
disponibles.

Les notes en petits caracteres sont des explications plus détaillées pour les utilisateurs souhaitant acquérir
une compréhension plus approfondie d'un mécanisme, d'un systéme ou d'un équipement.

Dans le cas ou vous voudriez entrer directement dans l'action et commencer par une
utilisation en combat tout en étudiant I'hélicoptére au fur et a mesure, vous pouvez
d'abord commencer a lire les chapitres PROCEDURES NORMALESI EMPLOI DES
ARMES

Pour plus de commodité, ce manuel contient des références croisées et des liens
hypertextes reliant toutes les références au méme objet dans tout le texte ou quand il
est nécessaire de décrire le fonctionnement d'un objet en conjonction avec un autre.
Pour suivre un lien hypertexte dans ce document PDF, cliquez dessus avec le bouton

gauche de la souris. Utilisez les touches (fleche & gauche) ou

(fléche droite) pour revenir.

Si vous étes un nouveau joueur qui se familiarise avec DCS World, il est recommandé de
lire d'abord la section COMMENT JOUER
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1.HISTOIRE BU MI

A la fin des années 1950, Mikhail Mil, alors ingénieur principal du bureau de conception
expérimentale OKB329, a commencé a envisager le développement d'une deuxiéme
génération d'hélicopteres légers et de classe moyenne devant étre motorisés par des
turbomoteurs, pour remplacer le Mi-1 et le Mi-4 alors en production en série. Des études
mono et bimoteurs ont été envisagées pour remplacer respectivement le Mi-1 et le Mi-4.

Fig. 1.1. Le Mi -4, précurseur du Mi -8

En phase de conception préliminaire, le nouvel hélicoptére a été proposé comme une
nouvelle modification du Mi-4 motorisé par un turbomoteur. Les rotors principaux et de

gueue, la poutre de queue et le stabilisateur, la transmission, le train d'atterrissage, le

systtme de commande et de nombreux autres composants étaient pratiquement
inchangés. Le fuselage avant et central ont été redessinés : le groupe moteur a été

déplacé au dessus de la cabine de chargement et le poste de pilotage a remplacé le
compartiment moteur du Mi-4 a l'avant du fuselage. Le fuselage a été redessiné pour
augmenter la capacité de transport de passagers et de fret. L'hélicoptére a été concu
pour transporter des équipements surdimensionnés ou jusqu'a 20 passagers. En plus
des modeles civils et militaires de base de transport de personnel, des modéles de
transport de combat, anti-sous-marin et VIP étaient prévus.

Sur l'insistance du ministere soviétique de l'aviation civile, le Conseil des ministres de
'TURSS a décrété le 20 février 1958 qu'un hélicoptere, désigné ‘8, devait étre
développé pour étre capable de soulever de 1,5 a 2 tonnes motorisé par un seul
turbomoteur Al-24, initialement congu pour les avions par A. Ivchenko. Environ un an
plus tard, le projet V -8 a également bénéficié du soutien du commandement de la Force
aérienne soviétique. Le développement du V-8 était dirigé par l'ingénieur en chef adjoint
V. Kuznetsov. G. Remezov a été nommé ingénieurresponsable (plus tard, il a été suivi
par V. Nikiforov). En 1959, aprés l'approbation de I'étude et de la maquette a grande
échelle, I'équipe a procédé a la conception détaillée d'un modéle monomoteur V-8.

Le moteur Al-24V produisait 1900 chevaux, permettant au V-8 de conserver la
transmission du Mi-4. Cependant, les performances de I'Al-24V, en particulier celles
spécifiqgues en matiere de consommation de carburant, était inférieures aux attentes. En
outre, les concepteurs eurent envie de passer a une conception bi-moteur plus sire et
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plus fiable. Plusieurs bureaux de conception de moteurs d'avions ont été chargés de
créer un turbomoteur de 1250 chevaux. Ce défi du moteur a été relevé avec
enthousiasme par un jeune bureau de conception expérimentale, 'OKB-117, dirigé par
le chef designer S. lzotov. Cette méme équipe a €également été affectée au
développement d'une nouvelle transmission principale a double arbre. L'augmentation
de puissance globale du groupe motopropulseur permettant une plus grande capacité de
levage pour le nouvel hélicoptere, le donneur d'ordre a approuvé la conception proposée
et, le 30 mai 1960, la décision a été prise de construire un démonstrateur V -8A bimoteur
en parallele avec le V-8 monomoteur.

Au cours de I'étude et des phases de mnception détaillées, les ingénieurs du bureau
d'études de Mil ont amélioré non seulement la transmission, mais aussi d'autres
composants et systemes du \-8. Par exemple, le train d'atterrissage quadricycle a été
remplacé par un systeme tricycle avec roulettes de nez, des amortisseurs hydrauliques
a friction et a articulation verticale ont été intégrés dans la téte de rotor principal, le
systeme anti-givrage a base d'alcool a été remplacé par un systéme de chauffage
électrique. Les actionneurs hydrauliques des quatre canaux de commande devaient étre
installés en tant qu'unité hydraulique unique, le systeme de commande fut amélioré par
des compensateurs et des mécanismes de retour d'effort, le train d'atterrissage et le
stabilisateur vertical étaient recouverts de carénages aérodynamiques, etc. Les
concepteurs prévoyerent d'équiper le Mi-4 avec ces nouveautés pour maximiser la
concordance entre les modeéles d'hélicoptéres existants et nouveaux. Progressivement,
Mikhail Mil et son équipe passérent d'une mise a niveau profonde du Mi-4 a un design
d'hélicoptére conceptuellement nouveau et prometteur.

Pour la premiére fois, le fuselage fut concu avec des pieces forgées et des joints soudés.
La section de nez comportait un cockpit confortable, offrant une excellente vue sans
angles morts avec un compartiment a batteries sous le plancher. L'hélicoptére avait un
équipage de trois membres : le commandant («pilote»), le navigateur («copilote») et
l'ingénieur de vol («chef d'équipage»).

Le fuselage central comportait une cabine de chargement de 2,34 ¢ 2,34 ¢ 1,8 m avec
des portes coquilles a l'arriéere, les compartiments moteur et boite de transmission
placés au dessus, avec un réservoir de carburant nourrice pour le groupe
motopropulseur. La cabine de chargement du V-8 a été congue pour transporter du fret
et du matériel d'un poids total jusqu'a 2 tonnes. Pour les missions de sauvetage,
I'nélicoptere a été équipé d'un treuil de 150 kg, monté a I'extérieur et au -dessus de la
porte d'acces a la cabine passagers. Pour transpoter des cargaisons surdimensionnées,
un systéme pendulaire de support externe a charniere a été développé avec une
capacité de charge de 2500 kg. Les capteurs du moteur et de la boite de vitesses ont
permis au personnel de maintenance d'inspecter tous les composants de la partie
supérieure de I'hélicoptére sans utiliser d'échelles. Deux réservoirs de carburant
principaux ont été fixés par des sangles d'acier a I'extérieur sur les deux coétés du
fuselage. La poutre de queue comportait un stabilisateur horizontal, dont l'angle de
déviation était préréglé au sol.

Le V-8 monomoteur a fait son premier vol le 24 juin 1961, piloté par B. Zemskov. En
décembre de la méme année, le premier V-8 a été présenté pour les essais d'Etat.
Cependant, il n'était pas destiné a étre le prototype du futur modele de production en
série et, a partir de 1963, il n'a été utilisé que comme banc d'essai. Le fabricant et le
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donneur d'ordre mettaient leurs espoirs sur I'étude du bimoteur. Assemblé en novembre
1961, le deuxieme prototype du V-8 monomoteur a été utilisé uniquement pour les
essais au sol et est devenu la cellule de conversion d'origine du modeéle bimoteur V-8A.

Les nouveaux turbomoteurs TV2-117 et la transmission principale VR-8 développée par
I'équipe de S. Izotov ont été fabriqués a I'été de 1962. Les moteurs développaient une
puissance au décollage de 1500 chevaux chacun et ont démontré des performances
impressionnantes. Le groupe bimoteur a fourni un rapport poids/puissance
suffisamment élevé pour permettre a I'nélicoptere d e maintenir son niveau de vol avec
un moteur inopérant. La VR-8 était un réducteur planétaire a trois étages avec un
rapport de transmission de 1 : 62,6.

Le 2 ao(t 1961, le pilote d'essai N. Levshin a soulevé du sol la version bimoteur pour la
premiere fois et, le 17 septembre, I'hélicoptere a effectué son premier vol non entravé.
En mars 1963, le V-8A a procédé a la premiere phase des essais d'état commun, qui ont
globalement été couronnées de succes, bien que parfois des vols aient été suspendus et
que I'hélicoptere ait été laissé au sol pour remédier aux défauts ou pour rénover
I'équipement. Au cours de I'été 1963, les essais ont été suspendus pendant pres de
deux mois, tandis que des travaux supplémentaires ont été effectués sur les moteurs et
la transmission principale.

La conception du prototype a été continuellement modifiee, au fil du temps il

ressemblait de moins en moins a son prédécesseur le Mi4. En particulier, un nouveau
rotor principal a cing pales a été créé pour réduire l'intensité des vibrations. Les pales
étaient construites en métal, solide comme celles du Mi4, mais certaines des
articulations étaient renforcées. Un nouveau systéme anti-givrage électrique a été
installé. Les pales de rotor de queue d'origine en bois ont été remplacées par des pales
entierement métalligues. Les jambes des trains d'atterrissage monotube ont été
remplacés par des jambes oléo-étanches a double tube qui ont éliminé le risque
d'instabilité dynamique. La conception de la poutre de queue a également été modifiée.
Le train d'atterrissage et les roues étaient recouverts de carénages. Un systeme
automatiqgue de commande de vol basé sur un pilote automatique a quatre canaux AP-
34 a été introduit dans le systeme de commande et a amélioré de maniere significative
la maniabilité.

A mesure que les tests de développement et les améliorations se poursuivaient, le
nouveau groupe motopropulseur fut équipé d'un systeme de régulation automatique

réajustant la puissance du moteur pour maintenir la vitesse du rotor principal (RPM)
dans les limites normales et synchronisant le fonctionnement des deux moteurs. En cas
de panne d'un moteur en vol, le systtme commandait automatiquement l'augmentation

de puissance du moteur restant.

Toutes | es am®liorations f urmw letroisitraepprothtgpme n t
dans le processus d'assemblage. Ce prototype a été construit comme une version de
transport de troupes et a été désigne V-8AT. Il comportait vingt sieges pliants disposés

le long des parois a l'intérieur de la cabine. Pendant ce temps, la maquette fut utilisée

pour tester le chargement et la sécurisation de divers types d'équipements de combat et
d'ingénierie, ainsi que linstallation d'un systéme d'armement identique a celui du Mi-
4AV. L'aspect extérieur du V-8AT a été quelque peu modifié par rapport au V-8A : les

m
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portes latérales du poste de pilotage furent remplacées par des bulles coulissantes et
une porte coulissante fut installé dans la cabine de chargement.

L'assemblage du prototype V-8AT fut achevé au cours de I'été 1963 et il a remplacé le
V-8A dans les essais d'état conjoints tandis que celutci continuait d'étre utilisé pour les
tests de fatigue en vol et au sol. Au cours des essais en vol, le 19 avril 1964, I'équipe de
test commandée par B. Koloshenko a établi deux records mondiaux sur le V-\8AT : un
record de distance en circuit fermé (2465,7 km) et un record de vitesse en ligne droite

sur 2000 km (201,8 km/h). Plus tard, dans la période de 1967-1969, les équipages
commandeés par |. Kopets et |. Isaeva établiront cing records féminins sur le Mi -8.

En mai 1964, 'assemblage du modele passager V8AP a été terminé, avec une cabine
VIP pour usage officiel. Il était presque identique au V -8AT et est devenu le banc d'essai
pour les tests d'un pilote automatique AP-34B amélioré et du synchroniseur de vitesse
du rotor principal. La méme année en septembre, les vols d'essai du V-8AP ont amorcé
la deuxiéme phase des essais d'état conjoints. Un mois plus tard, le V-8AT a rejoint
cette phase de test. Les hélicoptéres ont démontré d'excellentes caractéristiques. En
novembre 1964, le comité d'acceptation a décidé de recommander I'hélicoptere pour la
production en série et sa version de transport de troupes a été approuvée pour
['utilisation militaire.

Au cours de I'hiver 1964-1965, le V-8AP a été converti en version passager standard
avec 20 sieges rembourrés, vestiaire, isolation thermique et acoustique, chauffage,
ventilation, climatisation et décor intérieur. En mars 1965, les tests effectués a
I'installation de recherche GosNIIGA ont été terminés et la version passagers a été
recommandée pour la production en série destinée a I'Aeroflot. Lorsque I'hélicoptére est
entré en production en série, la version de transport de troupes a été désignée Mi8T et
la version passager Mi8P. A la fin de 1965, l'usine d'assemblage de Kazan a produit les
premiéres cellules en série. La production de série du Mi8T differe du prototype par ses
fenétres circulaires dans la cabine de chargemnent. Les fenétres rectangulaires ont été
conservées sur le Mi8P et ses futures modifications.

En 1968, le modele armé Mi-8TV a terminé ses tests. Le Mi8TV disposait d'un ensemble
d'armes externes sur deux points d'emports de chaque cété du fuselage, concus pour
transporter des lance-roquettes UB-16-57 chargés de roquettes KARS57 (S-5) ou de
bombes de 50 a 500 kg. Les concepteurs avaient prévu d'ajouter une mitrailleuse dans
le nez de I'hélicoptere, mais il fallut y renoncer pour permettre une plus grande charge
utile en bombes.

