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SOMMAIRE

e

Parmi les problémes vibratoires que risgue de

““““ un avion en vol, i'instabilité aéroélastique de
flottement apparait comme 1'un des plus violents. Le
phénoméne a pour origine 1'interaction entre le mouvement

vibratoire de la structure et 1'écoulement de 1'air.

L'objectif principai de ce travail est de résoudre les
équations régissant ce phénoméne aéroélastique. Pour ce
faire, Nous utilisons deux formulations différentes des

équations: la formulation Américaine et la formulation
Anglaise.

Pour rendre possible la résolution sur
micro-ordinateur, nous appliquons la technique de

condensation statique de Guyan et le principe de Ila

superposition des modes propres naturels avec une matrice

modale tronquée.

Les forces aérodynamiques instationnaires agissant sur

la structure d'avion sont coterminées grace a la théorie de

la surface portante.

Des méthodes de résolution itératives et semi
graphique basées sur des résolutions de problémes aux valeurs

propres complexes sont développées.

Les résultats obtenus en appliquant le code numérique
développé, sur micro-ordinateur, a des structures d'avion,
sont satisfaisants. Le procedé iteratif est plus efficace que
le procédé semi-graphique, par contre la formulation Anglaise
offre une analyse plus compléte du phénoméne de fiottement

que la formulation Américair:=
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INTRODUCTION

Les problémes aéroélastiques n'existeraient pas si les

structures, en particulier celles des avions, étaient

parfaitement rigides. Hélas, elles ne le sont pas; il en
résulte, en présence d'un écoulement, une interaction

mutuelle entre les forces d'inertie, élastiques et

aérodynamiques. L'aéroélasticité est la science consacrée a

1'étude de cette interaction et a son influence sur la

conception d'un avion. Le souci majeur des aéroélasticiens

est de détécter ces phénoménes et de s'assurer gqu'ils ne se

produisent pas dans le domaine opérationnel de 1'appareil.

Le flottement (en anglais FLUTTER) est probablement le
plus complexe, et potentiellement le plus désastreux de tous
les phénoménes aéroélastiques. Il se déclenche sans prévenir,
avant gu'aucun indice n'ait permis au pilote de déceler
1 'approche de la vitesse critique. La rapidité avec laquelle
s'amplifie la vibration varie selon le cas, mais souvent,
elle est telle que la rupture survient avant que le pilote
ait eu le temps de réduire la vitesse pour quitter le domaine
G instabilité. Dans ce cas les aéroélasticiens (1,2,3,4,5...1

emploient le mot “explosif” pour donner une idée de la

gsoudaineté du phénomeéne.

Le premier incident aérospatial dont la cause a éte
attribuée au flottement s'est produit sur un “Handley 0/400"
en 1917 [6]. Les recherches menées, surtout depuis la seconde

guerre mondiale, ont permis de mieux comprendre ce phénomeéne

complexe resté longtemps obscur. Aujourd 'hui, on le définit

comme étant une autoexcitation dynamique d'une structure

élastique, produite par des forces aérodynamigues.

Beaucoup de structures sont assujetties a ce type

d'instabilité; nous citons les rotors d'hélicopteéeres, les

turbomachines, les qratte—ciel, les ponts etc... Cependant,
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dans le présent travail, nous nous intéressons au flottement

se produisant sur des structures d'avion uniquement.

La plus populaire, car trés instructive, fagon
d'introduire le sujet du flottement est une plaque plane
plongée dans un écoulement stationnaire, sur lagquelle les
rigidités flexionnelle et torsionnelle sont idéalisées par
des ressorts. PINES [4] utilisa ce systéme pour donner une
description élémentaire, mais remarquable, sur la fagon dont
certains paramétres tels que le centre de gravité et le
centre aérodynamique peuvent avoir un effet salutaire ou
préjudiciable sur une classe de flottement connue sous le nom
de "Flottement Binaire”. Ce qui ressort de cet exemple c'est
sa simplicité pédagogique; c¢'est pourquoi, la plaque plane a
stimulé un intérét universel dans les institutions
académiques. ASHLEY et BISPLINGHOFF [3] y ont apporté une
légére amélioration en prenant une aérodynamique gquasi-

stationnaire.

Il existe plusieurs types de flottement, nous citons:
- La divergence ou flottement a fréquence nulle.

- Le flottement de décrochage qui se produit lorsqu’'il y a
décollement de la couche limite, en particulier a un grand

angle d'incidence.

- Le flottement des modes couplés (a ne pas confondre avec la
résonance) dans lequel les fréquences des oscillations de

deux ou plusieurs modes convergent vers une méme valeur

provoquant ainsi l1'instabilité de la structure. Ce type de

flottement est le plus fréquent [1], c'est pourquoi nous nous

y intéréssons particuliérement.

Dans le passé, la prévention contre le flottement
reposait sur des reéegles empiriques; tout d'abord, on se
concentrait uniquement sur le dimensionnement statique de
l1'avion [8)]. Afin de se conformer aux réglementations
aéroélastiques, les constructeurs effectuaient des contréles

rudimentaires. Ceux-ci ont 6té limités, la plupart du temps,



au flottement binaire, a l'idéalisation barre de la structure

A une représentation bidimensionnelle sous forme
si la vitesse de flottement s'avérait

et parfois,

de section de profil.
inférieure a celle requise, des corrections sur la masse et

la rigidité étaient apportées conduisant généralement a des

structures lourdes et trop rigides. Ces corrections devaient

8tre validées par des tests de résonance au sol et de
flottement en vol et ces derniers entrainaient souvent a
davantage de modifications au niveau de la conception ou bien
a des restrictions des performances de 1'appareil. Tout ceci

prouve les limitations de ces procédés.

Une autre technique qui permet une analyse de
flottement plus compléte est de construire des modéles de la
structure a une échelle réduite et d'utiliser la soufflerie
[9, 101]. Malheureusement, ces modéles sont trop onéreux a
réaliser puisqu'ils doivent &tre une réplique reproduisant
aussi fidelement que possible, non seulement la géométrie
externe de 1'avion, mais également la distribution de masse
et de rigidité. Pour ces raisons plutst économigues gue
techniques, les essais expérimentaux en soufflerie ne sont

que trés rarement ntilisés.

L'analyse théorique du probléme de flottement a réaliseé
un grand pas vers 1'avant depuis 1'avénement de machines de
calcul trés rapides ayant des capacités de mémoire trés
importantes, et le developpement de techniques d'analyse
efficaces et d'algorithmes pouvant manipuler de grosses
matrices [2, 11]. Il devint alors évident que 1'on puisse
obtenir des solutions de flottement économiques pour des
types de structures trés complexes et de grandes dimensions
tout en ayant une trés bonne précision sur les résultats. En
effet, d'avantage de précieuses informations sur les
distributions de masse et de rigidité, sur les modes
d'oscillations et sur les charges aérodynamiques peuvent étre
obtenues par des méthodes d'éléments finis et de calculs

aérodynamiques. Ainsi, le réve de concevoir des structures

optimales et qui ne "flottent pas” peut devenir réalité.



Depuis 1’arrivée de 1’eére de 1’ ordinateur les .
aéroélasticiens ont pu concrétiser des méthodes plus ou moins
performantes pour la résolution des équations du flottement.
La méthode des éléments finis [13, 18] a été utilisée par 1la
ma jorité des chercheurs pour discrétiser 1la structure. Des
modeles aérodynamiques ont été développés pour "calculer les
forces aérodynamiques. Les spécialistes [1-12, 21-27, 29-41]
utilisent jusqu’a présent la théorie de la surface portante.
Cependant ils ne cessent de tenter d’améliorer 1la théorie
aérodynamique en cherchant des modéles encore plus efficaces
[e2-241. Les aéroélasticiens se sont appliqués et
s’appliquent toujours a trouver des moyens efficaces pour
résoudre ces équations. J.R. RICHARDSON [2] réalise en 1965
e étude de flottement. Il présente des équaticns écrites
seton Jes formidations Américaine ot Anglaise et ensuite une
formdation quiil dit nouvelle et qui traite les nroblémes de
flotiemead avec n’importe quel nombre de degrés de Jiberté et
avec Jdes forces aérodynamiques calculées dans un écanlement
compres<ihle. T1 expligque par 1a suite certaines anomalies

i i sgrent. Jde se produire s les cowrhbes d« résultats

ahtens: par la résolution des équations du flottement tel que
e phifrnomene de “oross™. A. J. LAWRENCE <L P.JACKSON (5] ont.
résalin cprmand. A PERE o' 1es aquations At flottemsnt pAar des

met vl Wdifférentes selon les formiaulations citées ci dessus

et une autre dite de Richardson. Tls ont par 1la <suite fait

nne Gluade compar alive et exhibent des résualtals de flobtbtement

omis de préesenter, ®. H. MACNEAL

poar une structure qu’ils ont

I 221 présente on 1972 1oas premiaéres performances da logiciel

"NASTRAN™ développe par les chercheurs e 1a "National

Acr onat i s andl Space Administration” propre A 1’étude des

nroblémes adrodlastiques. Quelques anndes plas tard, un autre
wipork esht publd i-i. par FP.W.RODDEN ei K. 1. HARDFR sur les

lex complameonts apportés a4 e mime logiciel

un:l iorat.ions ot
osrnant 1a résolab ion A Soauial Lons iy flottement et
AT st re phénoménes adradstastiques. Actusllemont beaurcoup de

chicircheurs [39, 40, 41...] se sont penchés sur le probléme et

tentent, chacun a sa manier=, de contribuer a 1’amélioration

des méthodes de résolution des équations du flotlement.



Le but de notre présent travail est 1'étude théorique
du flottement aéroélastique. En effet la tdche qui nous a éteé
attribuée est de résoudre numériquement, les équations
régissant ce phénoméne. Le logiciel que nous élaborerons sur
micro-ordinateur sera basé sur deux formulations différentes.
Dans ce qui suit, nous présentons briévement, a l'aide d'un

schéma synoptique, 1'oganisation générale de notre travail:

Modélisation de Modélisation de la
la structure surface portante

Réduction par
condensation

Interconnexion entre

Détermination du les modéles aérodyna-

comportement natu- — mique et structural

rel de la structure par la technique des
"Surfaces Spline”

Réduction par Détermination des
superposition forces aérodynamiques
modale instationnaires

Formulation des equations du
flottement aéroélastique

(

&
Formulation Formulation
Américaine Anglaise
Résolution basée sur Résolution basee
une méthode itérative sur une méthode
semi-graphique

Résolution basée
sur une méthode
itérative

Frésentation général du travarl



I1 sera cependant difficile de rédiger en suivant pas a
pas le schéma que nous venons de présenter sans altérer la

simplicité a la compréhension de notre mémoire. Celui-ci sera

donc présenté comme suit:

- pans le premier chapitre, nous choisirons un modéle
mathématique et nous établ rons les équations régissant le
mouvement vibratoire libre non amorti tout en réduisant
artificiellement la taille du systeme, gréce a la
condensation de Guyan. Nous déterminerons alors le

comportement naturel de la structure, autrement dit nous

calculerons les valeurs et vecteurs propres naturels du

systéme libre non amorti. Il nous sera alors possible

d'utiliser la superposition modale, non pas dans le but de
découpler les équations, mais uniquement pour réduire encore
plus la taille du systéme afin que la résolution puisse
s'effectuer sur micro-ordinateur. Nous utiliserons ensuite le
principe de Lagrange dans le but d'établir les équations

régissant le mouvement vibratoire aéroélastique en fonction

des forces aérodynamiques instationnaires.

- Dans le deuxiéme chapitre, nous déterminerons d'abord
les déformations de la surface portante a partir des
déplacements naturels de la structure originale en utilisant
une technique d'interpolation Dbasée sur les “surfaces
splines”. Nous nous appliquerons par la suite a établir les
grandes lignes de la détermination des forces aérodynamiques

instationnaires grice a la théorie de la surface portante.

- Le troisieme chapitre sera consacré a l'écriture des

équations du flottement sous deux formes différentes:

1 - la formulation Al'ARICAINE
2 - la formulation ANGLAISE.

Avant d'entreprendre la résolution de ces équations nous
élaborerons des programmes utilitaires nécessaires aux
calculs des valeurs et vecteurs propres de matrices

quelcongues réelles ou complexes. Nous développerons par la



suite des algorithmes et des programmes numériques réalisant
la résoiution des équations du fiottement aéroélastique pour
Citayue formuiation. Nous Yy apporterons également une solution
au probléme crucial rencontré lors de la résolution de ces

équations: le temps de calcul sur machine.

- Nous décrirons dans le quatriéme chapitre les deux
structures d'avion gque nous prendrons comme exemples pour
y appliquer le logiciel que nous aurons développé. Ce sont

une aile rectangulaire et un empennage horizontal.

- Le cinquiéme chapitre sera consacré a la présentation
des résultats obtenus en appliquant notre code numérique a
ces deux strustures. Une analyse de résultats sera faite et

nous permettra de comparer entre les différentes méthodes de
résolution.
- Enfin nous conclurons sur le travail que nous aurons

réalisé.