Lorsque les essais d'armement ont été achevés en 1968, I'hnélicoptere de transport de
troupes Mi-8T a été officiellement accepté pour le service par I'armée de l'air soviétique.
A cette époque, les principales piéces de I'hélicoptére avaient accumulé une durée de
vie de 1000 heures. Pour ses performances, sa maniabilité et sa facilité d'utilisation en
vol et de maintenance, le personnel passant du Mi-4 au Mi-8 a baptisé le nouvel
hélicoptere «Vasilissale magnifique».

En 1969, le Mi-8 a completement remplacé le Mi-4 sur la ligne de production. Ses
cadences de production ont augmenté d'année en année pour atteindre plusieurs
centaines d'hélicopteres par an. De 1965 a 1996, l'usine d'hélicoptéres de Kazan a
fabriqué, dans différentes versions, un total de quatre milles cing cent Mi-8 motorisés
par les moteurs TV2-117. En 1970, l'usine d'hélicoptéres d'UlanrUde a commencé la



DS

production du Mi-8 en paralléle avec Kazan. A ce jour, cette installation a produit plus de
3700 Mi-8 motorisés par des moteurs TV2-117.

La conception des systemes et composants de I'hélicoptere a été continuellement
ameliorée tout au long de leur durée de vie. Les ingénieurs de l'usine d'hélicopteres de
Mil Moscou ainsi que leurs collegues de Kazan et d'Uin-Ude ont considérablement
amélioré la conception et prolongé la durée de vie des systémes de I'hélicoptére. La
durée de vie des modéles Mi8 modernes dépasse 20000 heures. En 1980, le Mi8 a
obtenu son premier certificat de navigabilité selon les normes US FAR29 pour permettre

les opérations au Japon. Entre les années 1970 et 1990, les Mi8 ont été équipées
d'amortisseurs de vibrations montés sur le mat, d'un radar météorologique, d'un

systeme d'emport sous élingues (a la place du systeme pendulaire antérieur) d'une
capacité de levage de 3 tonnes, la tolérance aux dommages de combat a été améliorée,

un blindage ajouté, I'armement amélioré, divers équipements ont été mis a niveau a

plusieurs reprises, etc. Répondant aux demandes du ministére polonais de la Défense,
une version avec 37 siéges de troupes a été développée. Les améliorations apportées
aux composants des hélicoptéres n'ont pas été faites que par les ingénieurs soviétiques,
mais aussi par certains opérateurs étrangers. Par exemple, les cellules éyptiennes ont
été équipées d'un systeme séparateur de particules (protection contre la poussiére)

britannique et la Finlande a installé un radar de navigation sur ses machines. Au cours
de la seconde moitié des années 80, une série d'efforts de recherche expérimentale ont
été menés par l'usine d'hélicoptéres de Moscou dans le but d'améliorer la performance
aérodynamique de I'hélicoptére : les réservoirs de carburant externes ont été enlevés,

de nouvelles portes de fret installées, des carters de plateau oscillant et de tuyéres
d'échappement ajoutés, etc. .

Les améliorations apportées au groupe motopropulseur ont joué un réle clé dans

I'amélioration des performances des hélicopteres. Peu de temps apres le lancement de
la production en série, les hélicoptéres ont été équipés de moteurs TV2-117 améliorés.

A partir de 1973, les cellules livrées aux pays de I'hémisphére sud ont été équipées
d'une modification spéciale du moteur congue pour les opérations par temps chaud. A la

fin des années 70, un modele de moteur aux performances améliorées de type dv2-

117F a été développé, produisant 1700 chevaux en mode de puissance de secours. Ce
moteur a été installé sur le modéle Mi-8PA. Dans les années 1980, le moteur TV2117A
a été remplacé par le TV2-117AG a durée de vie supérieure, qui présentait des joints

d'étanchéité carbone dans les supports d'assemblage du turbocompresseur. Les
hélicopteres équipés de ce moteur ont a nouveau été designés comme MiBAT et sont

utilisés a ce jour comme base pour le développement de différentes nouvelles

modifications, principalement civiles. Les Mi8AT eéquipés de moteurs TV2117AG
relativement peu colteux sont largement utilisés dans les zones de plaines et a

températures modérées. En 1987, le prototype Mi-8TG a été créé pour tester le moteur

TV2-117TG, alimenté pour la premiére fois au monde par du méthane liquide. Pour

améliorer la fiabilité du groupe motopropulseur, des systemes séparateurs de particules

de divers modeles ont été développés. On a finalement préféré ceux de type

"champignon”, entrés en production en série en 1977.

Un événement majeur dans I'histoire du développement du Mi-8 fut le passage a une
version plus puissante du moteur. A la fin des années 60, I'équipe de S. lzotov a
Leningrad avait développé le moteur TV3-117, produisant 1900 chevaux. Une version de
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ce moteur a également été prévue pour étre installée sur I'hélicoptere de combat Mi-24,
car les concepteurs se sont concentrés sur la maximisation des points communs des
groupes motopropulseurs, des transmissions et des rotors sur les trois types
d'hélicoptéres en production.

En 1971, les moteurs TV2117 et la transmission du Mi-8T ont été remplacés par des
moteurs TV3-117MT, une nouvelle boite de transmission principale VR14 et une
transmission renforcée. L'hélicoptere amélioré a également été équipé de l'unité
auxiliaire Al-9 (APU) avec un générateur de démarrage et d'un rotor de queue
redessiné. La conception du rotor de queue a été modifié pour passer d'un "poussant” a
un rotor "tirant”. Ce changement, ou maintenant la pale inférieure se rapprochait au lieu
de s'éloigner, de I'écoulement du rotor principal, combiné a une corde de pale de rotor
de queue accrue, améliorait considérablement le contréle en lacet.

Le Mi4 a commencé a étre retiré du service au début des années 1970, mais le M8
motorisé par le TV2-117 n'était pas encore capable de le remplacer completement pour
les opérations "en altitude et par temps chaud". Les concepteurs devaient travailler
rapidement pour fournir une solution. Un hélicoptere amél ioré a été construit avant I'été

1975 et a effectué son premier vol le 17 aolt de la méme année. Les essais en vol ont
démontré une amélioration significative des performances, en particulier pour le plafond

et le taux de mont ée. Le nombre de pyldnes d'armes a été augmenté de deux a trois de

chaque c6té. L'hélicoptéere a été approuvé pour l'utilisation militaire et désigné Mi-8MT,
entrant en production en série & l'usine d'hélicoptére de Kazan en 1977. A partir de

'année suivante, il a été construit avec les moteurs TV3-117MT seérie Il améliorés.

Initialement, la cadence de production des hélicopteres motorisés par le TV3-117 était

considérablement inférieure a celui des modeéles précédents, mais la guerre en
Afghanistan exigeait une révision du portefeuille de commandes et, au milieu des
années 80, le Mi-8MT et ses modifications dominaient sur les chaines d'assemblage . De
1977 a 1997, l'usine d'hélicoptére de Kazan a produit plus de 3500 hélicopteres avec les
moteurs TV3-117MT et TV3-117VM.

En 1981, le Mir8MT a fait ses débuts au salon du Bourget a Paris. Pour des raisons
promotionnelles, il a été désigné Mi-17, ce qui est devenu sa désignation d'exportation
pour le marché mondial. Une version passager, avec un style intérieur semblable au Mk
8P, a été désignée Mi-17P. Le modele de base Mi8MT, comme son prédécesseur, a
donné lieu a de nombreuses variantes civiles et militaires.

L'étape importante suivante dans I'évolution du Mi-8 fut sa motorisation avec des
moteurs TV3-117VM haute altitude, dont les premiers prototypes furent testés en 1985.
Il fallut deux ans au bureau d'études Mikhail Mil pour créer le nouveau modéle Mi-8MTV
(et sa version d'exportation, Mi-17-1V). Le moteur haute altitude a permit a I'hélicoptére
de décoller et d'atterrir a des altitudes allant jusqu'a 4000 m et de maintenir un vol en
palier a 6000 m. En plus d'un plafond plus élevé, d'autres caractéristigues ont
egalement été améliorées : le taux de montée, le rayon d'action etc. Le nouveau modele
comprenait des équipements avancés tels quun radar météorologique, un systéme de
navigation radio a longue portée, des blindages, des réservoirs de carburant auto-
obturants par une charge de mousse d'uréthane , des supports de mitrailleuses PKT de
nez et de queue, six points d'emport d'armes externes et des afflts d'armes en cabine
pour les troupes. Aprés avoir analysé I'expérience en Afghanistan, les concepteurs ont
amelioré la durabilité des pieces et composants. Pour améliorer la sécurité
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opérationnelle, le Mi-8BMTV a été équipé d'un systéme datterrissage d'urgence. Le Mk
8MTV (Mi8MTV-1) est entré en production en série en 1988. Le modele de base existe
en version transport, transport de troupes, assaut aérien, ambulance et les versions
transbordeur, ainsi qu'appui feu et avec les modifications de poseur de mines.

En 1991, le Mi-8MTV est également entré en production en série a l'usine d'hélicoptéres
d'Ulan-Ude avec des modifications d'équipement mineures désignées MiSAMT (Mi171).
Cet hélicoptere est produit pour les transports, le transport d e troupes, I'ambulance et
les versions passagers. Le Mil71A a obtenu un certificat de type en Russie en 1997. En
1999, les versions passagers et cargo du Mil71 ont obtenu un certificat de type en

Chine selon les normes FAR29 américaines pour les opérations au dessus de la terre et
de l'eau.

Suite au Mi-8MTV-1 (Mi-17-1V), l'usine d'hélicoptéres de Kazan a recu les nouvelles
spécifications du modele Mi8MTV-2 et Mi-8MTV-3 dans les années 1990. Elles ontporté

le nombre de soldat transportables a 30, amélioré le blindage et les systémes. Pour le
Mi-8MTV-3, seules quatre des six points d'emport d'armes ont été conservées, mais le
nombre de combinaisons de charge utile supportées (profils) a été augmenté de 8 a 24.

La corde des pales du rotor de queue a été augmenté et les cables de commande du
rotor arriere ont été renforcés. Un systeme de déploiement de corde pour les troupes

d'assaut a été ajouté, ainsi qu'une capacité de treuillage plus importante. En 1991, le

Mi-8MTV-3 est devenu le prototype du modele d'e xportation Mi-172, qui a été certifié

par le registre indien de l'aviation selon les normes américaines FAR29 en 1994. En
Russie, il a été certifié Mi-172A.

En 1992, toutes les améliorations ont été intégrées dans un nouveau modéle de
démonstration, le Mi-17M. Ce dernier disposait également d'un systéeme de navigation
international et d'un radar amélioré, de plus grandes portes latérales, de portes arriére
similaires a celles du Mi26 (utilisant des portes plus petites et une rampe repliable).
Dans le cadre d'un contrat avec une entreprise canadienne, une modification conjointe
Mi-17KF a été créée avec une suite avionique occidentale et un concept de cockpit a
écran.

En 1997 a Kazan, le démonstrateur Mi17M est devenu le socle d'un nouveau modele de
base : le Mi-8MTV-5 (Mi-17V-5). Ce nouveau modele présente une structure et une
cellule améliorée, y compris une porte d'acces passager / troupes supplémentaire sur le
c6té droit de la cabine de chargement et une plus grande porte coté gauche. Les portes
de fret arriere en coquille sont remplacées par une rampe actionnée hydrauliquement et
le nombre de sieges de troupes porté a 36. Les troupes peuvent maintenant sortir de
I'nélicoptére dans trois directions a par les deux portes et la rampe en seulement 15
secondes. Laporte plus large a gauche a également permis d'installer un nouveau treuil
de secours avec une capacité de levage de 300 kg, lui permettant de soulever jusqu'a
trois personnes simultanément. Une grande trappe au sol permet d'utiliser un systeme
de transport de charges externes avec une capacité de charge de 4,5 tonnes. La section
du nez est entierement redessinée, avec un carénage couvrant un radar météorologique
et de nouveaux équipements radio (justifiant I'appellation di stinctive "dolphin-nose" de
cette variante). Le Mi-8MTV-5 dispose également d'un systeme de navigation amelioré.
Le poste de pilotage est adapté aux jumelles de vision nocturne, de sorte que
I'hnélicoptere peut étre utilisé a tout moment, en toutes saisons et dans une plus large
variété de conditions météorologiques. La conception d'autres équipements a également
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ete améliorée, en particulier le systeme d'alimentation électrique, qui présente
maintenant de nouveaux générateurs sans balais.

Les informations de ce chapitre d'histoire sont tirées des publications de l'usine
d'hélicoptéres de Mikhail Mil Moscou (http://www.Mi -Helicopter.ru).
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2.1. Dimensions de l'hélicoptéere

Longueur, m :

Du nez a la verticale de la fin de I'empennage vertical 18.424 m

avec rotor principal et de queue tournants 25.352 m
Hauteur, m :

sans rotor de queue 4,756 m

avec rotor de queue tournant 5.321m
Passage sous le point le plus bas du fuselage 0.445m
Surface du stabilisateur horizontal 2.0m2
Dimensions intérieures de la cabine cargo:

Longueur (plancher) 5.34m

largeur 2.3m

hauteur 1.8m
Dégagement des portes coquilles

hauteur 1.620 m

largeur (a la ligne d'eau) 2.288 m
Dégagement porte coulissante:

hauteur 1.405m

largeur 0.825m
rotor principal:

diametre 21.294 m

nombre de pales 5

sens de rotation

avant, droite, arriere

Rotor de queue:

type

joint universel

diameétre

3.908 m

sens de rotation

bas, avant, haut

nombre de pales

3

Pas de pale du rotor de queue (R = 0.7):

minimal (pédale a fond & gauche) -6 é 010

maximal (pédale a fond a droite) +23" fg
Train d'atterrissage:

type trjcycle, non

rétractable

Empattement 4510 m

voie 4.281m
Dimensions des roues:

Roues avant 595 x 185 mm

Roues principales 865 x 280 mm
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Angle statique au sol (avant et haut)

4°10'

Jambe de train

Amortisseur de choc

21,294 m
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Fig. 2.1. Dimensions du Mi -8

2.2. Specifications de performance

poids normal au décollage 11100 kg
Poids maximal au décollage 13000 kg
Capacité cargo:
normale 2000 kg
maximale (avec réservoir principal plein) 4000 kg
troupes 21-24
civieres médicales 12
Vitesse maximale en palier a l'altitude de 0 7 1000 m:
Poids normal au décollage 250 km/h
Poids maximal au décollage 230 km/h

Vitesse de croisiere a l'altitude de 07 1000 m:

Poids normal au décollage

220-240 km/h

Poids maximal audécollage

205-215 km/h

Plafond de stationnaire OGE au poids normal de décollage (atmposhére

standard) 3960 m
Plafond de service:
Poids normal au décollage 5500 m
Poids maximal au décollage 3900 m

Temps pour atteindre I'altitude requise a la puissance nominale et & la vitesse
de montée idéale (120 km/h), systeme de dégivrage désactivé:

Poids normal au décollage

1000 m 1.8+0,5 min

3000 m 6+1 min

4000 m 9.5+2 min
Poids maximal au décollage

1000 m 2.4+0,5 min

3000 m 10.9+1 min

Distance franchissable a l'altitude de 500m et a la vitesse de croisiére avec le
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il\(/e;r;t d'atteindre 5% de réserve de carburant :
Charge cargo de 2117 kg 495 km
Charge cargo de 4000 kg 465 km
avec un réservoir auxiliaire interne plein 725 km

convoyage)

avec deux réservoirs auxiliaires internes pleins (distance de

950 km

2.3. Utilisation et missions

Le Mi8MTV2 est congu pour améliorer la mobilité des forces terrestres et leur fournir un
appui feu sur le champ de bataille.

Les missions principaleseffectuées par I'hélicoptére comprennent :

T
T
T
T

= =

=4 =4 -4 -4 -9

I'assault tactique aérien

I'aéro mobilité des forces terrestres

le transport de charges internes et externes

la destruction des cibles au sol en front de la zone de combat (FEBA) et a
I'intérieur de la profondeur tactique, comme : infanterie, véhicules
légerement blindés, positions antichar, positions d'artillerie, postes de
surveillance et de reconnaissance, positions de défense aérienne,
hélicopteres et autres appareils stationnés au sol

la destruction des forces d'assaut aériennes (navales) hostiles déployées
le soutien (escorte) des forces d'assaut aériens alliées sur la zone de
déploiement et leur soutien ultérieur au combat

la reconnaissance aérienne

le largage de mines

les opérations de recherche et de sauvetage

I'évacuation médicale

la recherche et destruction de ballons de reconnaissance aérienne

Le Mi8MTV2 peut étre configuré comme suit pour répondre aux exigences de la

mission.

Transport :
1
1

T
T

Pas de carburant auxiliaire (capacité de chargement interne jusqu'a 4 000
kg)

Réservoir de carburant auxiliaire unique (en cabine de chargement)

Deux réservoirs de carburant auxiliaires (en cabine de chargement)
Transport de charge externe jusqu'a 3000 kg

Assaut aérien :

1
Médévac :

= =4

Transport de jusqu'a 24 soldats armés

Jusqu'a douze patients sur civieres plus un assistant meédical
Configuration mixte (jusqu'a 20 hommes - 3 brancards et 17 siéges ou 15
sieges et un réservoir auxiliaire)
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largage de mines :
Equipé du systéme de minage VSM1

Support au combat (jusqu'a six lance-roquettes B8-V20A ou bombes, nacelles canon,
mitrailleuse universelle GUV ou lance grenade automatiques)

Configuration de convoyage

Pour faciliter le transport de marchandises spéciales et surdimensionnées (telles que les
pales du rotor principal) ainsi que I'entrainement au saut en parachute, les portes arriere
en coquille peuvent étre maintenues partiellement ouvertes ou enlevées entierement.

Le Mi8MTV2 est capable de voler de jour comme de nuit, en conditions
meétéorologiques de vol a vue ou aux instruments, a partir d'aérodromes préparés ou
non.

L'équipage de I'hélicoptére se compose de trois membres : pilote, copilote et chef
d'équipage.
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3.1. Principes généraux

Si le développement du vol vertical avait été aussi simple que l'idée elle-méme,
I'nélicoptere aurait sans aucun doute été le premier avion pratique. Dans sa forme la
plus ancienne, I'hélicoptére a été congu par Leonardo da Vinci au début des années
1500. Dans ses notes, Da Vinci a utilisé le mot grec «helix», c'est-a-dire spirale, et I'a
combiné avec le mot grec «pteron», c'est-a-dire aile. Le mot hélicoptére est dérivé de
cette combinaison de mots.

Fig. 3.1. Croquis de I'Helixpteron de Da Vinci

Le développement s'est avéré trop difficle et compliqué pour les premiers
expérimentateurs, car ils n'avaient pas un moteur de puissance suffisante pour assurer
leur vol. Lorsque des moteurs plus puissants, plus légers et plus fiables ont été
développés des centaines d'années plus tard, le réve de I'nélicoptere est devenu réalité.

Les mémes lois d'effort et de vitesse qui s'appliguent aux aéronefs a voilure fixe
s'appliquent également aux hélicopteres. Les commandes des hélicoptéres sont
complexes, le couple, la précession gyroscopique et la dissymétrie de portance doivent
étre traités. Le décrochage des pales limite également la vitesse d'un hélicoptere.

Ce chapitre fournit une explication de base des commandes d'un hélicoptére, de la
vitesse, du couple, de la précession gyroscopique, de la dissymétrie de portance, du
décrochage des pales, de l'enfoncement avec puissance, de l'action pendulaire, du
stationnaire, de l'effet de sol, de la portance effective en translation et de I'autorotation.

Forces agissant sur un hélicoptere

Le poids (G) et la trainée (Q) agissent sur un hélicoptére comme sur un avion,
cependant, la portance (Ty) et la poussée (Tx) d'un hélicoptére sont obtenus a partir du
rotor principal. Dans le principe, le rotor principal de I'hélicoptere fait ce que font les
ailes et une hélice pour un avion a voilure fixe. De plus, en inclinant le rotor principal, le
pilote peut déplacer I'hélicoptere de chaque c6té, vers l'avant ou vers l'arriére.
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Fig. 3.2. Forces agissant sur un hélicoptére
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COMMANDES

Fig. 3.3. Commandes de I'hélicoptere

1. Commande cycliguelongitudinale : le 3. Commande de pas collectif : le déplacement
mouvement du manche de commande du levier de pas collectif vers le haut ou le bas
cyclique vers l'avant ou l'arriere incline le augmente ou diminue l'angle de pas de toutes
disque du rotor principal dans le méme sens et les pales du rotor principal et entraine une
provoque le tangage de I'hélicoptere augmentation ou diminution de la portance du
2. Commande cyclique latérale : le rotor principal (montée ou descente)
déplacement du manche de commande 4. Commande du lacet : I'appui sur les pédales
cyclique vers la gauche ou la droite incline le du palonnier vers la gauche ou la droite

disque du rotor dans le méme sens et permet de faire pivoter le nez dans la direction
provoque le roulis de I'hélicoptére de l'appui de la pédale et commande le lacet

de I'hélicoptére

Le schéma dela Fig. 3.3 montre le rotor principal, le cyclique et le collectif, les pédales
anti-couple et le rotor anti-couple (queue). Fondamentalement, la commande cyclique
est une liaison mécanique utilisée pour changer le pas des pales du rotor principal a un
point spécifique de son plan de rotation pour l'incliner. Les hélicopteres militaires les
plus récents ont maintenant une assistance hydraulique en plus des liaisons
meécaniques. La commande du collectif change le pas de toutes les pales du rotor
principal de maniere égale et simultanée. Les pédales anticouple réglent le pas des
pales du rotor anti-couple compensant le couple du rotor principal.
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Vitesse

Les pales du rotor principal doivent se déplacer dans l'air & une vitesse relativement
élevée afin de produire suffisamment de portance pour soulever I'hélicoptere et le
maintenir en l'air. Lorsque le rotor principal atteint la vitesse de décollage requise et
génere beaucoup de couple, le rotor anti-couple sert a contrer la rotation du fuselage.

L'hélicoptere peut voler vers l'avant, vers l'arriere et vers le c6té selon les commandes
du pilote. Il peut également rester en vol stationnaire ou pivoter, les pales du rotor
principal développant suffisamment de portance pour soulever I'hélicoptere.

Couple

Le probléme du couple est lié a la conception d'un hélicoptere a rotor unique. La raison
en est que la rotation du rotor principal dans un sens pousse le fuselage a tourner en
sens inverse. Cet effet est basé sur la troisieme loi de Newton qui stipule : "Pour chaque
action, il existe une réaction de sens opposée et de force égale". Le probléme du couple
sur les hélicopteres a rotor unique est neutralisé et controlé par un rotor anti -couple
(queue).

Sur les hélicoptéres bi rotors coaxiaux, les rotors principaux tournent dans des sens
opposeés éliminant ainsi I'effet de couple.

Rotor anti couple (rotor de queue)

Sens de rotation du j
rotor principal

. Direction du
% couple

\\\b/
\
\<

Poussée du rotor de
queue pour W
compenser le couple +

Fig. 3.4. Rotor de queue et poussée

Un rotor anti-couple situé a I'extrémité de la poutre de queue permet la compensation
du couple pour les hélicopteres a un seul rotor principal. Le rotor de queue, entrainé par
le moteur a une vitesse constante, produit une poussée dans un plan horizontal opposé
a la réaction de couple induite par le rotor principal.
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Précession gyroscopique

La commande du vecteur de portance du rotor par la précession gyroscopique ne
s'applique tour a tour que sur l'articulation d'une seule pale du rotor.

Force initiale

-

Force résultante

Fig. 3.5. Précession gyroscopique

Le résultat de I'application d'une force sur un corps en rotation se produit 90° apres le

point ou la force est appliquée. Cet effet est appelé précession gyroscopique et il est
illustré a la Fig. 3.5. Par exemple : si une force vers le bas est appliquée en position 3
heures sur le diagramme, le résultat apparait en position 6 heures comme indiqué. Cela
donnera lieu en position 12 heures a une inclinaison d'une valeur égale en direction
opposeée.

Fig. 3.6. Liaison de commande de compensation

1. Direction de I'entrée de commande du réglage 3. Position 90° aprés la position actuelle de la
de pas cyclique de la pale pale

2. Sens de rotation de la pale

La Fig. 3.6 illustre la liaison de commande de décalage nécessaire pour incliner le
disque du rotor principal dans le sens que le pilote commande avec le cyclique. Si une
telle liaison n'était pas utilisée, le pilote devrait déplacer le cyclique 90° avant la
direction souhaitée de déplacement. Par exemple, pour déplacer I'hélicoptére vers
lavant, il faudrait déplacer le manche vers la gauche. La liaison de commande de
décalage est fixée a un levier a 90° dans le sens de rotation de la pale du rotor
principal.

Dissymé trie de portance

La surface circulaire couverte par les pales en rotation d'un hélicoptére est connue sous
le nom de surface du disque ou disque rotor. En vol stationnaire dans de I'air immobile,
la portance générée par les pales du rotor est égale dans toutes les parties du disque.
La dissymétrie de portance est la difféerence de portance entre la moitié du disque se
déplacant dans le méme sens et celle se déplacant en sens inverse par rapport a la
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masse d'air quand I'hélicoptere se déplace horizontalement ou est en stationnaire avec
du vent.

Lorsqu'un hélicoptére se déplace dans de l'air immobile, la vitesse de I'extrémité de la
pale qui avance est d'environ 600 pieds par seconde (~ 183 m/s) et la vitesse de
I'extrémite de la pale qui recule est la méme. La dissymétrie de portance est créée par
le mouvement vers l'avant de I'hélicoptere en vol. La pale qui avance ajoute sa vitesse
propre a la vitesse de déplacement de I'hélicoptére alors que celle qui recule soustrait la
vitesse de déplacement de sa vitesse propre.

Vent relatif

14
50

Vitesse d'avance de '

I'hélicoptére: 50 m/sec

Pale reculante
180-50
=130 m/sec

Pale avancgante:
180+50
=230 m/sec

130 m/sec

Fig. 3.7. Dissymétrie de portance : (VITESSE DE ROTATION) + (VITESSE HORIZONTALE) =
(VITESSE DE LA PALE)

La Fig. 3.7 illustre la dissymétrie de portance et montre les valeurs utilisées pour le
calcul des différences entre les vitesses des pales avancante etreculante. Sur la figure,
I'nélicoptére avance a une vitesse de 50 m/s, la vitesse du disque du rotor est d'environ
180 m/s et la vitesse de la pale avancante de 230 m/s. La vitesse de la pale reculante
est de 130 m/s. Cette vitesse est obtenue en soustrayant la vitesse de I'hélicoptere (50
m/s) de la vitesse de l'extrémité de la pale de 180 m/s. Comme on peut le constater a
partir de la différence entre les vitesses de la pale avancante et reculante, il existe une
importante variation de vitesse et de port ance.