CHAPITRE 1

FORMULATION GENERALE DES EQUATIONS DU MOUVEMENT

1.1 INTRODUCTION:

Dans ce chapitre, consacreé a la formulation
mathématique des équations régissant le mouvement vibratoire
aéroélastique , nous appliquerons les équations de Lagrange
et le concept des coordonnées généralisées. Notre structure
sera modélisée par la méthode des éléments finis, largement
connue et utilisée dans le domaine des vibrations. Nous

calculerons les fréquences et les modes naturels de la

structure.

L'étude bibliographique révéle une formulation générale

des équations du mouvement vibratoire aéroélastique sous la

forme

[MI{U}+[BlUY+[KIUI=1{0Q]} (1-1la)

oii [M], [B] et [K] sont respectivement les matrices masse,
dissipation et rigidité; {u} et {Q} sont respectivement les
vecteurs déplacements nodaux et forces aérodynamiques
appliquées a la structure. I1 est clair qu'afin d'obtenir une
bonne approximation des déplacements, la structure devra €tre
discrétisée selon un maillage assez fin. Il en résulte un
systéme d'équations de grande dimension dont les
inconvénients sont bien connus. C'est pourquoi nous ne nous
contenterons pas d'établir 1'équation ci-dessus mais, nous
nous appliquerons surtout a réduire artificiellement la
taille du systéme en appliquant la technique de condensation

dynamique de Guyan et la théorie de la superposition modale.



1.2 REDUCTION DU PROBLEME PAR LA TECHNIQUE DE CONDENSATION
DE GUYAN :

Nous procédons, a présent, au cas particulier du
flotiement des surfaces portantes d'un avion. Soit (0OX,0Y,0Z)
un repére orthogonal. Si les axes X et Y définissent le plan
de la surface portante et Z, 1'axe sortant de ce plan, la
structure peut raisonnablement étre supposée vibrer,
la direction de 1'axe Z car les modes

iS i1a

principalement. da
prépondérants sont des flexions et des torsions suivant cette
direction. Cette propriété résulte de la philosophie méme de
la conception des structures aéronautiques qui sont plus
rigides dans les directions X et Y. Ceci nous suggére de ne
garder que les degrés de liberté transverses (déplacements
paralélles a l'axe Z) qui seront considérés comme les degrés
de liberté principaux. Ceux, se produisant dans les
directions X et Y seront supposés négligeables, nous

tacherons donc de les exclure de notre analyse.

La condensation de Guyan [13] est justement une
technique permettant de réduire la taille du probléme en
éliminant certains degrés de liberté. Elle s'effectue en
répartissant 1'ensemble des degrés de liberté de la structure

en deux sous-ensembles:

a- le sous-ensemble des p degrés de liberté dynamiques ou
principaux (maitres), qui vont servir a caractériser, seuls,

le comportement dynamique de la structure.

b- le sous-ensemble complémentaire des q degrés de liberté

secondaires (ou esclaves).

Le principal avantage de la méthode est qu'elle réduit

la taille du systéme en altérant le moins possible le spectre

basse fréquence du systéme initial [13]. Elle est également

reiativement simple & programmer, comparée a d'autres

méthodes de condensation.



Afin de trouver la relation entre les degrés de
liberté n'appartenant pas au plan (X-Y) et ceux appartenant a
ce plan, nous utilisons les égquations statiques

forces-déplacemenis
[K] {uU}= {C} (1-1)

o: [K] est la matrice de rigidité d'ordre r x r
{C} est le vecteur des charges aux noeuds, d'ordre r

et (U} = { U(X,Y,Z,t) } est le vecteur des déplacements
nodaux; il dépend des coordonnées cartésiennes spatiales X, Y
et Z des noeuds du maillage par éléments finis et du temps t.

{fu} décrit les r libértés discrétes du systéeme.

En supposant qu'aucune charge n'est appliquée aux

degrés de liberté du plan de la structure [8] et a la suite

d'une séparation et d'un réarrangement des degrés de liberte,

1'équation (1-1) devient 13}

I:Kdd:l | [xdg] {w} {P}
= (1-2)

[%a] 0 C%ed ] [ ™

d'ordre p X p

]
] d'ordre p x q
]

Kda
i_]( d'ordre q X P ; !_K,d:] o [Ka-]T

[K :] d'ordre @ X q
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fw} vecteur des p déplacements nodaux dans la
direction Z; déplacements n'appartenant pas au

plan des noeuds de la structure.

B
{u}} vecteur des ¢ déplacements nodaux dans les
Lvii directions X et Y (pas nécessairement séparés );
déplacements compris dans le plan des noeuds de

la structure

{P} vecteur charge d'ordre p
r =p+q
p nombre de degrés de liberteé n'appartenant pas

au plan (X-Y)

q nombre de degrés de liberté appartenant au plan

(X-Y)

g peut @tre égal au double de p. Cependant, ceci n'est pas
toujours valable et dépendra du nombre et des directions des

conditions aux limites impos2es a la structure

A partir de la partie inférieure de 1'équation (1-2),
nous obtenons la relation de dépendance linéaire entre les

degrés de liberté, suivante

i sa sl {{“’} = (0} (1-3)

v}

conduisant a:

-

i 1

r — v -1
t‘d‘ = - i_h:-r.] [Kr-cl] { wl (1-4)
{vl
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L'équation (1-4) peut &tre utilisée pour conduire a la
relation de transformation entre 1'ensemble des déplacements
des noeuds appartenant au plan de la structure et ceux n'y

appzctenant pas:

[}1;] matrice identité d'ordre p x p

[T] matrice de transformation d'ordre r x p

1.3 APPLICATION DE LA METHODE DE SUPERPOSITION MODALE:

Tout mouvement vibratoire général d'un systéeme
élastique, ayant de petites déformations a partir d'une
configuration d'équilibre, peut étre exprimé comme une
combinaison linéaire de ces différents modes naturels [13,
15]. Ceci est le principe de la superposition modale dont le
but fondamental est de créer un nouvel ensemble d'équations
découplées. Pour le cas spécifique du flottement, cet
avantage ne peut é&tre exploité car la transformation du
probléme en un ensemble de systémes découplés, a un degré de
liberté, ne peut étre facilement appliquée a cause de la
présence de la matrice aérodynamique (chapitre 2). Cependant,
nous bénéficierons du fait que nous réduisons
artificiellement la taille du systéme et ainsi, le nombre

d’équations a résoudre

Le champs des déplacements transverses de la structure

est donc donné par
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p
(w(X,Y.,Z,t)} = b} w(x,y,znmi q;(t) (1-6)
i=1
Nous définissons ainsi une approximation des

déplacements en séparant les variables d'espace et de temps.

L'équation (1-6) peut s'écrire sous forme matricielle

e o 3 r w r b g - -‘ - W
Wy ] ¢1 ¢1 ] ¢1 ) a4,
W) ?2 ¥ P! 3
4 S r:b 4 =g Y S T 2 .3 M S 4 el
w. ¢. ¢. ¢' q.
Rid R LR Iy Py LR

ou plus simplement:

{w (X,Y,Z,t) } =D [wm(x,Y,Z)j {q(t)} (1-7)
avec:
b : longueur de référence de la surface portante
{ # }m s iém°mode propre oOu forme propre d'oscillation
% de la structure n’'appartenant pas au plan (X-Y)
[:@n;] . matrice modale, d'ordre p X D dont les colonnes
sont les vecteurs propres naturels { ¢ }m
avec j=1.-.D 2
{ gl : vecteur des amplitudes modales, d'ordre P (a ne

pas confondre avec le nombre gq des degrés de

liberté appartenant au plan (X-Y) de la structure).
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La multiplication du sacond membre de 1'équation (1-6)
ou (1-7) par la longueur de référence b n'a été faite que
dans le but de rendre le vecteur {ql adimensionnel. Il est a
noter que les amplitudes des composantes de ce vecteur

expriment la contribution de chaque vecteur propre dans le

mouvement vibratoire

Pour des systémes de grand ordre, tels gque ceux

correspondant a des structures d'avion, il n'est pas

nécessaire, ni pratique de retenir tous les modes
propres [8, 17]. La matrice modale peut étre tronquée et le
nombre limité de vecteurs propres, correspondant aux
fréquences naturelles les plus basses, peut approximer la
structure vibrante avec une précision suffisante [1, 15].

Ceci conduit a reformuler 1'équation (1-7) sous la forme

suivante:

= : : q
W, ?, ?, ?, q
Eio s O T e S0 S SRR oM %2 (1-8)
w. ¢' ¢. ¢‘ qa,
P ] L . P ‘m! L p ,n& L p amn_

ou encore:

{fwl=D S { ¢ }mi qQ; = b [:ﬁmt:] { g1l (1-9)
=1
ou [:th:] et f g} sont respectivement d'ordre

p x n et n car uniquement les n premiers modes naturels

de vibration sont pris en considération.

[:imt:] est a présent une matrice modale trongqueée
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Contrairement aux composantes de {u} et {w]l quiont
un sens physique, les composantes de { g } sont abstraites.

Elles sont alors appelées déplacements ou coordonnées

généralisés

1.4 FORMULATION DES EQUATIONS DU MOUVEMENT PAR LA METHODE DE

LAGRANGE

Afin de formuler mathémat iquement les équations du
flottement, nous utilisons ie principe de Lagrange qui permet
d'obtenir les équations du mouvement du systéme a partir des

expressions des énergies cinétique, potentielle et de

dissipation.

Pour un systéme discret non conservatif d'ordre r, les

équations différentielles de Lagrange prennent la forme [13]:

g oz} ‘o3 , 28 , 2B g (sl (1-10)
dt 2 q 2 q 2 q 8 q,; :
i i /| i
q; * i*™® coordonnée généralisée
.eme 2 . P oo
P R force aérodynamniqué généralisee

T, Np et D sont respectivement les énergies cinétique,

potentielle et de dissipation du systeme.

Pour des structures modélisées par la methode des
éléments finis, avec un nombre fini, r, de degrés de liberte,

les différents termes d'énergie peuvent étre exprimés par

[131 18]:



l’lp:—%——
T o
y-=2 1
ou [ M1
[ K 1]

[ B 1]

est la matrice rigiditeé

est la matrice

Y . ) 1 .7 '
UM U = — (U} [M] (U}
I 1 =
UK U = - (U} [K] {U}
':z! Z:I ks 2
b 4 Y 2 = 1 o 5
»Z.Zquﬂ% - {9} [B] {U}
est

r X X

15

(1-11)

.

amortissement structural

la matrice masse ou inertie d'ordre r x r

d'ordre r x r

d’'ordre

Grace a la matrice de transformation [T] obtenue dans

1'équation (1-5),

comme :
r=%4w'wfIMIm{m
np =1 (W)™ (717 (K] (1) (]
D=74m'waM[N{m

posons
Ex)ab®ds [al- L2]
Ck.] = BEEMeE BENE
Es =[] E83 [7]

les termes d'énergie peuvent étre réécrits

1 (1-12)

; (1-13)
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Cm, 1. Ckr, 1 [B,] étant respectivement les matrices

masse, rigidité et dissipation réduites ou condensées

d'ordre p X P

Les nouvel les équations des énergies cinétique,

potentielle et de dissipation deviennent alors :

T= 2 twi OM] {wl

(1-14a)
np=_‘5_{w}""[xrj{w} )
p=—tw) [B.] {wl (1-14b)

Puisque nous n'avons pris en considération que les

vibrations n'appartenant pas au plan (X-Y), les modes

naturels sont obtenus par la résolution du probléme réduit
des vibrations libres non amorties, obtenu en
les équations (1-14a) dans les équations de Lagrange pour un

systéme libre conservatif. En postulant pour une solution

introduisant

harmonique, nous obtenons:

[[Kr] S )z[ur]] (e1 =101} (1-15)

( @y )2 . valeur propre du probléme exprimé par 1'équation

(1-15)

w . fréquence naturelle de vibration
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Les matrices [Mr] et {Kr] étant réelles et symétriques,
notre logiciel résout le probléme aux valeurs propres exprimeé
par 1'équation (1-15) en utilisant la plus compacte et
certainement la plus élégante des méthodes appropriées a ce
cas, c'est la méihode de Jacobi [19, 20] qui, de plus,
fournit lee valeure i lgs vecteurs propres réels avec une
précision appréciable. Il faut cependant admettre qu'elle est

relativement lente comparée a la méthode de Householder [20].
A présent que les modes naturels {¢}m de la structure
sont déterminés nous pouvons appliquer le principe de la

superposition modale dont nous avons précédemment parlé.

En introduisant les équations (1-9) dans le systéeme

(1-14) nous obtenons:

T= 10 @B, 1TCH DB, ] ta

e =—§-b2 {q}T[-TimthEKr] l}mt] {q} i (1-16)

—D - _21.’—b2 {'EI}TB?mt:]TEBI:IEﬁmt:| [d} J

Nous pouvons facilement montrer que les vecteurs
propres sont orthogonaux par rapport aux matrices masse et

rigidité réduites (voir Annexe A), par conséquent:

(1-17a)

]
i

Boed LM ] By J

B CE.] Byl = E\r: (1-17b)
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ou [}ué} est la matrice diagonale des masses généralisées

d'ordre n X n.