Sur la commande de pas cyclique, une particularité de conception permet des variations
de l'angle de pas des pales a chaque tour du rotor, compensant la dissymétrie de
portance. Au fur et a mesure que la vitesse d'avancement de I'hélicoptére augmente, le
pilote doit augmenter de plus en plus le cyclique pour maintenir une attitude de disque
de rotor donnée. L'augmentation mécanique du pas de la pale reculante et la diminution
de celui de la pale avancante est continue sur toute la gamme de vitesse de
I'nélicoptere.

Décrochage de la pale reculante

Le décrochage de pale reculante est la tendance des pales reculantes d'un hélicoptere a
décrocher en vol vers l'avant. C'est un facteur majeur de limitation de la vitesse

maximale en vol d'un hélicoptere. De méme que le décrochage d'une aile davion a
voilure fixe limite I'enveloppe de vol a faible vitesse, le décrochage d'une pale de rotor



limite le potentiel a grande vitesse d'un hélicoptere. La vitesse relative d'une pale
reculante diminue lorsque la vitesse vers l'avant augmente. La pale reculante devant
produire autant de portance que celle avancante, son pas doit étre augmenté pour
egaliser la portance dans toute la zone du disque rotor. Au fur de l'augmentation de
vitesse cet angle de pas augmente jusqu'au décrochage de la pale a une vitesse élevée

vers l'avant, comme le montre la Fig. 3.10.

Fig. 3.8. Modéle de portance en stationnaire

1. Zone de portance nulle 2. Zone de pied de pale

Fig. 3.9. Modeéle de portance en croisiére normale

4. La portance produite dans cette zone nécessite

2. Zone sans portance une plus grande incidence de la pale (la portance
_ i _ doit étre égale a celle de la zone 3)

3. La portance produite dans cette zone nécessite

une faible incidence de la pale

1. Zone d'écoulement inversé



Fig. 3.10. Modéle de portance a vitesse critique

1. Zone de décrochage de I'extrémité de la pale, 2. Sil'incidence de la pale continue d'augmenter,
provoque des vibrations et des secousses la zone de décrochage augmente. L'hélicoptére se
cabre et s'incline a droite (décrochage)

Lors de l'entrée en décrochage de pale reculante, le premier effet notable est la
vibration de I'hnélicoptere. Cette vibration est suivie par un cabrage de I'hélicoptére avec
une tendance au roulis. Si le cyclique est maintenu vers avant et que le collectif n'est
pas réduit, le décrochage s'aggravera et les vibrations augmenteront considérablement.
En peu de temps, I'hélicoptere peut devenir incontrdlable.

Pour sortir d'un décrochage :

9 réduire le pas collectif

1 mettre le cyclique au neutre
1 diminuer la vitesse

1 augmenter les T/min du rotor

Enfoncement avec puissance (passage en Vortex)

L'enfoncement avec puissance est un état du vol motorisé lorsque I'hélicoptere est pris
dans son propre écoulement de rotor principal, ceci est également connu sous le nom
de Vortex Ring State (VRS).

Les conditions propices a I'enfoncement avec puissance sont une descente verticale ou
presque verticale d'au moins 4 m/s avec une faible vitesse d'avance. Le systeme de
rotor doit également utiliser une partie de la puissance du moteur disponible (de 20 a

100%) avec une puissance disponible insuffisante pour retarder le taux de descente.
Ces conditions se produisent lors d'approdies avec un vent arriere ou lors d'approches
en formation lorsque certains appareils volent dans I'écoulement d'autres aéronefs.

bY

Dans les conditions décrites cidessus, I'hélicoptere peut descendre a un taux élevé
dépassant le débit normal vers le bas des sections internes de pales. Par conséquent, le
flux d'air des sections internes de pales se retrouve au dessus du disque. Cela produit
un anneau de vortex secondaire en plus du vortex d'extrémité normal. L'anneau vortex
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secondaire est généré a peu pres a fendroit de la pale ou le flux d'air passe de haut en
bas. Le résultat est un flux turbulent instable sur une grande surface du disque qui
provoque une perte d'efficacité du rotor, méme si la puissance reste appliquée.

Fig. 3.11. Vitesse d'écoulement pro duite lors du vol stationnaire

La vitesse de descente est la plus élevée au bout de la pale ou la vitesse est la plus
élevée. Au fur et a mesure que la vitesse de la pale diminue, vers le centre du disque, la
vitesse de descente diminue.

La Fig. 3.12 montre le diagramme de vitesse d'écoulement d'air produit le long de la
pale pendant une descente propice a I'enfoncement avec puissance
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Fig. 3.12. Vitesse d'écoulement produite lors de I'enfoncement avec puissance

La descente est si rapide que le flux produit a la partie interne des pales va vers le haut
plutét que vers le bas. Le flux vers le haut provoqué par la descente peut surmonter le
flux descendant produit par la rotation de la pale.
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Fig. 3.13. Larotation d  u vortex circule le long des pales pendant le VRS

Si I'nélicoptére entre dans ces conditions, avec une puissance insuffisante pour ralentir
ou arréter la descente, il entrera dans un état d'enfoncement avec puissance (anneaux
vortex).

Pendant un état d'enfoncement avec puissance, l'agitation et la perte de contrble se
produisent en raison du flux de rotation turbulent sur les pales et du décalage instable
du flux le long de la pale.

L'enfoncement avec puissance est un état d'instabilité, et s'il perdure, le taux de
descente atteindra des proportions suffisantes pour que le flux passe en totalité a
travers du rotor. Cela peut entrainer des taux de descente tres élevés. La récupération
peut étre initiée lors des premiers moments de l'enfoncement avec puissance en
mettant la puissance au maximun. Cet excédent de puissance peut étre suffisant pour
contrer le flux vers le haut prés du centre du disque du rotor. Si le taux de descente
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augmente encore, la puissance ne sera pas suffisante pour briser ce flux ascendant et
modifier ainsi le cycle du vortex.

La facon normale pour les pilotes de sortir d'un enfoncement avec puissance est
d'augmenter la puissance et le collectif. Si la puissance disponible est insuffisante pour
la récupération, cette action peut aggraver la perte d'énergie et entrainer plus de
turbulences et un taux de descente plus élevé. La récupération peut étre effectuée en
diminuant le pas collectif et en augmentant la vitesse vers avant (en poussant le
manche cyclique). Ces deux méthodes de ré&cupération nécessitent toutefois une altitude
suffisante pour réussir.

Stationnaire

Le stationnaire est pour un hélicoptére la capacité a se maintenir en position fixe au
dessus d'un point du sol, généralement a quelques pieds d'altitude. Pour y parvenir, le
rotor principal de I'hélicoptére doit fournir une portance égale au poids total de

I'nélicoptere, y compris I'équipage, le carburant et, le cas échéant, les passagers, le fret
et les armements. La portance nécessaire est générée en faisant tourner les pales a
grande vitesse et en augmentant I'angle de pas collectif des pales du rotor.

Lors du vol en stationnaire, le systeme de rotor nécessite un grand volume d'air sur

lequel travailler. Cet air doit étre fourni par la masse d‘air environnante, Il s'agit d'une
maniuvre co%teuse qui n®cessite beaucoup de
travers les pales en rotation est tiré du dessus a une vitesse relativement élevée, ce qui

oblige le systeme rotor a fonctionner dans une colonne d'air descendante.

Fig. 3.14. Flux d'air hors de I'effet de sol

Le vortex du rotor principal et la recirculation de l'air turbulent augmente la résistance

au vol de I'nélicoptere pendant le stationnaire. Une telle perturbation de la masse d'air

nécessite des angles de pasplus élevés et une dépense de puissance et de carburant
plus importante pour le moteur. De plus, le rotor principal fonctionne souvent dans une

masse d'air remplie de matériaux abrasifs qui causent une forte usure sur les piéces de
I'nélicoptere lors d'un stationnaire en effet de sol.

Effet de sol/

L'effet de sol est un état d'amélioration des performances obtenue lors du vol prés du
sol. L'effet commence a survenir a une altitude égale a approximativement le rayon du
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rotor principal (5-10 m pour la plupart des hélicopteres) et augmente a mesure que
I'altitude diminue.
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Fig. 3.15. Flux d'air lors de I'effet de sol

L'amélioration de [l'efficacité de la portance et de l'aérodynamisme lors d'un
fonctionnement en effet de sol est due a un certain nombre de facteurs. Tout d'abord,
et surtout, le vortex du rotor principal est réduit. Lorsque vous utilisez I'effet de sol, le

flux d'air vers le bas et vers I'extérieur réduit le vortex. Un vortex est un flux d'air

tourbillonnant autour d'un axe ou d'un centre . Cela rend la partie extérieure de la pale
de rotor principale plus efficace. La réduction du vortex réduit également la turbulence
provoguée par la recirculation du vortex.

Le deuxieme facteur important est une réduction de la vitesse du flux d'écoulement vers
le bas par le sol, qui produit une zone de pression d'air accrue sous I'hélicoptére. Cela
affecte le systeme du rotor et augmente la portance. Le coefficient de portance maximal
produit par l'effet de sol a l'altitude zéro est de 1,2.

Portance effective en translation

L'efficacit® de sustentation du rotor est

obtenu par l'avancée de I'hélicoptére ou par un vent de face. Au fur et a mesure que
I'nélicoptére se déplace vers l'avant, l'air libre entre en quantité suffisante pour diminuer
le probléme d'alimentation en air et améliorer les performances. A environ 40 km/h, le

systeme de rotor recoit suffisamment d'air libre et non perturbé pour éliminer le

probléme de l'alimentation en air. A ce moment, | a portance s'améliore sensiblement et
I'nélicoptere commence a monter. Cette modification distincte est appelée portance
effective en translation. Lorsqu'elle survient, et a mesure que l'alimentation en air
ambiant est modifiée, une dissymétrie de portance est créée. Au fur et a mesure que la
vitesse augmente, la portance effective en translation continue d'ameéliorer la vitesse qui
est utilisée pour une meilleure montée.



air passing through the rear portion of the rotor disc
has a higher downwash velocity than the air passing
through the forward portion.

This is known as transverse flow effect

Fig. 3.16. Portance effective en translation

En vol horizontal vers l'avant, I'air traversant la partie arriére du disque de rotor a une
vitesse de descente plus élevée que l'air traversant la partie avant. C'est ce qu'on
appelle I'effet de flux transversal et est illustré dans la Fig. 3.16. Cet effet, combiné a la
précession gyroscopique, améne le rotor a basculer vers le c6té et entraine des
vibrations qui sont ressenties des I'entrée en translation.

Autorotation

Si la puissance du moteur disparait, ou d'autres situations d'urgence se produisent,
l'autorotation est un moyen de poser un hélicoptére en toute sécurité. La transmission
sur un hélicoptére est concue pour permettre au rotor principal de tourner librement
dans sa direction d'origine lorsque le moteur s'arréte. La Fig. 3.17 illustre comment
I'nélicoptere peut glisser au sol et, en utilisant la vitesse du rotor principal, effectuer un
atterrissage en douceur.

‘(<ﬂ;1-;§:-lﬁni', P
1
Fig. 3.17. Approche pour atterrissage, sans moteur
1. En descendant, établissez 7680 km/h d'lIAS, 3. A 20-30 m d'altitude, augmenter le collectif
collectif vers le bas pour maintenir un régime pour réduire le taux de descente. Cela nécessite
rotor suffisant (collectif & fond vers le bas) un contréle du timing précis
2. A 35-50 m d'altitude, augmenter I'assiette 4. A 4-6 m d'altitude, régler I'attitude

longitudinale a 10 degrés au-dessus de I'horizon d'atterrissage
5. Atterrir
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6. Maintenir le cyclique en arriere jusqu'a l'arrét.

En autorotation, le pilote d'hélicoptere échange de I'énergie potentielle (altitude) contre
de I'énergie cinétique (vitesse) nécessaire pour maintenir les T/min du rotor. Cela est
réalisé en établissant une pente de descente suffisante pour fournir un flux d'air continu
au rotor.
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Fig. 3.18. Régions des pales rotor en autorotat ion

Comme le montre la Fig. 3.19, la dynamique du disque rotor pendant I'autorotation peut
étre divisée en trois régions : extérieure, centrale et intérieure.

A: La zone extérieure des pales est connue sous le nom dhélice ou de région
entrainante. L'analyse de la région A de la pale indique que la force aérodynamique
s'allonge légerement derriere l'axe de rotation. Cet allogement provoque une petite
force de trainée qui tend a ralentir I'extrémité de la pale.

B: La région d'entrainement de l'autorotation de la pale du rotor est la partie entre 25 a
70% du rayon. Parce que cette région fonctionne a un angle d'attaque relativement
élevé, le résultat est une légére mais importante inclinaison vers l'avant des forces
aerodynamiques. Cette inclinaison fournit une poussée légerement en avance sur l'axe
de rotation et tend a accélérer cette partie de la pale pendant l'autorotation.

C: La zone de la pale a l'intérieur du cercle de 25% est connue sous le nom de zone de
décrochage, car elle fonctionne au-dessus de son angle d'attaque maximal. Cette région
contribue a ralentir considérablement la pale.



aca DIGITAI COMBAT SIMBMAVOR Mi

Dans la zone d'entrainement ou d'autorotation Dans la zone d'entrainement ou d'hélice
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force autorotative
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Ave de rotation Axe de rotat%ion descente

Fig. 3.19. Forces d'autorotation sur les pales

Lors de l'atterrissage en autorotation, le pilote doit maintenir une vitesse d'approche
efficace et une pente de descente de 14 a 16°. La distance approximative du point
d'atterrissage prévu peut étre estimée en multipliant I'altitude actuelle par un facteur 4.