[}r;] est la matrice diagonale des rigidités

généralisées d'ordre n X n.

posons:

Ce] = B J LB IBRe ] (1-17¢)

La matrice # qui représente 1 'amortissement structural
n'est en général pas diagonale [15], cependant la répartition
des forces de dissipation dans la structure est souvent mal
connue, c'est alors qu'intervient 1'hypothése de Basile qui
considére que ? est diagonale pour des structures faiblement
dissipatives [13, 15, 17]1; quant a nous, nous ne prenons pas
compte de cette hypothése a ce niveau afin de préserver la

généralité des égquations que nous obtenons.

Les expressions des différents termes d'énergie

deviennent:
T= +b (@ |:\M\_! ta) 3
np =4 b* @’ |y tal » (1-18)
p= 40 (@ [r] {q} ]

L'introduction de ces derniéres expressions dans

1'équation de Lagrange nous conduit a:



[D-Jear + [ Jwar + M) v

forces a n

A

aénérale des

dans laquelle {Q
représente la formulation

éralisées,

structure d'avion ou autre structure
écoulement d'air.
Les vecteurs propres {¢}mi

étre normalisés p
B).,

manier pu

ce qui pr

ar rapport a la matrice masse (voir an

atiquement rend 1'éguation (1-19) plus sim
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{Ql} (1-19)

} est le vecteur des

aéroélastiques se produisant sur une

en déplacement dans un

peuvent éventuel lement
nexe

ple a

isque nous 1'obtenons sous la forme

= " = Soo2 2
[[ 1\] {q}l + L!’f]{q} + [wn\ {q}] h = Q] (1-20)
[}1;] matrice identité; dans ce contexte, elle est
d'ordre n X n
[}w:;J matrice spectrale; matrice diagonale des
carrés des fréquences naturelles ou des
valeurs propres; ordre n X n
Nous remarquons dque dans cette derniére équation, les

termes de la diagonale de la matrice

masscs généralisées correspondantes.

# sont divisés par les

Nous gardons cependant

la mé@me notation pour des raisons de commodité.
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2.5 CONCLUSTON:

Dans ce chapitre, nous avons d'abord réduit la taille
des matrices manipulées en éliminant les degrés de liberteé
appartenant au plan de la structure sous investigation. Cette
premiere réduction a lieu grace a la technique de
condensation statique de Guyan. La taille des matrices est
alors réduite, approximativement, au tiers de la taille

initiale.

Nous avons par la suite calculé les fréquences et les

modes naturels de la structure en utilisant la méthode de

Jacobi .

Nous réalisons un changement de base g¢grdce a la
représentation modale. Cette approximation, souvent utilisée
dans le domaine des vibrations, permet en général de
découpler les équations du mouvement. Cependant, dans le cas
des équations régissant un mouvement aéroélastique, le
découplage n'est pas possible a cause de la présence de la
matrice des coefficients d'influence aérodynamiques. Elle
permet quand méme de réduire le nombre d'équations a résoudre

en tronquant la matrice modale.

Enfin, une normalisation par rapport a la matrice masse
réduite est réalisée permettant 1'écriture des équations du

mouvement vibratoire, par la méthode de Lagrange, en
fonction des matrices masse et rigidité généralisées et de la
matrice des coefficients d'influence aérodynamiques

généralisés que nous allons déterminer dans le chapitre 2.
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CHAPITRE 2

CALCUL DES FORCES AERODYNAMIQUES GENERALISEES

2.1 INTRODUCTION:

L'aile vibrant dans un écoulement a vitesse V autour
d'une position d'équilibre se voit soumise aux forces

aérodynamiques suivantes [21, 25]:

- stationnaires classiques ce sont:

a - la portance

b - la trainée

- instationnaires, dépendant de la fréquence et de

l'amplitude du mouvement.

Dans ce chapitre, il est traité du calcul de ces forces
aérodynamiques instationnaires en subsonique sur des
structures vibrant en régime sinusoidal. Il n'est pas
envisagé dans ce cadre, de faire la théorie d'un écoulement

instationnaire autour d'une voilure. Nous nous contenterons

d'exposer les grandes lignes du raisonnement qui permet

d'obtenir les forces en question.

2.2 HYPOTHESES:

Pour établir les équations des forces aérodynamiques
instationnaires, des hypothéses sont adoptées. Elles sont
relatives a 1'écoulement de 1'air d'une part, au mouvement du
profil et a sa forme d'autre part. Ce sont les

suivantes [6,22, 24]:
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~

j La voilure est plongée dans un écoulement qui, a
1 1nrini amont, est défini par une vitesse V (suivant

OX) et un nombre de mach M.
2 - Le profil subit des oscillations harmoniques.

3 - Les variations de la vitesse de 1'air au voisinage de la
voilure sont suffisamment faibles devant V pour que la
théorie des petites perturbations soit appliquable.

4 - L'écoulement est supposé irrotationnel, il existe donc
des potentiels de vitesse et d'accélération [6].

5 - L'air est considéré comme gaz parfait.

6 - L'écoulement est isentropique.

2.3 CONSEQUENCES DIRECTES DES HYPOTHESES:

Des conséquences directes découlent des hypothéses

prises dont, les suivantes

1 - La théorie des petites perturbations permet dé

linéariser les équations régissant 1'écoulement de
l'air et donc, tel que le montre la figure 2-1, de

séparer le probléme en [24]:

a - un probléme d'épaisseur déterminé par la loi

d'épaisseur du profil.

b - un probléme portant déterminé par la forme du
squelette du profil. Seul ce probléme nous

concerne.
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Profil reéel

Figure 2.la: Probiéme réel

Profil symétrique

Figure 2.1b: Probléme d'épaisseur

Cambrure du profil

n\\ —
- \ X

Probléme portant

Figure 2.1c:

Séparation du probléme réel d'un profil en un

Figure 2-1
et un probléme portant

probléme d'épaisseur

2- la théorie des petites perturbations permet également de

séparer le probléme portant ea un probléme stationnaire et un

probléme instationnaire.
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Pour 1'étude du flottement qui ne concerne que les
mouvements autour d'une position moyenne, 1'étude peut se
limiter au calcul de la partie instationnaire qui est

indépendante de la partie stationnaire [21].

pans ces conditions, les potentielles de vitesse et
d'accélération ne dépendent plus de la cambrure de la voilure
mais seulement dec sa forme en plan, c'est-a-dire la
projection de la voilure sur le plan XOY tel que le montre la

figure 2-2

Figure 2-2 : Projection de la voilure sur le plan XOY
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2.4 INTERCONNEXION ENTRE LES NOEUDS AERODYNAMIQUES ET
STRUCTURAUX:

une fois les modes naturels de la structure détermineés,
il est important de connaitre les déplacements aux noeuds de
la surface portante dont le maillage est, en général,
différent de celui de la structure originale. La figure 2-3

illustre la différence entre les noeuds aérodynamiques et les

noeuds structuraux.

® Noeud du maillage
de la structure

o0 Noeud du maillage
de la surface
portante

Figure 2-3: Représentation schémat ique d'un maillage
structural et d'un maillage aérodynamique.

L'un des aspects essentiels de 1'analyse aéroélastique
moderne est justement 1'interface aérodynamique/structure
utilisant conjointement une méthode aérodynamique de la
surface portante et une méthode d'analyse structurale. Sur ce
sujet HARDER et DESMARAIS [26] ont pu ingénieusement résoudre
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ce probléme en utilisant une méthode mathématique dite des

“gurfaces Splines” et .qui est a la base d'une interpolation

pidimentionnelle. Une analyse mathématique est développée

dans 1'annexe C.

Les déplacements ¢mi des noeuds de coordonnées (xi'Yi)s
de la structure étant a présent connus, la résolution du
systéme d'équations (C-12a) permettra de déterminer les
coefficients a,. a,. a, ainsi que le vecteur des charges

concentrées {Pl}i ayant provoqué ces déflexions. Ceci se
traduit par 1'équation (C-12b) appliquée aux noeuds du

maillage structural:

[a] {mioit )

[Al]s étant la matrice d'interpolation écrite en fonction des

(2-1)

[
1}
ey

.
=

coordonnées des noeuds du maillage structural.

{Fl}i &étant le vecteur charge provoquant la déformation

{¢}mide la structure.

La résolution des n systémes (2-1) permet de déterminer
les n vecteurs {Pl}i. I1 devient alors possible de calculer

les déflexions aux noeuds aérodynamiques (xi’Yi)a par:

(¢}-[m] (=), 1-rom (22

[Al]a étant la matrice d'interpolation écrite en fonction des

coordonnées des noeuds du maillage aérodynamique.

{Pf}i est le vecteur des déflexions de la surface portante

provoquées par le vecteur charge {Pl)i.

La résclution des n systémes d'éqﬁations (2-2)

détermine 1'ensemble des n vecteurs {£1}
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L'interconnexion entre les déplacements des noeuds
stucturaux et des noeuds aérodynamiques est donc basée sur
une double interpolation par les "Surfaces Splines”. Nous
élaborons un programme de résolution des systémes (2-1) et
(2-2) basé sur la méthode de Gauss-Jordan [19].

2.8 FORCES AERODYNAMI QUES GENERALISEES = MATRICE DES
COEFFICIENTS D® INFLUENCE AERODY NAMI QUES GENERALISES:

Contrairement aux matrices masse et rigidité qui sont

réelles symétrigues, creuses Ou en bande, ce qui les rend

plus faciles a manier (numériquement), la matrice
aérodynamique est complexe a cause du déphasage entre
déplacements et forces, non symétrique et pleine. Du a ce

fait, pré- et post-multiplier par la matrice modale (comme il
a été fait pour les matrices masse et rigidité dans le
chapitre 1) devient trés couteux du point de vue stockage et
manipulation. Ces forces sont alors obtenues directement
comme des forces généralisées qui par définition peuvent étre
évaluées a partir de 1'équation du travail virtuel [14, 23].

Selon le principe de la superposition modale, la

structure est supposée se déplacer selon une combinaison

linéaire d'un nombre limité de modes propres. seuls les

degrés de liberté principaux (dans la direction Z) sont pris

en considération.

Le déplacement Z(X,Y,t) d'un point de coordonnées (X.Y)

de la surface portante au temps t est alors donné par la

relation

Z(X,Y, t) = bei(x,Y) a;(t) {2+5})
L=1
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7Z(X,Y,t) : déplacement hors du plan d'un point de

coordonées (X,Y) du plan aérodynamique

b : longueur de référence -la corde du profil par
exemple-
# . (X,Y) : déflexion du plan aérodynamique au point (X,Y)

= |
. eme
due au i mode de la structure

n : nombre de modes propres considérés

L eme z 2 . 5 g
qi(t) T | coordonnée généralisee.

La forme dans laguelle les forces aérodynamiques

“théorigues” peuvent atre évaluées, n'est
r d'un profil

instationnairas

valable que dans le cas de 1'écoulement autou

ayant des oscillations harmoniques [23], nous imposons donc

que
q;(t) = (=) elo “t T SR (2-4)
e &m =
q;(») = i ™® amplitude complexe
w : fréquence circulaire de l'oscillation harmonique
(réelle).
i : nombre complexe égal A la racine carrée de (-1)

Si au temps t, la surface portante posséde un
déplacement virtuel &7, la variation %W du travail virtuel

réalisé par les forces aérodynamiques appliquées est donnée

par [22, 23]:

W = [f L(X,Y,t) . SZ(X,Y) dX dY (2-5)
S
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ou
SW : travail virtuel
s : surface du plan aérodynamique
L(X,Y,t) : pression aérodynamique nette agissant au

temps t en un point (X,Y) d'un élément de
surface dX.dY du plan; distribution de

charge aérodynamique

57(X,Y) : déplacement virtuel

dx.dYy : élément de surface - surface différentielle -

A partir de 1'équation (2-3), le déplacement virtuel

peut étre exprimé par

n

SZ(X,Y) = b ) £;(X,Y) &q; (2-6)

t=1

En combinant les équations (2-5) et (2-6) nous obtenons

1'expression suivante du travail virtuel

SW =D Z;sqi f‘fSL(X,Y,t) . £;(X,Y) dx.dY (2-7)

L T

pans un déplacement virtuel infinitésimal, le travail

virtuel peut étre alternativement exprimé en termes de forces

et de déplacements généralisés comme:

\4)

sW = ) Q;(t) fay (2-8)

t=1

- % - R L ame
Qi(t) . force aérodynamlique généralisee dans le 1

mode d'oscillation au temps t.
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A partir des équations (2-7) et (2-8) et a la suite.
d'une identification, nous établissons la relation donnant la

force généralisée

Q;(t) =b JJ L(X,Y,t) &,(X,Y) dX.dy inl;... .0
S
(2-9)

D'aprés la référence [22], la force de pression normale
par unité de surface, appelée également charge aérodynamique

au point (X,Y) du plan, au temps t, dans la jém° oscillation
i wt

harmonique b Xj(X,Y) e = est définie comme :
- . i of
Ly (X,Y,t) =/, V' 15(XY ; k,M,) e (2-10)
Lj(X,Y,t): charge aérodynamique dans la j o
oscillation harmonique
P : masse volumique de 1'air dans l'écouiement a
1'infini amont
\' : vitesse de 1'écoulement principal; elle est
dans la direction X positive
lj(X,Y;k,Mm) : fonction charge correspondant a la o
oscillation harmonique
k : fréquence réduite ou paramétre de fréquence;
. » b
i v
M, : nombre de Mach de 1'écoulement libre a
1'infini amont; M 98
’ 00 a
a : vitesse du son dans 1'écoulement uniforme a

1'infini amont
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Pour les modes d'oscillation b Zj(X,Y) aj(w) eic wi

{3 =1,¢...0) pris, les charges aérodynamiques prennent la

forme :

i g = i ot
Ly (X,Y,t) = Py VL UKY 5 kM, ) @gle) et

(3 = 1,....0)
(2-11)

Nous supposons que les amplitudes des oscillations sont

petites; cette hypothése permet la linéarisaticn de

P

1'égquation gouvernant 1'écoulement et en conségquence, la

charge aérodynamique totale L(X,Y,t) peut étre considérée

comme étant la somme des contributions de chaque mode :

\ &)
L . = i, ot
Ly (X,¥,t) = Py v’ éilj(x,Y P kMy) @y(e) ee

(2-12)

La substitution de 1'équation (2-12) dans 1'égquation

(2-9) conduit a :

Q;(t) = pay2§2; qj(«) = wtffsgi(x,Y) 15(X, Y5k, Mg)dX.dY
i5= Vyprdsa
(2-13)

En accord avec la référence [22], nous utilisons la
quantité adimensionnelle Qi‘ pour représenter le coefficient
de la force aérodynamique généralisée et nous réécrivons

1'équation précédente sous la forme :
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= a . i, wt
Q;(t) = Py vV b 2; Qyyt KMy) @yl e
i = 1,50,
(2-14)
ou
= ¢ ;
Q; (kM) = = ffsai(x,v) (XY 5 k,M)dX.dY
Lo J = 1, PP ¢ |
(2-15)
Qij(k,Mw) coefficient de la force aérodynamiqgue

généraliseée.

En notation matricielle, 1'équation (2-14) s'écrit

comme suit

{Q (t) } =p, V b’ [Q (k,Mw)] {a (@) } i 1ok
(2-16)

ou bien, et & la suite des équations (2-4) et (2-14)

{ Q (t) } =p, Vb [Q ( k,Mw)] { q (t) } (2-17)

{Q1} vecteur des n forces aérodynamiques qénéralisées

[Q] matrice des coefficients des forces

aérodynamiques généralisées; ordre n X n

{q} vecteur des n ccordonnées généralisées
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Les coefficients des forces aérodynamiques

généralisées sont également trouvés dans la bibliographie
sous le nom de "coefficients d'influence aérodynamiques”.
La matrice des coefficients d'influence aérodynamiques

est obtenue sous la forme :

Cel=Cd0 + 1, k[ Q" ] (2-18)

abi - E0 0 = k[ Q" ] représentent respectivement les
parties réelle et imaginaire de la matrice des

coefficients d'influence aérodynamiques.

2.6 CONCLUSION:

Les forces aérodynamiques instationnaires sont

directement déterminées comme des forces généralisées. La

forme analytique de la matrice des coefficients d'influence
aérodynamiques ne peut étre explicitée en fonction du
paramétre de fréquence et du nombre de mach, mais on sait en
calculer les valeurs numériques pour des valeurs discréetes de
k et M - C'est pourquoi, les forces aérodynamiques doivent
étre calculées a chaque changement de fréquence et dae

vitesse. La matrice LQ] est complexe a cause du déphasage

entre les forces aérodynamiques et le mouvement de la

structure.
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CHAPITRE 3

RESOLUTION DES EQUATIONS DU FLOTTEMENT

3.5 I NTRODUCTION:

Une fois les équations du flottement établies, et le
vecteur des forces aérodynamiques généraliseées determiné, le

probléme est de caractériser ce phénoméne, autrement dit de

déterminer:

- 1'évolution des fréquences et des amortissements en

fonction de la vitesse de vol.

- la vitesse a lagquelle se produisent des oscillations
auto-entretenues qu'on appelle également: vitesse critique de

flottement.

La vitesse de flottement la plus basse marque la
frontiére entre les vitesses sires ( oscillations amorties )
et les vitesses dangereuses (oscillations divergentes ). Il Y
a aussi tout intérét a connaitre la rapiditeé de variation de
1 'amortissement des oscillations avecC la vitesse, ce gu'on

appelle aussi "explosivité” du flottement.

La combinaison des équations (1-20) et (2-17) conduit a

la formulation suivante des équations du flottement

aéroélastique:

[\1\]{,&} s [’?]{&} + D"i\]{_q} = P, VDb [Q]{q} {3=1)
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I1 est important de rappeler que les termes
aérodynamiques des équations du flottement ne sont valables
que dans le cas de l'oscillation sinusoidale, autrement dit,
juste pour la vitesse de flottement. Cependant, ils
fournissent des valeurs approchées suf fisamment correctes
dans le cas d'oscillations faiblement amorties ou faiblement
divergentes, en d'autres termes, pour des vitesses légerement

inférieures ou supérieures a la vitesse de flottement [1].

Les aéroélasticiens sont partagés entre deux
formulaticns differentes de 1'équation du flottement. La
nremidre a pris son essort aux Etats Unis. Elle est appelée

" FORMULATION AMERICAINE". La seconde développée en Angleterre
est, par conséquent, denommée " FORMULATION ANGLAISE”

Dans le présent chapitre, nous développons des
algorithmes de résolution des équations du flottement écrites
selon les deux formulations sus- —citées. Nous les programmons
par la suite en FORTRAN 77. Cependant, nous tenons a préciser
gu'aucun ouvrage ni publication a notre disposition ne nous
fournit de détails concis concernant les méthodes de
résolution. Tous se contentent d'écrire 1'équation du
flottement, de citer une méthode de résolution avec de rares
explications évasives et enfin de présenter des résultats. Il
est donc clair que les algorithmes et programmes développés

sont le fruit d’'un travail tout a fait personnel.

3.2 ORGANIGRAMME RESUMANT LE TRAVAIL EFFECTUE:

Avant d'entamer la résolution des équations du
flottement, résumons dans la figure 3-1 ce qui a été reéaliseé
dans les deux premiers chapitres dans le but de formuler les
équations du mouvement et de préparer les matrices masse,
rigidité et aérodynamique. Toutes les méthodes de résolution

que nous allons par l1a suite développer passeront

impérativement par ces étapes:
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Lecture des parametres concernant
la géométrie de la structure et
préparation du maillage structural

!

Détermination de M1 et [KI]
globales par le module
d‘éléments finis

i

Détermination de [Mrl at [Kr)
par la technique de condensation
de GUYAN

!

Résolution du prob%éme aux valeurs
prnpres:([Kr]—(wn) [Mr1) {¢3m ={0%
par la méthode de JACOBI

|

l l

Formation de la matrice Lecture des paramétres aérody-—
modale tronquée [2 ] namiques, préparation du mail-
mt
lage de la surface portante

: I
fﬁeprésentatlun modalg] Interpolation par la technique
des surfaces SPLINE et obten—
Normalisation par rapport tion des déflexions de la
A la matrice masse réduite surface portante {¢ ymi

o

Figure 3-1: Préparation des matrices pour la résolution

C

s probiéme de flottement

3.3 ORIGINE DE L®AMORTISSEMENT DES STRUCTURES AERONAUTIQUES:

Comme il vient d'étre dit en introduction,
1'amortissement est un facteur trés important dans le calcul
de flottement puisqu’'il est a 1'origine de la stabilité ou de
l1'instabilité du systéme aéroélastique [29]. C'est pourquoi

nous jugeons important d'en citer les principales sources:
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3.3 1 , Py amortissement structural:

I1 a pour origine 1 'hystérisis du matériau et les

s aux niveau des joints et des connexions entre les
Analyser

frottement
différents composants de la structure de 1'avion.
1'amortissement d'un assemblage structural n'est pas une
tache facile; il est important de considérer, non seulement
le matériau constituant la structure, mais également la fagon
dont cette structure est assemblée. En plus de cela le
phénoméne de fatigue du matériau est a prendre en
considération. C'est pourquoi, souvent, on ne cherche pas a
calculer 1'amortissement structural. Il est quelquefois
supposé négligeable ou bien éstimé expérimentalement. Dans ce
cas, 1'hypothése de Basile est souvent envisagée. Elle
considére que seuls les termes de la diagonale de la matrice

amortissement structural [/?] sont prépondérants [15)=

3.3.2 L’amortissement aérodynamique:

Pour le définir, considérons un profil d'aile placé
dans un écoulement uniforme horizontal avec une incidence 1i_.
La force aérodynamique gqui s'exerce en un point M{ du profil
est verticale et est fonction de 1'angle d'incidence. La

figure 3-2a représente cet état du profil.

Figure 3-2a : Profil fixe

S1.7 pour la simplicité du raisonnement, nous
considérons le profil animé d'un mouvement vibratoire de

translation verticaleet nous faisons 1 'hypothése que chague
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position du profil est en état d'équilibre (hypothése de

quasistationnarité), nous voyons gqu'a chaque instant t le

profil a une vitesse instantanée ul(t) et est soumis a la
perpendiculaire a la vitesse vi(t)
le

force aérodynamique F(t)
de 1'écoulement relatif par rapport au profil tel que

représente la figure 3-2b:

Vv
<\\\\\\\\ > profil en mouvement
‘ ey ascendant
v
1{f1 X
N \
T \
\ 2
F(t)
M*l \
\

Figure 3-2b: Etat du profil a un instant t

I1 apparait ainsi que dans le domaine ou la force

aérodynamique est une fonction croissante de 1'angle

d'incidence, lorsque dans son mouvement le profil monte, sa
vitesse instantanée se retranche de la vitesse de
1 'écoulement uniforme pour donner une vitesse relative vi1(t)
dont la direction fait avec la corde du profil un angle il(t)
inférieur a 1'incidence initiale et qui par conséquent
diminue la force aérodynamique et s 'oppose au mouvement . De
méme lorsque le profil descend, la vitesse vl(t) fait avec la
corde du profil un angle i1(t) supérieur a 1'incidence
initiale, ce qui augmente la force aérodynamique et s'oppose
au mouvement. Ainsi, lorsque le profil vibre, la force
aérodynamique quasistationnaire tend a le ramener au repos.

Ce phénoméne reste encore vrai [30] pour les forces
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instationnaires agissant sur un

aérodynamiques réel lement
c'est ce qui est

profil en mouvement vibratoire guelconque.

conventionnellement appelé: amortissement aérodynamique.

pans les équations du flottement, la partie imaginaire

de la matrice des coefficients d'influence aérodynamiques

représente la contribution de 1'écoulement dans

l'amortissement du mouvement vibratoire.

3.4 RESOLUTION DES EQUATIONS AMERICAINES DU FLOTTEMENT

AEROELASTIQUE:
3. 4.1 Formulation Américaine des équations:

Pour ce cas, nous considérons le concept de la rigidite
complexe qui traite le probléme de dissipation a travers
1'amortissement structural. Nous prenons donc, non seulement
1'hypothése que la matrice [£] est diagonale, mais elle est
aussi considérée comme une fraction de la matrice rigiditeé
généralisée. Ce concept est pergu différemment par LAWRENCE
et JACKSON [5] et les aéroélasticiens Américains en général,
qui négligent 1'amortissement structural et introduisent un

amortissement fictif; en fait la formulation des équations

reste la méme.

En aérodynamique instationnaire, il existe peu de
modéles donnant entiére satisfaction (voir chapitre 2). Pour
pouvoir traiter les problémes de flottement, il suffit de
considérer des mouvements de vibrations harmoniques dans

lesquels la déformée, écrite sous forme de déplacements

généralisés, se traduit par:

{' a } = { a } = (3-2)
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it @ } vecteur des amplitudes complexes

i fréquence circulaire des oscillations harmoniques

(w est réelle)

La différentiation du vecteur { q } relativement au

temps conduit a :

i, ot

Ql

St
0]
0

{ g} = ic o {
(3-3)

elo wt

1]

l
>
ey
Ql
—

{ q}

En introduisant les équations (3-2) et (3-3) dans

1'équation (3-1) nous obtenons
[-wz[\l\] v [oid o [6] - e v [Q]] {a}-
(3-4)

1'excitation est de la
(3-2), la matrice

D'aprés la référence [8] ,si
forme représentée par 1'équation

amortissement structural globale s'écrira comme suit:

[8]==-L1[p] (3-5)

L'amortissement structural est donc inversement

proportionnel a 1la fréquence d'excitation. La matrice

(1/nw) [D] est connue sous le nom de matrice hystéritique.