Avant le touché, le taux de descente doit étre arrété en augmentant le collectif pour
assurer un atterrissage en toute sécurité. Cet «arrondi» nécessite une synchronisation
précise. Une regle utile est que l'altitude de l'arrondi est égale a la vitesse verticale
multipliée par un facteur de 3 a 4. Par exemple, si la vitesse verticale est égale a 10

m/s, l'arrondi est effectué a une altitude de 30 - 40 meétres. Si l'arrondi est
particulierement agressif, son altitude initiale doit étre réduite de moitié.

Tous les hélicoptéres disposent d'un manuel opérateur comportant un diagramme
vitesse/altitude, comme celui illustré a la Fig. 3.20. Les zones oranges de ce tableau
doivent étre évitées. Ces zones sont appelées «courbe de 'homme mort» et «courbe a
®vitere. Les maniuvres appropri®es pour un
défaillance moteur ne peuvent étre effectuées dans ces zones.

Height [m]

Speed [km/h]

41
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Fig. 3.20. Diagramme latitude / vitesse

Résumé

Le poids, la portance, la poussée et la trainée sont les quatre forces agissant sur un
hélicoptere. Le pas cyclique commandant la direction, le pas collectif, I'altitude et les
pédales anti-couple compensant le couple du rotor principal sont les trois commandes
principales utilisées dans un hélicoptére.

Le couple est un probleme inhérent aux hélicoptéres a un seul rotor principal. La
précession gyroscopique se produit a environ 90° aprées le point ou est appliquée la
force. La dissymétrie de portance est la différence de portance entre la moitié du disque
rotor qui avance et celle qui recule.

Un enfoncement avec puissance peut se produire lorsque le rotor principal utilise de 20
a 100% de la puissance moteur disponible et que la vitesse horizontale est inférieure a
20 km/h. En vol stationnaire, le rotor nécessite un volume d'air important sur lequel

générer une portance. Cet air doit étre pris dans la masse d'air environnante. Il s'agit
d' une nracoltause en énergie qui consomme une grande puissance.

L'effet de sol améliore les performances lors des vols prés du sol a une hauteur
n'excédant pas environ la moitié du diameétre du rotor principal. La portance effective en

translation est atteinte a environ 20 km/h, et le systeme de rotor recoit suffisamment
d'air libre et non perturbé pour améliorer ses performances. A l'instant ou I'on atteint la

portance effective en translation et que l'alimentation en air du stationnaire du rotor

change, apparai la dissymétrie de portance. L'autorotation est un moyen d'atterrir en

toute sécurité sur un hélicoptére apres une panne moteur ou d'autres situations
d'urgence. Une boite de transmission d'hélicoptére est congue pour permettre au rotor
principal de tourner librement dans sa direction d'origine si le moteur est en panne.

3.2. Aérodynamique détaillee du Mi  -8MTVZ2

Le Mi8MTV?2 est un hélicoptére classique doté d'un seul rotor principal tournant en sens
horaire et d'un seul rotor anti -couple.

Le fuselage de I'hélicoptere est une construction semi-monocoque solide, en métal, avec
une section transversale variable. Il se compose des parties avant et centrales, de la
poutre de queue et du stabilisateur vertical.

Le stabilisateur horizontal installé sur la poutre de queue est réglé au sol et n'est pas
contr6lé en vol. Le stabilisateur améliore la stabilité et la maitrise longitudinale et
garantit que l'autorité de commande de tangage nécessaire est disponible dans toute
I'enveloppe de vol.

Pour le décollage et l'atterrissage, I'hélicoptére est équipé d'un train d'atterrissage non
rétractable et d'une protection de queue. Tous sont équipés d'amortisseurs hydro-
pneumatiques. La protection de queue empéche le rotor de queue de frapper le sol en
cas d'atterrissage avec une grande incidence.

Le rotor principal a cingq pales crée la portance et la poussée nécessaire au vol vers
l'avant de I'hélicoptere. De plus, le rotor principal contrdle I'hélicoptere le long des axes
de tangage et de roulis. Les pales ont une forme en plan rectangulaire.
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Le rotor de queue crée la force latérale pour contrer le couple du rotor principal et est
utilisé pour le contréle du lacet. Le rotor de queue a trois pales est de type a traction
avec un pas de pale variable pour le contrdle du lacet. La rotation du rotor de queue est
entrainée mécaniquement par le rotor principal via le systeme de transmission. Le sens
de rotation est avant, bas, arriere. Le pas du rotor de queue est contrélé du poste de
pilotage par les pédales anti-couple actionnées par le (s) pilote (S).

L'hélicoptere est alimenté par deux turbo moteurs TV3-117VM. La puissance des
turbines a deux étages du moteur est transmise par deux arbres d'alimentation

principaux a la boite de transmission principale. Les moteurs sont placés audessus ce la
cabine devant la boite de transmission principale.

L'hélicoptére dispose d'un systéme de support de charges externes permettant le
transport de marchandises sous une élingue extérieure.

Ces patrticularités spéciales déterminent les caractéristiques aéodynamiques, la stabilité
et la maitrise de I'hélicoptere.

Puissance nécessaire pour le vol en palier

La puissance nécessaire pour le vol en palier dépend fortement de la vitesse. Le besoin
de puissance maximale se produit a vitesse zéro (pour le stationnaire en effet de sol) et

en vol en palier a vitesse maximale. Dans la plage de vitesse de 0 a 110-120 km/h, les

besoins en énergie pour le vol en palier diminuent a mesure que la vitesse augmente,
mais une augmentation de vitesse demande une augmentation de puissance.

Portance du rotor principal

Avec le séparateur de particules PZU éteint, la poussée libre du rotor principal est de
13200 kg, les moteurs fonctionnant en mode de décollage (3800 ch) dans I'atmosphere
standard au niveau de la mer avec des vents calmes. Dans les mémes conditions, en
mode moteur nominal (MAX LTD CRUISE) (3400 ch), la poussée est de 12040 kg.
L'activation du systeme séparateur de particules PZU réduit la poussée d'environ 200 a
300 kg.

La poussée du rotor principal varie fortement e n fonction des conditions atmosphériques
. la température de l'air libre (FAT), la vitesse et la direction du vent et la pression
barométrique a l'altitude de l'aérodrome. Cette variabilité nécessite d'effectuer un
stationnaire de vérification de sécurité avant de déclencher tout décollage pour assurer
des conditions de vol slres. Pour un décollage en effet de sol (IGE), la vérification en
vol stationnaire est effectuée a 3 m au-dessus du sol dans les aérodromes situés a des
altitudes allant jusqu'a 3000 m et a au moins 4 m au-dessus du sol dans les aérodromes
situés a des altitudes supérieures a 3000 m. La hauteur du stationnaire de vérification

de sécurité pour un décollage hors effet de sol (OGE) doit étre d'au moins 10 m.

3.3. Performances caracteristiques du Mi-8MTVZ2

La vitesse de vol minimale est de 60 km/h, avec un poids de décollage normal pour des
altitudes inférieures a 4000 m, et avec un poids maximal au décollage pour des altitudes
inférieures a 3000 m. La vitesse de vol maximale pour des altitudes inférieures a 1000 m
est de 250 km/h avec un poids de décollage normal et de 230 km/h avec un poids
maximal au décollage. La limite de vitesse diminue lorsque l'altitude augmente, jusqu'au
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plafond opérationnel. Les vitesses optimales de montée sont de 120 km/h pour des
altitudes inférieures a 2000 m et de 100 km/h pour des altitudes de 4 000 m et plus. La
vitesse de croisiere optimale est de 10 km/h au-dessus de la vitesse de montée
optimale.

Le taux de montée vertical prés du sol est de 9 m/s avec un poids de décollage normal
(systéme anti-givrage éteint) et 7 m/s avec un décollage au poids maximal sans stations
d'armes externes. L'activation du systéeme anti-givrage réduit le taux de montée de 1
m/s.

Le plafond opérationnel au poids de décollage normal sans pylbnes externe est de 5000
m (systeme anti-givrage désactivé) ou 4900 m (anti-givrage activé). Au poids maximal
au décollage, il est de 3900 m (anti-givrage hors tension) et 3600 m (anti -givrage en
marche).

L'activation du systeme séparateur de particules PZU réduit le taux de montée de 0,6
m/s.

Le montage des dispositifs de dilution des gaz d'échappement (EGS) réduit le plafond
opérationnel de 150 a 200 m et le taux de montée de 0,5 a 1 m/s.

Altitudes et vitesses de sécurité en cas de panne d'un moteur en
vol

En cas de panne d'un moteur en vol, un certain temps est nécessaire pour la détecter et
prendre des mesures correctives. Pendant ce temps, I'hélicoptére peut perdre environ
10 m d4altitude car le systtme de commande automatigue ne peut pas régler
immédiatement le moteur restant en mode de décollage. Si I'hélicoptére est a basse
altitude et a grande vitesse au moment de la panne, I'équipage doit gagner rapidement
de l'altitude, établir une attitude de vol s(re et, si nécessaire, trouver un lieu approprié

pour un atterrissage d'urgence. L'altitude est gagnée par une augmentation 10 a 15° de

l'incidence et une décélération de I'hélicoptere. Par exemple, a une vitesse initiale de vol
en palier de 130 a 230 km/h une décélération de 80 km/h peut générer un gain

d'altitude de 30 & 100 m.

Lorsque vous effectuez une approche datterrissage ou de stationnaire, une marge de
sécurité d'altitude est nécessaire pour, en cas de panne du moteur, laisser suffisamment
de temps pour effectuer un atterrissage court et corrig er toute instabilité résultant de
changements brusques de la puissance de sortie du moteur ou du contact du train
d'atterrissage avec le sol.

3.4. Détails des commandes du Mi  -8MTV2

La connexion cinématique du manche de commande cyclique avec le plateau cyclique
est décalée afin que la position neutre du manche corresponde a une inclinaison vers
l'avant gauche du plateau cyclique. Ceci est fait pour minimiser la déviation du manche

cycligue de sa position neutre en vol de croisiere. De méme, la position neutre des
pédales correspond a un pas positif des pales du rotor de queue, permettant au pilote

de maintenir les pédales dans une position proche du neutre en vol de croisiére.

Le systeme de commande du pas comprend une butée hydraulique limitant linclinaison
arriere du plateau cyclique a 2 ° 12 '. Une inclinaison supplémentaire n'est possible
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gu'avec l'application d'un plus grand effort vers l'arriére sur le manche cyclique (environ
15 kg). La butée hydraulique est activée par un micro -interrupteur de poids-sur-roue et
est congue pour protéger la poutre de queue des pales de rotor en cas de violent ou
important mouvement de la commande cycliqgue pendant le roulage de I'hélicoptere.

Le systeme de commande du lacet comprend le systeme de limitation de pas du rotor
de queue SPUUS52, maintenant l'autorité en lacet requise en vol stationnaire dans des
conditions météorologiques variables (température et pression). Dans un vol
stationnaire, la déflection nécessaire sur la pédale droite diminue lorsque la pression de
I'air ambiant augmente. Le SPUU52 ajuste automatiquement la butée variable pour
limiter le pas du rotor de queue afin d'éviter une surcharge de la transmission ou de la
poutre de queue.

3.5. Compensation et equilibrage du Mi -8MTVZ2
Compensation au sol

Quand I'nélicoptere se met en mouvement au sol, au roulage, pendant la course de

décollage et pendant les décollages et atterrissages, des phénoménes peuvent
apparaitre dans lesquels I'hélicoptére aura tendance a basculer sur le cété par rapport a
une diagonale imaginaire entre le train avant et l'une des roues de train principal, ce

phénomene est connue comme étant le renversement dynamique.

Lorsqu'il est au sol, les forces agissant sur I'hnélicoptere avec les moteurs en marche sont
la gravité, la poussée du rotor principal, la poussée du rotor de queue et les forces de
réaction au sol agissant sur les roues. Les forces de basculement pouvant entrainer un
renversement dynamique sont la poussée du rotor de queue, les composantes latérales
de la réaction au sol, les forces latérales agissant sur I'nélicoptere pendant les virages
du roulage et, en cas d'erreur du pilote, une composante de la poussée du rotor
principal. Les forces correctives sont les composantes verticales de la réaction au sol et,
en cas d'action correcte du pilote, une composante de la poussée du rotor principal.

A mesure que la poussée du rotor principal augmente, la composante verticale des
forces de réaction au sol est réduite et son effet stabilisant est affaibli. L'ajout d'un
angle de roulis raccourcit le bras de levier de cette force et réduit encore son effet
stabilisateur. Le vent de travers, la faible rigidité du train d' atterrissage, la position
elevée du centre de gravité (CG) - tous contribuent a un renversement dynamique
potentiel.

Sur une surface glissante ou inclinée avec le rotor principal tournant, I'hélicoptére peut
glisser latéralement. La probabilité d'un renversement ou d'un dérapage augmente a
mesure que la poussée du rotor principal augmente.

Pour le décollage et l'atterrissage en pente, il est préférable d'aligner I'hélicoptére le nez
face a la pente. Si ce n'est pas possible, le c6té gauche de I'hélicoptére doit étre
positionné face a la pente (de sorte que le sol coté droit soit au -dessous du sol c6té
gauche), car la poussée du rotor de queue tend a incliner I'hélicoptére a gauche.