En accord avec la référence [34], la matrice [D] est

proportionnelle a la matrice rigidité [K]:
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[p]=ng [K] (3-6)

ou g est le facteur d'amortissement structural ou facteur

d'amot issement fictif.

En combinant les équations (3-5) et (3-6) nous obtenons

la matrice amort issement structural sous la forme

[B] =2 [k] (3-7)

A la suite de la troisieme équation du systeme (1-13),

en pré-multipliant par [T]T et en post—multipliant par [T]

1'équation (3-7), nous obtenons

. -

[Br] i w [Kr] (3 8)
En combinant les équations (1-17b) et (1-17c) et en

prenant en considération le fait que les vecteurs

propres ont été normalisés par rapport a la matrice masse, la

pré—multiplication de 1'équation (3-8) par la transposée de

la matrice modale tronqueée [@mt]T et la post—multiplication

par la matrice [imt] nous conduit a:

[,q] = 1 \-:'.»,i\ (3-9)

1'égquation du flottement devient alors:

Pl Do ] e [ 696

(3-10)
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En posant:

o Q) b o
kK = —g (3-11)
et

& A (3-12)

2
(£

1'équation (3-10) prendra la forme suivante

B - o el ¢ e 25 el ()2 (o) o

7 est la valeur propre complexe ou aéroélastique

est le facteur d'amortissement structural ou

facteur d'amortissement artificiel

k est la fréquence réduite

L'équation (3-13) peut étre écrite sous la forme plus

familiere des problémes auX valeurs propres:

Fra = axl ter =18 (3-14)
avec:
_ [\,2 i It b
W A SN (]| o
k
or A est une matrice pleine, complexe et non symétrique

TV 1

de dimension (n X n)

I la matrice unité de dimension (n X n)
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3.4.2 Méthode LR pour 1a détermination des valeurs et

vecteurs propres d’une matrice complexe quelconque:

I1 est pratiquement impossible de résoudre les
problémes aux valeurs propres d'une matrice non symétrique
avec autant de facilité que pour une matrice symétrique. Si
la matrice est défectueuse, il n'existe pas de moyen sur pour
déceler ce probléme durant le calcul des valeurs propres, et
il est quelquefois possible de le déceler durant le calcul
des vecteurs propres dont le processus de recherche est
différent [31]. Le probléme se complique encore davantage si
la matrice n'est pas bien équilibrée autrement dit, si les
lignes et les colonnes correspondantes ont des normes trés
différentes. Les complications s "accentuent lorsque les
matrices sont, en plus, complexes. Pour toutes ces raisons

nous avons adopté la stratégie de résolution suivante:

a - Le calcul automatique de la précision de la machine.
Notons que cette précision n'est pas celle requise sur les
résultats. Cette valeur intervient plutbt dans le déroulement
interne des modules cités ci-aprés et permet d'éviter les
débordements sur les calculs de flottants et de limiter les
erreurs accumulées par arrondi. La prise en compte de cette
précicion et de celle désirée sur les résultats permet
d'arréter l'algorithme et constitue une condition de sortie

efficace.

b - Le pré-conditionnement de la matrice compiexe. Ceci est
justifié par 1'observation faite par OSBORNE [20] a propos
des algorithmes déja existants: les résultats obtenus sont
entachés d'erreurs qui sont au moins de 1'ordre de &m.|Al_
oli em est la précision de la machine et |A|. est une norme
Euclidienne au sens de FROBENIUS [20]. Il suffit donc de
trouver une transformation permettant de réduire la norme de
[A] tout en préservant ses valeurs propres. Nous utilisons

celle développée par OSBORNE que nous adaptons au cas des

matrices complexes.
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¢ - La réduction de la matrice complexe a la forme HESSENBERG
supérieure [20, 31]. Cette réduction est recommandée pour une
meilleure stabilité numérique lorsque, pour <certaines
matrices, les normes des lignes et de leurs colonnes
correspondantes n'ont pas toutes le méme ordre de grandeur.

Elle permet également de réduire Ile volume de calcul

nécessaire [20].

d - La recherche de toutes les valeurs propres de la matrice
complexe, préconditionnée et réduite a la forme HESSENBERG,
par le procédé LR de RUSTIHAUSER amélioré [19,20].

e - La recherche des vecteurs propres de la matrice originale
par résolution d'un systéme itératif reposant sur la
décomposition LU de DOOLITTLE [19, 20] adaptée aux matrices

complexes et sur la technique de raffinements successiis de

WIELANDT [20].

3.4.3 Développement d’un algorithme de résolution des

équations Américaines:

Comme il a été dit précédemment, g est un amortissement
fictif artificiellement introduit dans les équations, il
représente également le paramétre majeur gqui joue sur la
stabilité du systéme. En effet, suivant le signe de g, le

terme i, g[}w:;] { g} de i1'égquation (3-10) est équivalent

A des forces actives ou dissipatives réparties comme les
forces élastiques mais déphasées de n/2 par rapport a
celles-ci, et ceci est exprimé par le complexe (ic) qui vy

intervient.

La résolution des équations du flottement écrites selon
la formulation Américaine se raméne a la détermination de la
fréquence de vibration « et de 1'amortissement fictif g pour
chaque mode de vibration, en résolvant le probléme aux

valeurs propres complexes exprimé par les équations (3-14) et
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(3-15). Si 1'on trouve une solution avec g positif, le terme
additif apportera de 1'énergie au systéme, il représentera
alors une excitation entrainant le systéme vers un état
d'instabilité, par contre, une valeur négative de g
représentera un mode de vibration dans lequel le terme
additif dissipe de 1'énergie en entrainant le systéme vers un

état de stabilité [32, 33]. Suite a cela, il est facile de

comprendre gque si g est proche de zéro, la sclution

Jurrespondante repreésentera ia frontiere du domaine
d'instabilité (ou de stabilité), et la vitesse critique de

flottement sera celle correspondant a ce dernier cas.

Nous passons a présent a la mise en oeuvre d'un
algorithme réalisant la résolution de 1'équation Américaine
du flottement aéroélastique. Il faut cependant remarquer que
cette tAche n'est pas aussi simple qu'elle en a 1'air; .en
effet, cette égquations s'écrit en fonction des coefficients
d'influence aérodynamiques qui sont implicitement fonction du
nombre de Mach et du paramétre k, lui méme dépendant de la
fréquence de vibration que nous ne connaissons justement pas.
Nous sommes donc dans 1'obligation de procéder par une
méthode itérative en choisissant une plage de vitesses, en
général celles appartenant au domaine opérationnel de
1'appareil. Pour chaque vitesse, on se donne une valeur

initiale de la fréquence réduite

k= x® (3-16)

(=2

ou 1'indice supérieur (dans ce cas 1) représente le numéro de

l1'itération et 1'indice inférieur s, le numéro du mode sous

investigation ( 1 = s £ n).

Une fois V et k fixés, il est possible de calculer la
matrice des coefficients d'influence aérodynamiques [Q(k,Mm)]
grdce a 1'équation (2-15). En injectant Q dans le systéme

d'équations (3-13), les seules inconnues restant a ce niveau
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sont les n valeurs propres complexes de la matrice A_ .

Elles sont obtenues sous la forme

8§y 1 : i)
o = (P]z (1 + 1. 9] (3-17)

{(a)

La détermination de la fréquence circulaire « et de
1'amortissement fictif g pour le mode s choisi a la premiere

itération se réalise en calculant

_ L (3-18)
/Re( )
(e
i}
-~ , (3-19)
=" TaeaD

Cependant si nous réinjectons les équations (3-18) et
(3-19) dans 1'équation (2-15), celle c¢i ne sera pas
automatiquement vérifiée. En effet, k et V ne satisfont pas
toutes les équations étant donné que nous les ayons nous

mémes introduits.

Grace a 1'équation (3-11) nous calculons une nouvelle
estimation de la frégquence réduite pour pouvoir passer a

1'itération supérieure:

e 5 i b (3-20)

(&) g -
Re( Q(G) -)

<
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A
Avec cette nouvelle valeur de k nous reprenons le meme
procédé et nous ne nous arrétons que lorsque nous atteignons
la précision £ désirée. Cette derniére condition se traduit

par:
]+ o
R el - R (3-21)
L'inéquation (3-21) exprime la convergence pour le mode
8. Celle-ci étant atteinte, il faut alors passer a
1'inspection du mode supérieur (s+1) qrace a la

réinitialisation de k par:

1y 1 b
(m+1) T (3-22)

Re( 05,

(2 +1)-

oY) ¢ représente 1'indice supérieur du groupe des n valeurs
propres aéroélastiques Q obtenues apreés convergence,
c'est-a-dire lorsque 1'inéquation (3-21) est vérifiée. Nous
poursuivons ainsi jusqu’'a convergence des n modes de
vibration pour la vitesse V choisie. Nous passons alors a la
vitesse supérieure en suivant le méme procédé. Comme
résultat, nous obtenons pour chaque vitesse, n fréquences
circulaires et n amortissements fictifs correspondant aux n
premiers modes de vibration de la structure. Ces résultats

sont exploités graphiquement de la fagon dont le montre 1la

figure 3-3.
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Figure 3-3 a: Fréquence de vibration en fonction de la

vitesse de voli

111

Figure 3-3 b: Coefficient d'amortissement fictif en

fonction de la vitesse de vol

Figure 3-3: Détermination de la vitesse de flottement par

la résolution des équations Américaines

La figure 3-4 représente 1'organigramme de déroulement

des principales étapes de cette méthode de résolution.
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3.5 RESOLUTION DES EQUATIONS ANGLAISES DU FLOTTEMENT
AEROELASTIQUE:

3.5.1 Formulation Anglaise des équations:

La matrice des coefficients d'influence aérodynamiques
étant complexe, elle posséde une partie réelle et une partie
imaginaire. Le module aérodynamique nous la fournit

sous la forme suivante
R % 1
Cotk.M 0] =[Q"(k,M,J] + i_ k[ Q (k,M_J] (3-23)

Notons que dans la formulation Anglaise, le paraméetre k
n'‘est plus appelé fréquence réduite mais paramétre de

fréquence.

En introduisant 1'équation (3-23) dans 1'équation (3-1)

nous obtenons :

[RNCE G ORAEN{S] ERE P o1 |{a)

L'hypothése du mouvement harmonique étant toujours
maintenue, l"introduction de 1'équation (3-2) dans la

premiére équation du systéme (3-3) donne:

{d4)=401{gq]) (3-25)

1'équation (3-24) devient alors:



$1

Mg {3+ [Ded - v e ] o} »
[[\wfg\] - v’bEQ"]] {a} = {o}

(3-26)

P Vzb[:,n:} est la matrice de rigidité aérodynamique

et

P vb’[[ Q" ] est la matrice d'amortissement aérodynamique

L'équation (3-26) représente la formulation Anglaise

des équations du flottement aéroélastique.

Contrairement a la formulation Américaine ou l'écriture
sous forme canonique est directe, pour la formulation
Anglaise nous devons effectuer la transformation de Duncan

sur 1'éguation (3-26) pour obtenir:

ey - eawp’C@* D AN | ta)

R o L

sosornts 0l ol

(3-27)
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En notant la
ar [E] et

Le systeme double alors de dimension.

matrice bloc du premier terme de 1'égation (3-27) p
celle du second terme par (F1, et en effectuant le changement

de variable suivant:
' q
{ z*} = { } (3-28)
a5

Nous aboutissons a:

CE] 2z*) + [F] t 251 =10} (3-29)

Les matrices [E] et [F] sont de dimension (2n x 2n) et

le vecteur {Z*} est de dimension 2n.

posons o T (3-30)

ou » est un parametre complexe.

La différentiation par rapport au temps de 1'égquation

(3-30) donne

e (3-31)

posons:
= - E—lF (3"32)

En introduisant les équations (3-30), (3-31) et (3-32)

dans 1'éguation (3-29) nous obtenons la forme canonique

suivante:
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[Aang- 3RS {01} (3-33a)

(3-33b)

La matrice Aang est une matrice réelle, non symétrique
et semi-pleine.

Les équations (3-33) représentent un probléme aux

valeurs propres complexes de la matrice Aang'

3. 5.2 Méthode QF pour la détermination des valeurs et

vecteurs propres d’une matrice réelle quelconque:

La manipulation de matrices réelles, non symétriques et
semi-pleines est une opération délicate. Les complications
numériques qui peuvent surgir sont de mémes natures que
celles citées dans la section 3.4.2. Les opérations a, b et c
exposées dans cette méme section sont donc un passage
nécessaire. Les algorithmes effectuant cette tache sont
relativement simillaires a ceux utilisés pour le cas d'une
matrice complexe sauf que dans le présent cas les matrices
Pour le calcul des valeurs propres
le procédé QKR de FRANCIS et

manipulées sont réelles.
complexes, nous optons pour
KUBLANOVSKAYA [19, 20] adapté aux matrices Hessenberg réelles

et pré-conditionnées. Le processus QR est largement

recommandé pour ce type de matrices [20].
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Les vecteurs propres complexes sont déterminés par le
méme procédé que celui décrit a 1'étape (e) de Ila

section 3.4.2

3.5.3 Développement d’'algorithmes de résolution des

squations Anglaises:

I1 est possible de résoudre les équations Anglaises du
flottement aéroélastique soit par un balayage en parametre de
fréquence dont une partie importante de la résolution est

graphique, soit par un processus itératif. Cependant, ces

deux procédés passent impérativement par ‘la résolution du

probléme (3-33) qui aboutit sur une série de n paires de

.

valeurs propres complexes conjuguées gue nous notons par :
A = w (n i) (3-34)

~

ou:
« est la fréaquence de vibration du systeme amorti
et

n est son coefficient d'amortissement.