En décollant d'une pente, augmentez rapidement le pas collectif dans la phase finale
jusqu'au moment du décollage, lors de I'atterrissage, réduisez rapidement le pas collectif
pour minimiser la durée d'instabilité sur le terrain. En cas d'augmentation brusque de
I'angle de roulis sur le sol, c'est-a-dire un début de renversement dynamique, réduisez
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rapidement le collectif pour plaquer I'hélicoptére au sol ou augmentez rapidement le
collectif pour éloigner I'h élicoptére du sol.

Tendance de /'hélicoptére au décollage

Lors d'un décollage vertical, 'augmentation de puissance appliquée au rotor principal
augmente le lacet induit par le couple si les T/min rotor sont constants, ce qui entraine
une tendance au lacet a gauche.

Si la poussée du rotor de queue n'est pas augmentée par appui sur la pédale droite au
moment du décollage, I'hélicoptére vire a gauche en raison du lacet induit par le couple.

En plus du lacet a gauche, au moment du décollage, I'hélicoptére a tendance a s'incliner
et a dériver vers la gauche sous la force de la poussée du rotor arriere dirigée vers la
droite. Ces tendances sont corrigées en ajustant la position du cyclique vers la droite
pour diriger le vecteur descendant de la poussée du rotor principal vers la gauche et
contrecarrer la poussée du rotor de queue.

Parce que l'axe de rotation du rotor de queue est en dessous du disque du rotor
principal, en vol stationnaire, I'nélicoptere est trimmé de 2 a 2,5° de roulis.

Lors de l'accélération a partir d'un stationnaire jusqu'a 30 - 35 km/h, équilibrer
I'nélicoptere nécessite de déplacer le contrble cycligue de maniere significative vers
l'avant. La déviation maximale requise est atteinte a 40 km/h.

Pour accélérer de 40/45 km/h a 90/100 km/h, | ‘équilibrage de I'hélicoptére nécessite de
ramener en arriere le cyclique par rapport a la position avant atteinte lors de
l'accélération initiale a partir du stationnaire.

Entre 100 et 130 km/h, le compensateur du cyclique est pratiquement inchangée. Au f ur
et a mesure que la vitesse augmente au-dela de 120 km/h, I'équilibrage de I'hélicoptere
nécessite d'avancer progressivement le cyclique. La déviation maximale est atteinte a la
vitesse maximale.

Ce modeéle de déflexion du cycligue en fonction de la vitesse est le résultat des
variations des moments de tangage du rotor principal et du fuselage a différentes
vitesses air.

Le décalage d'équilibre le plus important se produit lors de la transition entre une
montée au maximum de la puissance moteur (décollage) et une descente en
autorotation.

Le pas collectif requis se réduit lors de l'accélération de 0 a 100 km/h, puis augmente
progressivement a mesure que la vitesse augmente.

Compensation en roulis

Y

En vol stationnaire, I'hélicoptére est compensé en roulis de 2 a 2,5° a droite par le
cyclique.

En passant du vol stationnaire au vol vers l'avant jusqu'a la vitesse maximale, le cyclique
est compensé progressivement pour maintenir un vol équilibré. La déviation maximale
gauche est atteinte lors d'une descente en autorotation a grande vitesse.
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Compensation en lacet

La course maximale de l'arbre du rotor de queue (déviation maximale de la pédale
droite) est nécessaire lors d'un vol stationnaire car la puissance maximale du moteur est
exigée.

L'efficacité du rotor de queue augmentant avec la vitesse air, la déviation minimale du

pédalier est atteinte en vol en palier a des vitesses air de 170 a 180 km/h. L'appui sur la
pédale droite augmente a mesure que la vitesse augmente au-dela de 180 km/h.

En autorotation, les frottements dans la boite de transmission principale et la
transmission créent un couple agissant dans la direction de la rotation du rotor principal
(en sens horaire). Dans ce cas, la compensation en lacet requiert I'appui sur la pédale
gauche pour maintenir le cap.

Compensation en virages, spirales et dérapages coordonnés

L'augmentation des angles de roulis dans les virages et les spirales, ainsi que les
augmentations associées des charges G verticales, nécessitent un déplacement
considérable du cyclique vers l'arriere. Dans les virages et les spirales a gauche, le
déplacement requis est plus grand que dans les virages et spirales a droite. La réduction
des modes de puissance moteur réduit le déplacement nécessaire.

Dans les spirales, la compensation en la@t et en roulis ne changent pas de maniére
significative.

Les dérapages coordonnés sont exécutés avec la pédale dans la direction
correspondante. Les angles de roulis induits résultant de I'application de la pédale sont
corrigés par une déviation opposée du cyclique.

L'hélicoptére Mir8MTV2 a une bonne stabilité statique de dérapage sur toute la plage
des vitesses d'exploitation. Aux grands angles de glissement latéral, la déviation
opposée requise du cyclique par unité de roulis est réduite. Aux angles de roulis de 9 a
14 °, I'nélicoptére devient statiquement neutre sur I'axe latéral.

3.6. Caracteéristiques de stabilite du Mi -8MTV2

La stabilité d'un hélicoptére est sa capacité a revenir automatiguement a une attitude de
vol réguliere aprés neutralisation d'une perturbation extérieure. Elle peut étre statique et
dynamique.

La stabilité statique est la capacité d'un hélicoptére a résister aux changements de
conditions actuelles de vol (vitesse, angles d'attaque et dérapage).

La stabilité dynamique caractérise le retour de I'hélicoptere a sa position de vol de
référence. Elle est déterminée par une combinaison de stabilité statique, de
caractéristiques d'amortissement et de relation entre les oscillations des axes
longitudinal et latéral pour les conditions de vol actu elles.

Sur toute I'enveloppe des vitesses opérationnelles, le Mi8MTV2 démontre une stabilité
statique élevée en dérapage, mais faible en incidence et en vitesse air.
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Les caractéristiques d'amortissement d'un hélicoptére a rotor unique sont beaucoup plus
faibles que celles d'un avion a voilure fixe. En outre, un hélicoptere a une forte
dépendance entre les mouvements directionnels latéraux et longitudinaux.

Le comportement de I'hélicoptére apres une perturbation de I'air a un caractére oscillant
en termes de vitesse, de roulis et de tangage. L'amplitude de ces oscillations varient
avec le temps. En outre, I'hélicoptere a une tendance lente et non périodique a dériver
d'une condition de vol compensée. C'esta-dire, comme d'autres hélicopteres, le Mi-
8MTV2 mortre une instabilité dynamique acceptable dans toute la gamme des vitesses
air, y compris en stationnaire. Ceci est démontré par la durée relativement longue (deux
minutes et plus aprés que le pilote automatique soit désengagé) de maintien en vol
compensé avec les commandes de vol relachées dans des conditions d'atmosphére
calme avant que les changements d'angle de roulis atteignent 10°.

Lorsque le pilote automatique est engagé, les caractéristiques de stabilité de
I'nélicoptere s'améliorent et le pilotage devient plus facile.

37.Caract ®ristiques de8Mm¥znr vuvre du Mi

La capacité d'un hélicoptere a changer son attitude dans I'espace, a savoir sa vitesse,
son altitude et sa direction de vol, caractérise sa maniabilité. Pour effectuer des
maniuvr es [I&licoptere; @dus devez étre conscient de certaines de ses
caractéristiques particulieres.

Accélération en palier

Pour accélérer, la composante de poussée du rotor principal (propulsif) dirigé le long de
la trajectoire de vol doit étre augmentée. Pour augm enter cette force, baisser le nez de
I'nélicoptere en poussant le cyclique vers 'avant.

En raison de I'augmentation de l'inclinaison du disque rotor principal avec l'inclinaison de
I'nélicoptere, la composante verticale de la poussée se réduit et I'hnélicoptere tend a
descendre, ce qui doit étre compensé par l'augmentation du pas collectif du rotor.

Pour accélérer horizontalement au taux maximal, la puissance moteur doit étre
augmentée dans les 9 a 10 secondes jusqu'a la puissance de décollage et le tangagede
I'nélicoptére réglé a -15 a -20°.

Tout en accélérant a puissance moteur constante, maintenir le niveau de vol en
réduisant simultanément lI'angle de tangage de I'hélicoptere. Le temps d'accélération au
taux maximal de 60 a 220 km/h est de 26 a 36 sec. L 'accélération maximale possible est
de 6-9 km/h par seconde.

Décéleration en palier

Pour ralentir en vol en palier, augmenter I'angle de tangage de I'hélicoptére et réduire le
pas collectif.

Pour décélérer en palier au taux maximal a partir des vitesses proches du maximum,
augmenter l'angle de tangage de I'hélicoptére de 10 a 15° en 8-12 secondes et réduire
simultanément le pas collectif pour maintenir l'altitude. Le pas collectif devrait étre

réduit de 2,5 a 3° seulement sur l'indicateur de pas collectif.



DS

Pendant la décélération, maintenir le niveau de vol en contrélant I'angle de tangage et
lorsque la vitesse minimale est approchée en fin de décélération, augmenter la
puissance du moteur et réduire I'angle de tangage de I'hélicoptére. Le temps moyen de
décélération horizontale de 220 a 60 km/h au taux maximal est de 28 sec.



B "
sepdbh esbbi
Vet AT CLII0S

et

VBT

shaadilidliie s




DS

4HJ OJ MDN<ODJ ANSRGSSIONF NOOH@ ? @

Ce chapitre contient les descriptions des moteurs et des systémes connexes, l'unité de
puissance auxiliaire (APU), le systeme d'entrainement, le systeme de refroidissement
d'air.

4.1. Moteurs et systemes connexes

La motorisation de I'hélicoptere Mi-8MTV2 se compose de deux turbo moteurs TV3
117VM. Les moteurs sont installés sur le pont du fuselage dans une nacelle commune
avec le ventilateur du refroidisseur d'huile du systéeme de refroidissement d'air.

Fig. 4.1. Schéma et installation du moteur sur le Mi -8MTV2
Les moteurs sont parall | es ° |1 6daxe longitud
inclin®s vers | e bas en direction de | 6avan
horizont al de r ®f ®r ence du fdessneteuessges connectéar br e

via une roue libre a la transmission principale qui transmet la puissance au rotor
principal, aux générateurs de courant alternatif, au rotor de queue et aux accessoires.

L'utilisation d'un systeme a deux moteurs augmente la sécurité opérationnelle car un
moteur peut fournir une alimentation suffisante pour un vol controlé en cas de panne de
l'autre.

Fig. 4.2. Schéma du groupe motopropulseur (vue latérale)

1. Entr ®e dobéair du mote 3. Ventil ateur de refro

particules 4. Turbomoteur TV3-117VM

2.Démarreur pneumatique et réducteur des 5. Boite de transmission principale VR 14
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accessoures. 6 . Arbre doéentrainement

Performances du TV3 -117VM, voir dans la table 4.1

Table 4.1

N° Performance caractéristiqgue Valeur
1 sens de rotation des turbines Gauche
2 Poids du moteur 285(+5.7) kg
3 Dimensions

longueur 2055 mm

largeur 650 mm

hauteur 728 mm
4 Plage de température de l'air pour le démarrage du moteur

a l'altitude de 0 m -60€é+60A]

a l'altitude de 4000 m -60é+30A]
5 Temps de mise au ralenti aprés avoir appuyé sur le bouton de 60 s

démarrage (pas plus)

6 Carburant T-1,TS-1 (en Russie)
7 Huile B-3V (en Russie)

Paramétres de performances générales du TV3 -117VM
Spécifications du moteur a différents réglages de puissance (pour ISA) voir table 4.2

Table 4.2
PUISSANCE A % T/Min PTIT - °C
Réglage de L'ARBRE - 3 0
pu?ssgnce SANS AVEC o iziE/E: Nr SANS AVEC
PSS PSS
PSS pss | SANSPSS| heq
MAX EVALUEE 2200 2100 97.7 97.7 92 - 94% 920 915
DECOLLAGE 2000 1900 96.6 96.6 92 - 94% 890 885
MAX LTD o
CROISIERE 1700 1700 95.0 95.5 93-97% 845 855
LTD CROISIERE 1500 1500 93.9 94.4 93-97% 815 825
CROISIERE 1200 1200 92.0 92.5 93 -97% 770 780
RALENTI 200 200 45 -70% 780 780

REMARQUE. 1. Les valeurs sont affichées avec et sans systeme de séparateurs de particules (PSS) installé
2. PTIT - Température d'entrée de la turbine de puissance

3. N17i T/Min turbine

4. Nr i T/min rotor principal

5. Quand un moteur est en panne, le contréleur de moteur augmente automatiquement la puissance du
moteur restant au MAX admissible. Ce mode MAX admissible ne peut pas étre actif sur les deux moteurs
simultanément

Autrement dit, un moteur ne peut étre réglé sur la puissance MAX admissible que si I'autre est en panne,
I'équipage ne peut en aucun cas régler les deux moteurs simultanément sur ce mode de fonctionnement.
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TV3-117VM - Vitesse de ralenti et Température de démarrage maximale (Fig. 4.3)
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Example: Enter the graph from the bottom,

using the reported ambient temperature.
Ambient Temperature: +41°F
N1 Minimum = 72%
N1 Maximum = 76%
PTIT Maximum = 745° C
Fig. 4.3. Vitesse N1 de ralenti et Température de démarrage maximale
Les systémes du moteur se composent de:

Systeme de séparation des particules aux entrées d'air
Systeme de dégivrage moteur

Systeme carburant moteur

Systeme de lubrification moteur

Systemes d'allumage et de démarrage

Commande d'ajustement moteur

= =4 -4 _-a_-9_-19

Les moteurs disposent d'un systéme de régulation intégré assurant la commande de la
vitesse du rotor principal et synchronisant la puissance des deux moteurs. lIs possedent
des commandes automatiques et manuelles des gaz. lls peuvent fonctionner
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indépendamment pour permettre le décollage et le vol avec un moteur inopérant en cas
d'urgence.

4.1.1. Systeme de séparation des particules aux entrées d'air ("PZU")

Le systeme de séparation des particules (PSS) ou le dispositif de protection contre la
poussiere (DPD) "PZU" protege I'entrée du moteur au roulage, décollage et atterrissage
sur les pistes datterrissage non préparées et dans les environnements sableux ou
poussiéreux. En outre, le systeme assure le chauffage électrique de l'air de systeme de
dégivrage.

Le systeme se monte a l'avant du moteur, a la place du cbéne d'entrée d'air. Chaque
moteur possede un systeme séparateur de particules indépendant. Le systeme
commence a fonctionner dés que de l'air est fourni a I'éjecteur par I'ouverture de la

vanne de régulation de débit.

Lorsque ce syst me est en fonctionnement, | 0
conduits d'entr®es dbéair (edparticulésale foussieteeversc e nt r
S
[

z
|

|l a surface arri re du dme (2) d'"o»% el l es

chicanes de s®paration (4). La majeure part

par | e conduit doéent néehargk deapoussiefeBert aspitedamsla con't

conduite do® ection de poussi re (5) et ®vact
0 3) (4)

Fig. 4.4. Schéma de fonctionnement du systémes de séparation de particules

Le systeme de dégivrage PZU utilise une combinaison d'air ¢aud et de chauffage
électrique pour dégivrer divers composants de I'hélicoptéres. Les éléments a air chaud
du systeme de dégivrage PZU sont allumés en méme temps que le systéme de
dégivrage du moteur.
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4.1.2. Systeme de dégivrage moteur
Voir 7.4.3
4.1.3. Systeme carburant moteur

Le systeme de carburant moteur fournit et contrdle le flux de carburant vers la chambre
de combustion, commande les ailettes de guidage et les valves de décharge d'entrée
d'air du compresseur et arréte le moteur en cas de survitesse de la turbine de
puissance. Les composants du systéme carburant montés sur le moteur comprennent le
contrble carburant, I'assemblage buses collecteur, la pompe de gavage, la valve de
purge, les filtres et la vanne de coupure d'urgence de carburant. Le systéme alimente la
pompe de gavage qui augmente la pression du carburant au niveau requis et alimente
le filtre principal. Celui-ci alimente en carburant filtré I'entrée du contréle carburant. La
pompe haute pression du contréleur de carburant augmente la pression du carburant.
Le contréleur mesure le débit et envoie le carburant au travers de la vanne de purge
dans les anneaux de démarrage et principaux de l'ensemble buses collecteur. Les
infiltrations de carburant au travers des joints d'étanchéité passent par les lignes du
systéme de drainage vers I'éjecteur qui les décharge dans le tuyau d'évacuation. Le
carburant drainé de la chambre de combustion et de la soupape d'admission d'air atteint
la valve de purge du carburant qui I'envoie au réservoir de drainage sur le c6té gauche
du fuselage.

Alimentation du carburant au démarrage

Pour commencer a alimenter le moteur en carburant, allumer les pompes a carburant,

ouvrir les vannes d'arrét incendie moteur et la vanne d'arrét de la nourrice de service,
tourner la poignée d'accélérateur a gauche et régler le levier d'arrét moteur (FSL) sur la

position OPEN (en avant). Pendant le démarrage du moteur, le carburant alimente les
buses de démarrage. L'air est fourni aux buses de carburant principales pendant le
démarrage du moteur pour améliorer la pulvérisation du carburant de démarrage.

Lorsque N1 atteint une vitesse suffisante, le carburant commence a s'écouler dans les
buses principales de carburant.

Fonctionnement stab e

Le régulateur N1, le compensateur anti affaissement, le régulateur moteur et le limiteur
de température contrélent automatiquement le flux de carburant dans la chambre de
combustion pendant les opérations en régime permanent. Chaque élément affecte le
flux de carburant uniguement pendant des conditions spécifiques. Le régulateur de
T/mn N1 contrdle le débit de carburant au ralenti. Le compensateur anti affaissement
ajuste le flux de carburant aux modes de puissance de fonctionnement, du ralenti de vol
au deécollage limité. Cela inclut les descentes a pas nul. Le systeme de régulateur
moteur et le limiteur de température des gaz contrélent le débit maximal de carburant a

la puissance limitée de décollage et de décollage.

Fonctionnement du limiteur de tempé rature

Lorsque la température des gaz d'entrée de la turbine de puissance atteint 985 +5 ° C
(1796-1814 ° F), le limiteur de température commence a envoyer des signaux a
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l'actionneur de limitation de température (IM -47). Le voyant d'alerte RT GAUCHE (ou
DROITE) ON sur la console coté gauche du pilote commence a clignoter. Au fur et a
mesure que la température continue d'augmenter, la durée du signal et la fréquence de
clignotement du voyant d'alerte augmentent également. Il en résulte une augmentation
de la dérivation de carburant de la chambre de combustion des gaz par l'intermédiaire
de l'actionneur du limiteur de température, diminuant la quantité de carburant
alimentant la chambre de combustion. Les limites de température du gaz a tous les
réglages de puissance se situent entre 980 et 990 ° C (1796 et 1814 ° F). La commande
de carburant comprend un distributeur a tiroir qui bloque I'actionneur si le limiteur de
température tombe en panne. Si le limiteur de température envoie un faux signal
constant ou un signal de température trés élevée a l'actionneur, le distributeur a tiroir
débraye l'actionneur lorsque le RPM N diminue a 85 + 1%

Fonctionnement du systeme de contréle du compresseur

Les ailettes variables de guidage d'entrée d'air (VIGV), les ailettes de guidage variables (VGV) et deux
soupapes de purge d'air maintiennent les parameétres de performance du moteur et la marge de stabilité.
Le contréleur des ailettes de guidage dans la commande carburant actionne le systeme de commande du
compresseur en foncion de la dérivée (corrigée) du régime N1. Pendant le démarrage du moteur, lorsque
le régime N1 est inférieur a 81%, le VGIV et le VGV sont réglés contre la butée supérieure (fermée) a un
angle de 27 a 28,5 °. Lorsque le régime N1 atteint 81%, les ailette s de guidage commencent a s'ouvrir
proportionnellement au débit. Lorsque le régime N1 atteint 100%, les ailettes de guidage sont réglées sur
un angle de 0°. Lorsque N1 dépasse 102%, les ailettes de guidage sont completement ouvertes contre la
butée inférieure a un angle de -3 £ 0,5°. L'inversion du réglage de l'ailette de guidage se produit de la
méme maniére quand le régime N1 diminue jusqu'a la fermeture des aubes a un régime N1 de 81% . Le
contréleur de décharge d'air exploite les soupapes de décharge dair du septieme étage du compresseur.
Pendant le démarrage du moteur et le fonctionnement a faible régime, la pression du carburant maintient
les soupapes ouvertes. Lorsque le régime N1 est compris entre 84 et 87%, (réglage VGV de 22 °), le
contrdleur de décharge d'air détourne le carburant vers la conduite de vidange et les vannes se ferment.
Les vannes s'ouvrent pendant la décélération du moteur de la méme maniére.

REMARQUE. Sur les moteurs TV-A17VM, les ailettes de guidage variables sont réglées sur unangle de -
6.5 ° lorsqu'elles sont complétement ouvertes.

Fonctionnement du régulateur du moteur

A. BoucLENI1. La boucle N1 du régulateur moteur empéche la survitesse du compresseur
en réduisant le débit de carburant vers la chambre de combustion lorsque le régime
maximal prédéfini est atteint. Le systeme utilise les entrées du transmetteur de régime

N1 monté sur la boite d'accessoires moteur, les valeurs de pression d'un transmetteur
de pression monté dans la cabine de chargement et les valeurs de température de la
sonde de température d'entrée du moteur pour surveiller et corriger la limite N1

maximale. L'actionneur du limiteur de température (IM -3A) contrdle la réduction
d'alimentation en carburant.

B. BoucLeENZ. La boucle N2 active I'arrét automatique du moteur en cas de survitesse de
la turbine de puissance (118 + 2%). La boucle N2 utilise I'entrée d'une paire de
transmetteurs de N2 montés dans le carter du support arriere pour déterminer la vitesse
N2 réelle. La vanne de coupure d'urgence de carburant coupe l'alimentation de
carburant dans la chambre de combustion et le moteur s'arréte si la vitesse N2
maximale est atteinte.
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REMARQUE. Les moteurs TV317VM utilisent un systeme de régulation moteur ERD-3VM. Sur les
hélicopteres Mir8MTV2 équipés de ces moteaurs, un circuit d'augmentation de puissance est inclus dans le
régulateur pour permettre une puissance maximale pour le décollage d'urgence sur un seul moteur.

Extinction Moteur

Le déplacement du levier de coupure de carburant dans le poste de pilotage jusqu'a la
position STOP (plein arriere) arréte le moteur en fermant la vanne d'arrét de la
commande de carburant. Cela dévie le carburant vers la conduite de vidange, arrétant

I'alimentation de la chambre de combustion
Interrupteurs d'alimentation en car burant

Les interrupteurs et les indicateurs du systeme d'alimentation en carburant sont situés
sur la console centrale (voir la Fig. 7.7). Le panneau comprend des interrupteurs pour
les vannes de carburant et les pompes de transfert. Le fonctionnement du systéme
d'alimentation en carburant est décrit dans le chapitre systeme d'alimentation en
carburant.

Commande de puissance

Le fonctionnement conjoint des moteurs est commandé par la poignée rotative de
l'accélérateur sur les manches collectifs pilotes ou copilotes. Les moteurs sont
commandés individuellement par les leviers de commande de puissance moteur du
pilote (ECL). Si un moteur tombe en panne lorsque les moteurs fonctionnent a des
réglages de puissance audessus du ralenti, tant que le pas collectif reste inchangé, le
compensateur d'affaissement s'engage et améne automatiquement le moteur en
fonctionnement au réglage de puissance MAX (ou d'urgence) pour maintenir la vitesse
du rotor principal. Si les systemes de commande automatique tombent en panne, le
réglage de puissance moteur peut étre commandé par le réglage manuel de la poignée
d'accélérateur du pas collectif et les leviers de commande de puissance moteur pour
maintenir le régime du rotor principal.

A. POIGNEE ROTATIVE MANMEE COLLECTIF Avec la poignée d'accélérateur tourné vers la
position pleine gauche et le manche collectif en position complétement basse , les
moteurs fonctionnent au ralenti sol. Une butée de ralenti est incorporée dans la liaison
des gaz pour éviter une fermeture accidentelle des gaz. La rotation de la commande de
l'accélérateur en position ouverte compléte (en sens horaire) permet aux systemes de
commande du carburant moteur de maintenir le régime rotor p rincipal constant



Avec la poignée d'accélérateur toute a droite et le collectif vers le bas, les moteurs

fonctionnent au ralenti vol. Les réglages de puissance plus élevés sont commandés en
augmentant le pas collectif. A un pas de rotor de 12° et plus, les moteurs fonction nent a
la puissance de décollage limitée, avec un débit de carburant maximal contrélé par le
régulateur du moteur et le limiteur de température du gaz .B. LEVIERS DE PUISSANGBOTEUR
(ECL). Les ECL (% + ®®QRRUD) en Russe) modifient les réglages de la poigrée de
commande N1 (accélérateur) de la puissance minimale a la puissance maximale
séparément pour chaque moteur. lls sont utilisés pour commander le réglage de la

puissance du moteur lors du test au sol et dans des conditions de vol spéciales telles
gue la panne du systeme de contrdle moteur ERD-3VM, la formation a I'atterrissage
avec un moteur éteint (pour refroidir le moteur éteint, non nécessaire dans le jeu). La

position normale des ECL se trouve dans les crans centraux. Les moteurs peuvent étre

amenés a la puissance de décollage en déplacant les leviers de puissance moteur aux
réglages maximaux.

C. SURPUISSANCE DE SEc@8 Dans les hélicoptéres équipés de moteurs TV3117VM, un
circuit de surpassement du limiteur de puissance est inclus dans le régulateur moteur.
Le circuit réinitialise le réglage N1 maximal du régulateur pour permettre au moteur de
fournir une puissance maximale supérieure (+ 0.8-1% N1: le limiteur augmente la limite
supérieure de 0.8-1%), la puissance maximale résultante du moteur en fonctionnement
sera augmentée 200 cv (+ 200 cv au réglage de puissance de décollage). Le pilote peut
activer le circuit de surpuissance de secours en mettant les interrupteurs EMERG POWER
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LH (RH) du panneau de commande du régulateur moteur sur les positions ON (haut).
Lorsqu'il est activé et que I'un des deux moteurs est défaillant, le voyant d'alerte EMERG
PWR LH (ou RH) ENG dwpanneau d'alerte du pilote s'allume.
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Synchronisateurs de puissance moteur

Les commandes de carburant sont reliees par des synchroniseurs d'alimentation pour
équilibrer le fonctionnement conjoint des moteurs. Les synchroniseurs de puissance
mesurent et comparent la pression de sortie du compresseur des deux moteurs. Le
moteur avec la pression de refoulement inférieure (le moteur entrainé) recoit plus de

débit de carburant ce qui augmente le régime N1. Cette action entraine également une
augmentation du régime N1 du moteur avec la pression de sortie de compresseur plus
élevée (le moteur entrainant). Le compensateur d'affaissement du moteur entrainant

réduit alors le débit de carburant et donc le régime du moteur entrainant. Les

synchroniseurs de puissanceet les compensateurs d'affaissement des deux moteurs se
contrebalancent I'un l'autre jusqu'a ce que la pression de sortie des compresseurs des
deux moteurs soit égale. Le synchroniseur d'alimentation n'affecte que le flux de

carburant du moteur entrainé, alors que le compensateur d'affaissement agit sur le
moteur entrainant. Si le régime du rotor principal dépasse 107%, la vanne de coupure

du synchroniseur de la commande du carburant moteur déconnecte le synchroniseur de
puissance du moteur entrainé. Le moteur entrainé chute alors au ralenti alors que le
moteur entrainant continue a fonctionner a puissance maximale. Pour régler et
maintenir le bon régime M/R si le synchroniseur de puissance se désengage, le pilote
doit agir sur le pas collectif, la poignée de commande de l'accélération, ou I'ECL.