Les valeurs propres nous concernant sont celles ayant

une partie imaginaire positive. Comme pour la méthode

Américaine, la résolution des équations Anglaises du

flottement se heurte a un probléme d'indétermination vu

qu'elles s 'écrivent en fonction de la matrice des

. . o - . A .
coefficients d'influence aérodynamiques, elle meme fonction

de la vitesse de vol et du paramétre de fréquence k gqui est
justement inconnu. Les deux méthodes que nous allons

développer réglent, chacune a sa fagon, ce probléme

d'indétermination.

3.5.3.1 Méthode semi-graphique avec un balayage en paramétre

de fréquence:

La mise en oeuvre de 1'algorithme commence par le

choix, d'une part, d'une plage de vitesses couvrant autant
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que possible le domaine opérationnel de 1'appareil & une

altitude donnée, et d'autre part d'une plage de paramétres de

fréquence. Pour chaque valeur de k, nous calculons la matrice

des coefficients d'influence aérodynamiques puis les valeurs

propres aéroélastiques du probléme (3-33), par la méthode QR

pour toute la plage des vitesses. Ceci
série de graphes pour chaque

précedemment décrite,
nous permet de tracer une

parametre de fréquence (voir figure 3-5):

rigure 3-5 a:Fréquence de vibration en fonction de la vitesse

Figure 3-5 b: Coefficient d'amortissement en fonction de la

vitesse

Figure 3-5: Résultats de la résolution des équations

Anglaises pour une valeur fixée de k
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La détermination d'une série de valeurs «_ (k) et V_(k)
pour différentes valeurs de K., tel que le montre
la figure 3-5, nous permet de faire la représentation

graphique suivante:

V. = V_(k) (3-35a)
“ere B }k)
(3-35b)
(X k VC ¥ (k)
cr2 — -——-H——————

et de déterminer la vitesse critique de flottement tel que le

montre la figure 3-6.

Y

Figure 3-6 : Procédé graphique pour la détermination des

conditions critiques de flottement
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I1 est clair a présent que la solution définitive
s'obtient graphiquement. La méthode est plutdt simple mais
nécessite, pour chaque parametre de fréquence, le calcul des
forces aérodynamiques et ensuite la résolution du probléme
aux valeurs propres complexes, pour un nombre relativement

important de vitesses. elle nécessite également le tracé de

beaucoup de graphes; un travail laborieux pour 1'obtention de

la seule valeur de la vitesse de flottement V_.

La figure 3-7 est un organigramme englobant les grandes
lignes de la résolution des équations Anglaises du flottement

aéroélastique par cette méthode en grande partie graphique.
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3.5.3.2 Résolution des équations Anglaises du flottement par

une méthode itérative:

Cette méthode présente 1 'avantage de donner directement

la vitesse de flottement en itérant plusieurs'fois sur le

parametre de fréquence jusqu’'a convergence du processus.

Notre algorithme commence par le choix d'une vitesse v

prise dans le domaine d'exploitation de 1'appareil, et d'un

parametre de fréquence trés petit sans pour autant atteindre

la valeur zéro car ce€ serait un phénoméne de "Divergence

statique” [3,12] qui se présenterait. Le calcul des valeurs

propres aéroélastiques du probléme (3-33) conduit a une série

de 2xn racines complexes conjuguées:

[17£_j3;.+_ i ] (3-36)

ou r est le numéro du mode oscillatoire

s est le nombre de modes oscillatoires sous investigation

j est le numéro de l1'itération

Nous élaborons une procédure de tri qui ne choisira
parmi les valeurs propres obtenues que celles ayant une
partie imaginaire positive puis classera les n modes par

ordre croissant de leurs ifréquences d'oscillation:

Ces valeurs propres aéroélastiques, en particulier

leurs parties imaginaires, ne satisfont pas 1'équation du
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paramétre de fréquence (3-11), il faut alors faire une
nouvelle estimation de k par

(i+2) _ ,,03) b -
kg s By . v (3-37)

A nouveau, la matrice des coefficients d“inf luence

aérodynamiques est calculée en fonction de la nouvelle valeur

de k.

Nous reprenons alors le calcul des valeurs propres a
1'itération suivante. L'algorithme ne s'arretera que lorsque
généralement de 1'ordre de

-~ b =]

la précision £ aiie NOUS fixons,
10—2 ou bien 10—9 [12], est atteinte. Cette condition se

traduit par

L o TR 0L < £ (3-38)

Notons la serie de valeurs propres gui ont convergeé

par:

X 22 ¢ {C e
A = & x -
r,s ”I‘,S [ " lc' ] (3 39)

Parmi les n valeurs propres a parties réelles
ok tCy : 2 - - = -
positives, seule Ks “ satisfait simultanément les équations

’

{3-11) et (3-33), le mode s est alors défini a la vitesse \'

par sa fréquence d'oscillation:
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o = ..(C) =
: Im ["r,s] (3-40)

(3-41)

Nous poursuivons a présent 1'investigation du mode
suivant en incrémentant s de 1. L'estimation initiale du

paramétre de fréquence sera

(1 = SO b o
kspe T “sii,s v (3-42)
S étant la fréquence appartenant au groupe du mode s qui

i)
s+t,8
aura convergé et concernant le mode s+1.

Le processus reste identique a celui du mode

précédent. Nous inspectons ainsi les n modes de vibration
A 3 .

pour la meme vitesse V. Nous reprenons ensuite les mémes

étapes de calcul pour toutes les vitesses du domaine

operationnel.

L'obtention de la vitesse de flottement est a présent
possible, il suffit de représenter graphiquement les n
courbes w© = f1(V) et 1les n courbes n» = fz(v). La
eprésente un exemple de résultats de flottement

L

figure 3-8

.

nar cette maiho

o
- -
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Figure 3-8 a: Fréquence de vibration en fonction de la

vitesse de vol

Iix

1x

Figure 3-8 b: Coefficient d'amortissement en fonction

de la vitesse de vol

Figure 3-8 :Détermination de la vitesse de flottement par la

résolution des équations Anglaises (procédé itératif)

La figure 3-9 est un organigramme simplifie
représentant 1'organisation générale du programme principal

de la résolution des équations Anglaises du flottement par le

procédé itératif.
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3.6 AMELIORATION DES ALGORITHMES ITERATIFS DU POINT DE VUE
TEMPS D* EXECUTION:

Les plus grands inconvénients des méthodes de

résolution des équations du flottement sont:

1- la grande dimension du systéeme nécessitant une
importante capacité mémoire, c'est pourquoi les équations du
flottement étaient résolues sur de gros ordinateurs tels que
" HP", " VAX", "IBM" etc... . Nous avons rendu cette
résolution possible sur micro-ordinateur en réduisant

artificiellement la dimension du systéme et en optimisant les

programmes .

2- Le temps de calcul considérable a cause de la nécessite
de déterminer les forces aérodynamiques et de résoudre un
probléme aux valeurs propres complexes a chaque itération,
particuliérement pour les méthodes itératives développées. Il
faudra également noter le nombre assez important des

itérations nécessaires a la résolution.

En balayant ainsi toute la plage des vitesses, nous
nous heurtons a un probleme de temps d'exécution
remarquablement important; di a ce fait, nous avons d'abord
donné a nos algorithmes la possibilité de permettre a un
utilisateur bousculé par le temps, d'arr@ter 1'exécution du
programme a n'importe quelle étape des itérations, a
n'importe quel mode de vibration et a n'importe quelle
vitesse, de stocker tous les résultats intermédiaires dans un
fichier et de reprendre les calculs par la suite sans que la
partie déja effectuée ne soit perdue. Ceci est une petite

astuce pratique, mais qui ne régle en rien le probléme

sus-citeé.

LAWRENCE et JACKSON [5] résolvent ce probléme en

partant de 1'hypothése qu'en régime subsonique, les forces

aérodvnamiques sont indépendantes du nombre de Mach et donc

de la vitesse de vol, c'est pourquoi, ils calculent une
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matrice aérodynamique pour une valeur de k donnée, et cette

ice sera valable pour toutes les vitesses appartenant au
par ce procédé,

matr
domaine subsonique. Ils diminuent,

considerablement le temps de calcul mais ils augmentent
1'erreur sur la vitesse de flottement car, et nous 1 'avons

vérifié par le calcul, 1'approximation qu'ils utilisent n'est

pas tout a fait correcte.

Par la suite nous avons pensé nécessaire d'intervenir
sur le second paramétre qui influence le temps d'exécution:

c'est le nombre d'itérations sur la fréquence réduite ou

paramétre de fréquence k.

Nous remarguons qgue pour les petites vitesses, les
modes vibrent a des fréquences treés proches de leurs
fréquences naturelles. C'est pourquoi, pour la plus petite
vitesse V ., au lieu de commencer les itérations par une
valeur de k proche de zéro et souvent trés loin de celle qui

donnera convergence, nous choisissons d'initialiser la

premiére itération par :

) b
3 = &, -
S (=) — (3-43)
5 i
ou s représente le numéro du mode sous investigation
et i le numéro de la vitesse V choisie.

L'algorithme se déroule ensuite normalement, selon que
l1'on résoud les équations Américaines ou Aglaises du
flottement, jusqu'a convergence des n modes a la vitesse V, .
Nous passons alors a la vitesse suivante v.,,en

réinitialisant avec:

1) _ e b
SRR el T: v (3-44)

=
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HED 3 - . . .
«» € atant 1la freéquence de vibration du mode s qul a

’

convergé pour la vitesse Y. .

3.7 CONCLUSION:

Dans ce chapitre, nous avons établi les formulations
Américaine et Anglaise de 1'équation du flottement
aéroélastique. Nous avons développé, pour chacune de ces
formulations, des méthodes de résolution expliquées par des
algorithmes assez détaillés et des organigrammes simplifiés.
Ces méthodes nécessitent la résolution de problémes aux
valeurs propres divers et le calcul des forces aérodynamiques
instationnaires pour chaque couple (k,Mm). Nous avons ensuite
tenté une amélioration des procédés itératifs pour chacune
des deux formulations afin de minimiser le temps de calcul
sur machine. Plusieurs subroutines nécessaires a la
formulation et la résolution des équations du flottement ont

été développées. Une liste non exhaustive est donnée dans

1 'annexe D.
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CHAPITRE 4

DESCRIPTION DE DEUX STRUCTURES D AVION

4.1 INTRODUCTION:

gquatriéme chapitre a la
nous allons

Nous CUilsacioiis ce
description des deux structures auxquelles
appliquer le code de calcul de flottement gque nous avons

développé. Ce sont les suivantes:

- une aile rectangulaire monocaisson décrite par les figures
4-1 et 4-2 et les tableaux 4-1 et 4-2.

- un empennage horizontal, multicaisson, effilé et a fleéche

arriére décrit par les figures 4-3 et 4-4 et les tableaux

4-3 et 4-4.

4.2 CARACTERISTIQUES PHYSIQUES DU MATERIAU UTILISE:

Le materiau constituant les deux structures est un

alliage d'aluminium dont les caractéristiques physiques sont:

module de Young E =69.0 10° N/m°

coefficient de Poisson 1 =3
2816.0 Kg/m

masse volumique L
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Tableau 4-1:

70

coordonnées des noeuds du maillage structural

de 1’aile rectangulaire

Numéro de
noeud

coordonnée X
(m)

coordonnée Y

(m)

coordonnée Z

(m)

NN AW -

0.254
0.254
0.254
.254
.254
.254
.254
.254
.889
.889
.889
.889
.889
0.889
0.889
0.889

oO0o0oO0COO0O0OC0C

0.000
1.524
3.048
4.4872
0.000
1.524
3.048
4.572
0.000
1.524
3.048
4.572
0.000
1.524
3.048
4.572

- 0.0508
- 0.0508
- 0.0508
- 0.0508
0.0508
0.0508
0.0508
0.0508
- 0.0508
- 0.0508
- 0.0508
- 0.0508
0.0508
0.0508
0.0508
0.0508




Tableau 4-2:
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Type de chaque élément du maillage structural

de 1’aile rectangulaire

e i Tove de 1" 1ament
1 1 2 Elément Poubtre
2 2 5 Elément poutre
3 3 4 Elément poutve
4 1 2 5 6 Elément plaque quadrilatérale
5 2 3 6 7 Elément plaque quadrilatérale
6 3 4 7 8 Elément plague quadrilatérale
1 5 6 Elément poulre
8 6 T Elément poutre
9 T 8 Elément oulie
10 1 2 g9 10 Elément plaque quadrilatérale
11 2 3. 10 11 Elément plaque quadrilatérale
12 3 " RS T (i 1 Elément plaque quadrilatérale
13 5 6 13 .14 Elément plaque quadrilatérale
14 6 G A S L Elément plagque quadrilatérale
15 7 8 =15 16 Elément plaque quadrilatérale
16 9 10 Elément poutro
17 10 11 Elément poutre
18 11 12 Elément pont re
10 9 10 13 14 Elément plague quadrilatérale
20 10 . 11- -14 . -15 Elément plaque quadrilatérale
21 11- 212 15 16 Elément plague gquadrilatérale
22 13 14 Elément poutre
23 14 15 Elément Prutre
24 15 16 Eilément ioutre
z5 2 6 10 i4 Eiément plague quadrilatérale
26 3 T--11 -5 Elément plaque quadrilatérale
257 4 802 16 Elément plaque quadrilatérale




Direction de
1’ écoulement

Figure 4-3: Empennage horizontal

72
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Figure 4-4: Maillage par éléments finis de 1’empennage horizontal
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Tableau 4-3 : Coordonnées des noeuds du maillage structural

de 1’empennage horizontal
Numéro de coordonnée X coordonnée Y coordonnée Z
noeud (m) (m) (m)

1 0.2540 0.0000 0.1270
2 0.2540 0.0000 - 0.1270
3 0.8128 0.0000 0.2032
4 0.8128 0.0000 - 0.2032
5 1.5748 0.0000 0.1524
6 1.5748 0.0000 - 0.1524
7 2.2606 0.0000 0.0508
8 2.2606 0.0000 - 0.0508
9 0.7901 1.2192 0.1108
10 0.7901 132192 - 0.1108
11 152057 1.0570 0.1807
12 1.2157 1.0570 - 0.1807
13 1.8235 018253 0.1392
14 1.8235 0.8253 - 0.1392
15 2.4187 0.6886 0.0471
16 2.4187 0.6886 - 0.0471
17 1.2592 2.2860 0.0966
18 1.2592 2.2860 - 0.0966
19 1.6302 2.1445 0.1576
20 1.6302 2.1445 - 0.1576
21 2.1602 1.9425 0.1214
22 2.1602 1.9425 - 0.1214
23 26792 1.8234 0.0411
24 2.6792 1.8234 - 0.0411
25 1.7953 3.3052 0.0804
26 17953 3.5052 - 0.0804
27 2.1489 3.8052 0.1286
28 2.1489 3.5052 - 0.1286
29 2.6312 3.9052 0.0964
30 2.6312 3.5052 - 0.0964
31 3.0653 3.5052 0.0322
32 3.0653 3.5052 - 0.0322




Tableau 4-4

Type de chaque é1ément du maillage

structural de

1’empennage horizontal

Numéro de Nocuds de .
1'¢é1ément 1'é1ément Rpe 4s 11 Si0ment

1 2 I 10 9 Elément plaque quadrilatérale
2 4 3 12 1% Elément plaque quadrilatérale
3 6 5 1% -3 Elément plaque quadrilatérale
4 8 216 1D Elément plaque quadrilatérale
5 1 3 | Elément plaque quadrilatérale
6 2 4 10 12 Elément plaque quadrilatérale
7 3 L [ (S Elément plaque quadrilatérale
8 4 6 12 14 Elément plaque quadrilatérale
9 5 G 12 S Elément plaque quadrilatérale
10 6 8 14 16 Elément plaque quadrilatérale
11 f 9 Elément FOU'TE

12 2 18 Elément ponitre

13 i S 16 Elément poutre

14 4 12 Elément o~ itro

15 3 13 Elément 't

16 6 14 Elément ' by

17 1 13 Elément routro

18 8 16 Elément proutr:

19 10 9 12 11 Elément plaque quadrilateérale

20 12 1t 14 13 Elément plaque quadrilatérale

21 & R L S R - Elément plaque quadrilatérale
2 10 9 18 17 Elément plaque quadrilatérale

23 12 =B 205 )19 Elément plaque quadrilatérale

24 413 22.-2% Elément plaque quadrilatérale

25 16 ‘¥5 24 23 Elément plaque quadrilatérale

26 g iy 17 19 Elément plaque quadrilatérale

27 {6 12 -18 20 Elément plaque quadrilatérale

28 - 1339 =21 Elément plaque quadrilatérale

29 12 14 20 22 Elément plaque quadrilatérale

30 3. 1S -2V - 23 Elément plaque quadrilatérale

31 14 16 22 24 Elément plaque quadrilatérale

32 9 17 Elément poritre

33 10 18 Elément rn‘-u?_rr)

34 ii i9 Elément routre

as 12 =20 Eiément tre

35 e | Elément 1 7'''7°

37 14 22 Elément e

38 5 23 Elément P otlire

39 16 24 Elément prutre

40 8 17 - 20- 19 Elément plaque quadrilatérale

41 20 19 22 21 Elément plaque quadrilatérale

42 22 21 24 23 Elément plaque quadrilatérale

43 18 17 26 235 Elément plaque quadrilatérale

44 20 19 28 24 Elément plaque quadrilatérale

45 29 -t 3028 Elément plaque quadrilatérale

46 54 23 32— 34 Elément plaque quadrilatérale

47 t7- 1925 27 Elément plaque quadrilatérale

48 18 20 26 28 Elément plaque quadrilatérale

49 19 2fF 27 29 Elément plaque quadrilatérale

50 20 22 28 30 Elément plaque quadrilatérale

51 2 23 -329- 31 Elément plaque quadrilatérale

52 22" 24 30~ 32 Elément plaque quadrilatérale

53 $7- 25 Elément '~

54 18 26 Elément . .

55 19--27 Elément poittre

56 20 28 Elément pountre

57 Z1=-129 Elément P ittre

58 22" 30 Elément ot c

59 23 3 Elément Pouitre

60 24 32 Elément rtra

61 26 25 28 27 Elément plaque quadrilatérale

62 a8~ 27 30729 Elément plague quadrilatérale

63 30 29 -32 31 Elément plaque quadrilatérale

(-
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CHAPITRE 5

APPLICATIONS ET RESULTATS

5.1 INTRODUCTION:

pans ce dernier chapitre, nous présentons les résultats

obtenus en appliquant notre logiciel aux deux structures

décrites dans le chapitre précédent.

Les conditions de vol sont fixées comme suit:

altitude h = 2962 m
masse volumique de l'air P g™ 0.909 kq/nﬁ

vitesse du son dans 1l'air a = 335 m/s

Notons que notre code de calcul est exécuté sur un
micro-ordinateur PC AT 80-386 SX cadensé a 25 MHz. La
i hulate 2 SO S -3 R s
précision sur le paramétre k, fixée a 10, est considérée

dans le milieu de 1'industrie aéronautique comme trés

satisfaisante [12].

Les comportements naturels des deux structures seront
décrits par leurs fréqguences et leurs modes naturels. Ensuite
courbes relatives a chaque structure

A a2

seront présentiés des
pour chaque méthode de résolution. Une comparaison entre les
vitesses de flottement, 1'explosivité et le temps de calcul
pour les différentes méthodes de résolution sera faite. Nous
comparerons également nos résultats avec ceux obtenus par
McINTOSH et ASHLEY [35] sur l'aile rectangulaire. Cette
référence étant la seule parmi toutes celles a notre
disposition qui ait fourni toutes les données nécessaires

pour gqu’'une comparaison puisse étre faite.
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5.2 RESULTATS DE L®APPLICATION DU LOGICIEL DEVELOFPFE A
L’ AILE RECTANGULAIEE :

5.2.1 Valeurs et vecteurs propres naturels:

Avant de résoudre le probléme aux valeurs propres
réduit, nous avons d'abord résolu le probléme global afin de
pouvoir justifier l'utilisation d'une méthode de condensation
statique . Le tableau 5-1 englobe les fréquences naturelles
du propiéme global et celles du probléme réduit de 1l'aile
rectangulaire. Ces derniéres sont aussi appelées fréquences
naturelles principales. Une comparaison entre deux fréquences
naturelles correspondantes montre une différence
insigrnifiante pour les premiéres fréquences du systéme libre
non amorti. Cette différence s'accentue légérement lorsque
nous avangons vers les plus grandes fréquences. Ceci n'est
cependant pas un probléme puisque nous utilisons par la suite

une superposition modale utilisant les six premiers modes

naturels uniquement.

La détermination des vecteurs propres naturels du
systéme global nous permet de justifier 1'hypothése que les
déformations des structures aéronautiques sont prépondérantes
dans la direction Z (voir chapitre 1). En effet, les deux
exemples de vecteurs propres que nous considérons sont
représentés par les tableaux 5-2 et 5-3. Il est facile d'y
remarquer que les déplacements dans les directions X et Y
sont négligeables devant ceux dans la direction Z. C'est
également le cas pour tous i'ensemble des vecteurs propres
naturels du systéme global. Sur les memes tableaux figurent
les vecteurs propres naturels déterminés par la résolution du
systéme condensé. Nous remarquons sans peine que les
composantes de ces vecteurs sont égales aux déplacements dans

la direction Z du vecteur propre global correspondant.

Tous ce qui vient d'étre dit justifie 1'utilisation
d'une méthode de condensation et laisse considérer celle de

Guyan comme une technique tout a fait satisfaisante.
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Tableau 5-1: Comparaison entre les fréquences naturelles du
probléme global et celles du probléme réduit

de 1’aile rectangulaire

Frégquences en Hz
Mode Probléme Probléme
global réduit
1 10.78 10.78
2 2867 28.67
3 37.00
4 69.20 69.20
5 104.2 104.2
6 165.9
i 190.5 190.5
8 222.9 223.0
9 273.4
10 3180
11 791 .7 i
12 855.7
13 889.8
i4 1093..
15 1159.
16 1233.
17 1244 .
18 1296.
19 1347.
20 1413.
21 1600.
22 1606.
23 1634.
24 1775N.
25 2423,
26 2571
27 2700.
28 2833.
29 2905. 3083.
30 3137. 3580.
31 4305. 4257.
32 4430.
33 4451.
34 4500. 4588.
35 4652. 4698.
36 4817.




Tableau 5-2:

le 1

. er
Comparaison entre le 1

er

de

lI’aile rectangulaire
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mode naturel complet et

mode naturel du probléme réduit

N°® de lermodc naturel complet ;::T::er:::?:
Noeud dégéggemgnt dég(lig.gemgnt dégéggemgnt dégé%gemgnt
deectLon X dLrectLon Y trection Z trection Z
1 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
2 0.1072x10 °| 0.2044x10 2| 0.3538¢10°%| 0.3538x10 *
3 0.2101x10 *| 0.2986x10° 2| 0.1147 0.1147
a 0.6629x10 °| 0.3204x10 2| 0.2093 0.2093
5 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
6 ~0.1070x10 °| -0.2044x10 2| 0.3538x10 '| 0.3538x10 %
7 -0.2179x10 *| -0.2986x10" 2| 0.1147 0.1147
8 ~0.6990x10 | -0.3204x10 2| 0.2093 0.2093
9 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
10 | -0.1072x10 °| 0.2044x10 2| 0.3538x10 %] 0.3538x10 *
11 | -0.2085x10 *| 0.2986x10 2| 0.1147 0.1147
12 | -0.6697x10 °| 0.3204x10 2| 0.2093 0.2093
13 | 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
ia 0.1069x10 °| -0.2044x10 2| 0.3538x10 %] 0.3538x10 %
15 0.2175x10 *| -0.2986x10 2| 0.1147 0.1147
16 0.6849x10 °| -0.3204x10 2| 0.2093 0.2093
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mode naturel complet et

ém
le 6 mode naturel du proléme réduit
de 1’aile rectangulaire
éeme
& 6 mode natu-
8 memode naturel complet

déglacement
ans . La
direction X

déglagement
ans . La
direction Y

déplacement
RBans 1o
direction Z

rel(pPb rédutit
déglace ent
an a

direction Z

1 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
2 0.2586x10 ' 0.3894x10 2| -0.1731 -0.1733
3 _0.2964x10° 1| 0.1634x10 2| 0.2143 0.2143
a 0.2999x10 *| -0.1687x10 '| -0.2048 ~0.2048
5 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
6 | —0.2501x107!| -0.3892x10 2| -0.1732 ~0.1733
7 0.6964x10 1| -0.1638x1072| 0.2142 0.2143
8 ~0.2998x10 *| 0.1687<10 '| -0.2048 ~0.2048
9 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
10 0.2590x10 *| -0.3897x10° %] 0.1731 0.1733
11 | —0.2063x107 | -0.1636x10 7| -0.2142 ~0.2143
12 0.2998x10 *| -0.1688x10 '| 0.2048 0.2048
13 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
s | —0.2586x10"%| 0.3896x107%| 0.1733 0.1733
15 0.2565x10 *| 0.1636x10 2| -0.2142 ~0.2143
16 | -0.2999x10 %] -0.1687x10"| 0.2047 0.2048
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S5.2.2 Résultats de la superposition modale:

Afin de savoir jusqu'a combien de modes 1'on peut
tronquer la matrice modale ({sut en ayant une bonne précision
sur la vitesse de flottement, nous avons commencé par
résoudre les équations complétes du flottement. Nous avons
par la suite tronqué la matrice modale d'un vecteur a chaque
fois. Nous remarquons qu'avec une matrice constituée des
trois premiers modes naturels principaux uniquement Ila
résolution donne la méme vitesse de flottement qu'avec une
matrice modale compléte (erreur de 0.008 %). Cependant, nous
choisissons de prendre six modes qui est le nombre en général

utilisé par les aéroélasticiens pour cette approximation.