4.1.4. Systeme de lubrification moteur

Le systeme d'huile du moteur assure la lubrification, le refroidissement et la ventilation
des supports de roulements moteur, des entrainements, des boites de transmission et
d'autres parties mobiles du moteur. Chague moteur possede un systéme d'huile
indépendant et autonome.

Description

Le systéeme d'huile du moteur est entierement automatique dans son fonctionnement. Il

comprend un réservoir d'huile avec des dispositifs de désaération et des niveaux de
contrble, une zone de tranquilisation et un reniflard de ventilation, un refroidisseur

d'huile avec un détecteur de limaille, un capteur de pression, un limiteur de pression et
des vannes de coupure, des filtres et des canalisations. Desvannes de vidange sont
prévues pour vidanger le réservoir d'huile et le refroidisseur. La pression pour la
lubrification du moteur et la récupération de I'huile de retour est fournie par une pompe

intégrée avec vannes de régulation de pression et d'arrét, et par une pompe séparée qui
récupere I'huile du carter d'accessoires moteur. Le refroidissement de I'huile moteur est
assuré par un radiateur d'huile avec thermostat. L'huile chaude alimente le radiateur
d'huile a partir de la section de récupération de la pompe a huile. L'huile refroidie est
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renvoyée dans le réservoir d'huile. Si la température de I'huile sortie du moteur est
inférieure a 50 ° C (122 ° F), le thermostat s'ouvre et I'huile est déviée directement sur
la ligne de retour. La circulation d'air pour le radiateur est fournie par une turbine de
ventilation entrainé par la transmission principale. Le ventilateur est alimenté tout le
temps que le moteur fonctionne, aucune commande supplémentaire n'est requise.

Plage de fonctionnement du systeme d'huile du moteur, voir table 8.8
4.1.5. Systemes d'allumage et de démarrage

Procédures de démarrage de I'APU et des moteurs principaux, voir9.3.

Les moteurs TV3117VM sont démarrés par la turbine de démarrage S\-78B, alimentée
en air comprimé par I'APU, qui commence a faire tourner le rotor du compresseur. La
turbine de démarrage sert a la rotation moteur et au faux démarrage.

Le systeme d'allumage et de démarrage comprend les composants suivants :

Turbine de démarrage SV-78B,

Excitateur d'allumage Sk22-2,

SR26P3 allumeurs (deux),

Boitier de commande de démarrage APD78A (un pour chaque moteur)
Protection, multiplexage, contrble et équipement de génération de signal.

e

La turbine de démarrage, I'excitateur d'allumage et les allumeurs sont installés sur les
moteurs. Les équipements de commande de démarrage, de protection, de multiplexage,
de contrdle et de génération de signaux sont installés séparément dans I'hélicoptere.
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Fig. 4.5. Panneau de command e de démarrage moteur

Lors du démarrage des moteurs TV3117VM, allumez les disjoncteurs START ENGINES
"START" et "IGNIT" (8 An,pr OEOe A hd A O Oe ARt "6 A n, ¥). Réglez le
sélecteur MODE (8 An, gppn® | OL"yBbr le panneau de commande du démarrage
moteur sur la position START (haut) et réglez le sélecteur MOTEUR § A n, qp} "0 6 E
n + A"EPour correspondre au moteur démarré (droit ou gauche).

Pour effectuer une rotation moteur ou un faux démarrage, réglez le sélecteur MODE
("6 An gpin® | Od"pSur la position CRANK (bas). Un faux démarrage s'effectue avec
la vanne de coupure carburant ouverte, le levier darrét de carburant plein avant
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(ouvert) et la pompe d'appoint du réservoir nourrice du carburant allumée. Une rotation
est effectuée comme un faux démarrage, sauf que le levier d'arrét du carburant est
maintenu en position arriere (fermé).

La séquence de commande de démarrage est activé en appuyant sur le bouton START
("8 A n, o) @ peut étre interrompu manuellement a tout moment en appuyant sur le
bouton-poussoir ABORT START (1t 6 Ot. & A n, ") Quk le panneau de commande
du démarrage du moteur.

Le voyant AUTO IGNITION ON (A E cb] YR @0 Y £"d Fallume pour indiquer que le
cycle de démarrage est en cours. Il est controlé par le boitier de commande de
démarrage du moteur. Le voyant STARTER ON (' dbAt cbdAta | do’Aatlume quand
une pression d'air suffisante alimente le démarreur.

Si le moteur n'a pas atteint un régime N1 (compresseur) de 55% dans les 55 secondes,
le cycle de démarrage est automatiquement annulé.

4.1.6. Commande d'ajustement moteur

Le systéme de commande moteur comprend un réglage manuel pour le régime N2. Le
pilote introduit des changements de trim avec l'interrup teur INCR-DECR sur le collectif

. Le commutateur est de type a trois positions et est maintenu en
position INCR (haut) pour augmenter la vitesse de la turbine de puissance ou vers le bas
sur la position DECR pour la diminuer. La plage de réglage de I'ajustement est de 91 +
2% a 97 + 2 -1%. Les leviers de puissance moteur et le réglage manuel sont utilisés
pour controler les moteurs pendant le test du moteur et pendant les conditions de vol
spéciales (par exemple, une panne moteur) pour ajuster le régime M/R a 95%.

4.2. Groupe auxiliaire de puiss  ance

L'unité de puissance auxiliaire A9V (APU) fournit de I'air comprimé pour faire tourner
les rotors du compresseur du moteur principal TV3-117VM pendant son démarrage. Elle
peut également étre utilisée pour fournir une alimentation de 27 V cc aux syst emes
électriques a bord au sol et en vol si les générateurs tombent en panne. L'APU dispose
de son propre systeme de contréle de carburant, d'huile, de régulation, de démarrage -
générateur et d'allumage. Elle se compose d'un compresseur de type centrifuge, d'une
turbine axiale a un seul étage, d'une chambre de combustion en forme d'anneau, d'une
tuyére d'échappement, d'un boitier d'entrainement et d'un réservoir d'huile intégré.
L'APU est monté dans le compartiment arriere de la nacelle. Elle est séparée du
compartiment de la transmission par une cloison pare-feu latérale.



Fig. 4.7. Al -9V vue en coupe

La séquence de démarrage est automatisée et contrélée par le boitier de commande de
démarrage APD9V (situé dans le compartiment radio), qui génére les signaux de
commande pour activer et désactiver les éléments du systeme en fonction de la
séquence programmee.

Commandes du boitier de contréle de démarrage de I'APU :

1 Démarrage au sol de I'APU,

1 Fauxdémarrage de 'APU,

1 Cycle de rotation de 'APU,

9 arrét a tout moment de 'APU pendant le démarrage, faux démarrage ou
1 rotation.

Les circuits de démarrage de A9 V. s on
Al GNIOTANm(dlpt a] Aet'® AAdD
disjoncteur droite .
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Fig. 4.8. Panneau de commande et disjoncteurs de 'APU

Le systeme de démarrage est activé par le commutateur STARFCRANKFALSE START
("6 AnpnOl OxGhdOy ? ® A n, ¢f), Bs boutons poussoirs START (B A n, @) et
APU OFF (E ? O.(A @OE") du panneau de commande de démarrage APU.

La température des gaz d'échappement de I'APU est affichée par la jauge APU EGT

("dd Y n,.0etA & D). HEa pression dans le conduit principal de I'APU est affichée par la
pression d'air APU("OAE & 6 OPZ A

Les voyants du panneau de commande de démarrage de I'APU sont APU OIL PRESSURE

NORMAL (OAE.& A 6yAL + Y)AAPU RPM NORMAL (' a ) t | bR & Y)let APU
OVERSPEED["a ] &t | R 6 O'% &

Lorsque la séquence de démarrage est activée, le voyantAPU AUTOSTART & E o], Y. A b

EO6HBEAY") s' all ume.

4.3. Systeme de transmission

La transmission principale VR14 est montée au dessus de la plateforme centrale du
fuselage. Ses supports de fixation s'attachent sur quatre points au fuselage. La
transmission est essentellement une boite de réduction congue pour transmettre la
somme de puissance des deux moteurs TV3117VM au rotor principal, au rotor de
queue, au ventilateur de refroidissement d'huile et aux accessoires (deux pompes
hydrauliques, deux générateurs a courant alternatif, deux tachymetres a rotor et un

compresseur d'air ) a un régime réduit et réglable. Le systéme de transmission
comprend :

La transmission intermédiaire,

La transmission de rotor de queue,

Les arbres d'entrainement de la transmission,
Le systéme de frein de rotor

E R E

La boite de transmission principale comprend des embrayages a rouelibre permettent
une d®connexion rapide doéun ou des deux
ainsi continuer a voler en toute sécurité sur un moteur ou effec tuer un atterrissage en
autorotation en cas de panne totale.

mot e
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Des détecteurs magnétiques de limaille et des voyants d'avertissement sont prévus pour
contrbler l'accumulation de copeaux métalliques dans le systeme dhuile de
transmission. Une sonde de température et un capteur de pression dhuile sont
incorpores.

7
Fig. 4.9. Systéme de transmission
1. arbre d'entrainement du refroidisseur d'huile, 5. Section terminale de
2. Boite de transmission principale VR 14, rotor de queue,
3. arbre de transmission du rotor de queue, 6. Réducteur du rotor de queue,
4. Boitier d'engrenage intermédiaire, 7. Arbres du moteur TV3-117VM,

8. Ventil ateur de refroi

Le boitier d'engrenage intermédiaire c
rotor de queue de 4
stabilisateur vertical.

ge |
A pour correspond

Le réducteur du rotor de queue est congue pour le faire tourner au régime requis. La
derniere section de l'arbre d'entrainement du rotor de queue est couplée a la bride
d'entrée du réducteur du rotor arriére. Le moyeu du rotor arriere est monté sur la bride
de sortie du réducteur du rotor arriére. Le pas du rotor de queue est changé par la tige
de commande, située a l'intérieur de l'arbre de sortie.

Les arbres de transmission comprennent l'arbre de transmission du rotor arriere et
I'arbre d'entrainement du ventilateur.

L'arbre d'entrain ement du rotor arriere est congcu pour transmettre le couple de la
boite de transmission principale au rotor de queue via la boite de transmission
intermédiaire et le réducteur du rotor de queue. La boite de transmission principale et la
boite de transmission intermédiaire sont reliées par la section horizontale de l'arbre de
transmission du rotor arriére. La boite de vitesses intermédiaire et le réducteur du rotor

6angle de | 6arbre
re - I
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de queue sont reliées par la partie arriére inclinée de I'arbre d'entrainement du rotor de
gueue logé a l'intérieur du stabilisateur vertical.

L'arbre d'entrainement du ventilateur du refroidisseur d'huile transmet le couple de la
transmission au ventilateur du refroidisseur d'huile. L'arbre d'entrainement est boulonné
a la bride décalée a l'avant de la transmission. Il se connecte au ventilateur du
refroidisseur d'huile par un arbre cannelé.

Le frein de rotor réduit le temps nécessaire a l'arrét du rotor principal. Il est
également utilisé pour bloquer la transmission lorsque I'hélicoptére est stationné et
pendant les opérations de maintenance.

Fig. 4.10. Levier de commande de frein rotor

Le frein du rotor se compose d'un tambour et de machoires montés sur l'arbre de sortie
du rotor de queue de la transmission principale. Le frein est actionné par une liaison par
cable a partir du levier de commande du frein du rotor situé a droite du siege du pilote.

4.4. Systeme de refroidissement a air

Le systeme de refroidissement par air comprend I'ensemble ventilateur du refroidisseur
d'huile, les lignes de distribution et les carénages de refroidissement. Le ventilateur du
refroidisseur d'huile refroidit les radiateurs d'huile moteur et d'huile de transmission, les
générateurs a courant alternatif, les pompes hydrauliques et le compresseur d'air. Le
ventilateur du refroidisseur d'huile est monté sur la partie arriere du compartiment

moteur dans une nacelle commune. Le ventilateur de refroidissement d'huile recueille de
I'air par l'intermédiaire d'une entrée d'air dédiée.

65
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Fig. 4.11. Ventilateur de refroidi sseur d'huile

Le ventilateur refroidit I'nuile moteur et transmission en soufflant de I'air directement a

travers les radiateurs d'huile. L'air chaud sort du compartiment de transmission par un
carénage d'échappement a l'arriere des radiateurs d'huile. Le reste de l'air traverse les
carters de protection sur des lignes flexibles pour refroidir les générateurs, les pompes
hydrauliques et le compresseur d'air.
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