5.2.3 EREésultats de flottement par 1la résolution des

équations Américaines:

La résolution des équations Américaines du flottement a
pour résultats une série de vaieurs propres aéroélastiques
complexes qui nous fournissent la fréquence de vibration et
le coefficient d'amortissement fictif g pour chagque mode de
vibration considéré. Nous représentons par la figure 5-la la
variation de la fréquence en fonction de la vitesse de vol et
par la figure 5-1b celle du facteur g. Grace a ces courbes,
nous pouvons déterminer la vitesse critique de flottement. En
effet, la situation ou le coefficient g s'annule est critique
et la vitesse correspondante est la vitesse de flottement
(voir chapitre 3). Nous déterminons ainsi la vitesse de

flottement pour 1'aile rectzagulaire. Cette vitesse critique

est estimée a 282.66 m/s.

Nous remarquons sur la figure 5-1la qu'a 1'approche de
la vitesse de flottement, les courbes des fréquences des deux
premiers modes tendent & se rapprocher, ce qui traduit Ile
flottement de modes couplés. C'est le second mode de
vibration qui présente un coefficient d'amortissement nul.

C'est donc le mode critique de flottemment.
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5.2.4 PRésultats cle flottement par 1la résolution des

édquations Anglaises:

5.2.4.1 Résultats de la méthode semi-graphique:

Tel gque 1'indigue le nom que nous lui avons attribuée,
cette méthode repose en grande partie sur une résolution
graphique. En effet, comme nous 1'avons expliqué dans le
chapitre 3, nous obtenons une série de couples de graphes
correspondant chacun a une valeur du paramétre de fréquence
k. L'ensemble des figures 5-2 jusqu'a 5-11 représente cette
série de couples de graphes pour l1'aile rectangulaire. Nous

n dédui s le o o
e duison les valeurs de - e et VCr pour chaque

valeur de k. Ceci nous permet de tracer les deux graphes

finaux

de Vcr en fonction de k et sur un meme repére d’'axes
et W oye OB fonction de k. La détermination de la vitesse

)
crt

de flottement se fait de la maniere expliquée dans le
chapitre 3 et illustrée par la figure 5-12. La vitesse

critique de flottement obtenue par cette méthode a pour

valeur 277.58 m/s.

5.72.4.2 Résultats de la méthode itérative:

Les résultats obtenus nous permettent de tracer les
courbes des fréquences et des coefficients d'amortissement en
fonction de la vitesse de vol (figures 5-13a et 5-13b).
Lorsque le coefficient d'amortissement s 'annule (voir
chapitre 3), il se produit un flottement dont la vitesse est
par cette méthode, a 281.33 m/s. Nous remarquons
les

estimée,
encore une fois qu'a 1 'approche de cette vitesse,

fréquences des deux premiers modes tendent a se rapprocher.
Ceci traduit le flottement des modes couplés, autrement dit,
chacun des deux modes excite ]'autre en amplifiant ainsi la
vibration. Nous remarqueons également que c'est encore le
cn aui présente un amortissement qui

a

second mode de vibra

s 'annule.



84

1400
N -
o 3
N 3
T E e e e e e e} i el
c 12080 e e e e
T 3
X :
° E
C wee-:
et -
° :
2 800
o 3
5 = P —
s : t——"—~4h——w—~4———~—ﬂf*—”—*4F""”*’_”“ e
S 600 3
o 3
° E PUB— S, o +— ° — " »
3 400 3
-4 :
C g 'd’___‘_},,.,.~4r-————n\\\~__
& 1 =
a 200 m————~—a~——-~¥~“’”~’

E A & A== A_&—_-s—:‘——'_‘_.’:;l.::-——’:.,.‘___,_———&———‘—“‘
3 T =o s _-' :-l—‘l ‘x_' T '—ﬁ_ﬂ—""r‘f"? frfﬁ"ﬁ‘rt—f1-f‘r“"r~f_v—'—rﬁ‘fﬁ‘m'ﬁ‘rﬂ
°3 " 100 160 200 250 200

Figure

0.

0.
)
=
[
[ =

° o.
(']
(]
-

= 0
2
Q
£
o

N -
o)
e |
{ =

o o
-t
(¢}
-
=

- e
o

-8.

-0.

Figure
Figure

Vitesse de vol V(m/8s)

5-2a ; La frequence d’oscillation en fonction de la vitesse

& 5 @ 8 bi 8 &
Tszsassaastessaasasalesaasceaslansanaaasl

laaasssasslanasansaalensasnail

8

3 e R T B N B | vﬂ—t—r“rﬁ';'v-rq—r—r-rv—rr‘r‘l—rf-r-r—rﬂ‘rr
. = ,!w T 1& m

Vitesse de vol V(m/s)

:Le coefficient d’amortissement en fonction de la vitess:

:Sclutions des equations Anglaises du flottement par le

procede semi—graphigue pour k=0.6 (aile rectangulaire)



85

e i e e e e et e =

Frequence clrculatre wl(rd /s)

'FV‘:-r‘r‘r'T_r‘[—Y—rﬁ"Y-T‘l'Tth""l_v"r_TY'vrvyvl1'vvvvrlvl!ﬁ'v"l]VVVTI"Y“T_r'T—T_“'T—‘

190 160

QM : %
T? > *
| | ';
| |
1 SR T

|
; i
g
! ,
Uy
» \? >
|
b | L >
L
L
* |
L‘ L

Vitesse de vol V(m/ss)

Figure 5--3a : La frequence d’oscillation en fonction de la vitesse

y—

_—
-9.0990 v 2 = & I 1 o 5, G . 0 A (% L AR LI AL LB 5 75 =y
2090 250

60 1 160

CoefTlclent d amortlssement
®
=
83111 \
|
i

Vitesse de vol V(im/s)

-G.‘IBj

Figure 5-3b:Le coefficient d’amaortissement en fonction de la vitess:

: = :Solutions des equations Anglaises du flottement par le
Bpers 43 procede semi—graphigue pour k=0.7 (aile rectangulaire)



3
-
= 1400 —— "
3
o
% :
o 3
C 1'293-: > » - " %
3 3
® 3
C 10080 -
e 3
° ]
= ]
o | 800 -
o 3
C 3
- 3
0 1 - * - — D
600 3
) 3
0 =
® 3 — o ¢ ¢ 3 ¢ 4 —
3 400 7
o 3
® 5
c 3
C= 2005 '__’_—_G____.—————--G—'“" Pgr=
S et VR NSRRI | S e
E A - a S e g = __,____._______’__a——————-—’—"“
[ s s —r v_l B 5. e e s S L R A S T Ty rTrTrTrTT Ty T
[ 69 190 1650 200 2508 300

Vitesse de vol V(m/s)

Figure 5~4a : La frequence d’oscillation en fonction de la vitesse

0. 49
- ]
c 0.30
o -
E 1
o .
o I
U] B
- 3
e 9.20
c 3
0 -
= ]
o -
\ 3
o .10
5 3
s 4
® 1
- -
o 4
S -8.994
[
(=
[ ]
~
&)

-9.10

-9.20

Fig

Figure 5—4

111TTT'1—11'|1V'|llvvvv'vv"l"11l-l|I|'V| T rEYEET)
5a 100 150 200 250 \m

Vitesse de vol V(m/s)

ure 5-4b :Le coefficient d’amortissement en fonction de la vitess:

:Solutions des equations Anglaises du flottement par le
procede semi—graphigque pour k=0.8 (aile rectangulaire



87

-~ 1400 e ey A e Ty,
L
N
e
8 1200 M e e Y e e e e e e Y e e e Pt . e e e e . L e 1
e
u {
[ ]
£ 1800
-t
(4] 3
3 4
o 800;
C 3
- ~
0 E —— e e,
600 3
o 3
o 3
& =
o 3 e )
3 400
o8 3
. 3
& k e B
w E g R .
2008 4 e a —_——— L iy
e e e s S T o e e T
e e s s | -a
] r————— el -~ A el
8:'-1"1‘—1—"1:7";1':-"-:1-1~r—r‘r1 Y YT E S e e eV TS v i e T L Y Ut oy I e r ey e e yrers
[ 109 150 200 250 300

Vitesse de vol V(im/s)

Figure 5-5a : [q Jrequence d’oscillation en fonction de la vitesse

o
.
->
o
adaiiaasaaal

E

AA Al A dd i Al 1.

.18

. L TSN ER NN W

Vitesse de vol V(im/s)

-9.104 \

Y

Coefflctent d emortlasement
©

Lladdaii sl

!
-
N
o

Figure 5-5b :Le coefficient d’amortissement en fonction de la vitess:

Figure 5-5 :Solutions des egquations Anglaises du flottement par le
procede semi-graphique pour k=0.9 (aile rectangulaire)



= 1400
o
N
0
S 1200
z |
[ ]
L 1000
-
o
|
o 800
C
-
4]
600
° v
4]
&
]
3 400
o
o
&
T8

88

- s al i -, = -

W e 38 sl - * - > ~
. r.

* e * - -* - = mes. ]

= 0 8 o - R s -

Vitesse de vol V(im/s)

Figure 5-6a . |, frequence d’oscillation en fonction de la vitesse

0. 402

2.390

09.20

Coefflclent d amortlsecement
®
3

-8.19

-9.20

TTTY

Vitesse de vol

|—l_;vlr1iutv'[1l!lllvtl|v\lVlrrrlﬁ‘ITl
150 200 zsa'\\ 300
V(m/s)

;!
\

Figure 5-6b :‘Le coefficient d’amortissement en fonction de la vitess:

Figure 56 :Solutions des_equat

procede semi—grap

ions Anglaises du flottement par le
hique pour k=1.0 (aile rectangulaire)



89

1400 3 - - - » e s
o
N 3
o 3
L 12003 * * » » » » ” x
s ]
2 ]
o 3
L 19007
- 3
o 3
=
J -
0 i
£ E
-~ 3 — e —
0 3 * + * * » .
600 3
[ ] -
o 3
c g
° : — b + U - + ¢ o
e 400
o 3
[] 3 -
W 200 ,_‘___.___.“—o—-——ﬂ"’"‘i’ifffr“\\-\\\ﬁ
‘‘‘‘‘‘‘ —A
] P R L » A At o
(2] r—rv:—t—f—v—rTT'v—v-rﬂ—rrr-rTrﬁ-fr—r-ﬁw—rﬁ—rﬁ—rrrv—rTf'vvvrrvrv'vvv'-v--v.----
0 59 180 150 200

Vitesse de vol V(im/s)

Figure 5~7a : La frequence d’oscillation en fonction de la vitesse

®
9

didsartas bl sasaaanalaasaanssslsaaasssas

Vitesse de vol Vim/s)

Coefflclent d amort lecement
®
s

-9.10

-0.20

Figure 5-7p :Le coefficient d’amortissement en fonction de la viless:

:Solutions des equations Anglaises du flottement par le

Figure 5--7
procede semi—graphigque pour k=1.2 (aile rectangulaire)



3 L
1400 T S e, RS .
A~ 3
(] 3
N ;
’E 1200 e e e Y ————— —%
< :
3 ]
° 10900 3
L 3
o -
o 3
s 809 ]
o 3
C 3
. ; e e I SR 5 e el
699 3
o 3
0 5
: 3 — Ry S . o 2 $ B S
3 400
o 3 gy
[ ] 3 T e e
e R N
w 3 s e S
200 3 o sl M e T =
E h‘—:-"‘t—:—'::——*——'—‘*’—’_”’—‘_.'/*/-‘—.
~ s,
8:%;1—1-1‘1-r1-71—r‘r1-r1T|-t—rﬁ-1‘|T7—r1-1‘T1—rf1-ﬁ T T T T T T LT R T uwfri
] 69 168

Figure 5 -8a !

0.49':
3
2 08,307
c ]
. -
£ ]
[ ] -
@ ]
o J
- 9.20+
- =
L ]
8 3
o ]
\ e
B 9.10:
- ]
& 3
L 3
o ~
0 _.p.00]
‘-
C
[}
-9.19
-9.29

Vitesee de vol Vim/e)

: La frequence d’oscillation en fonction de la vitesse

e

~ -
G

i v
T T T T I’E;‘-rﬂ—l’“{_"ﬁ'r’l"r‘f‘r1 TrerrTT
i52 258 309

Vitesse de vol Vim/ s}

o e e e o 4 L R e S

;i
60 100

Figure 5-8b :Le coefficient d’amortissement en fonction de la vitess:

Figure 5-8

:Solutions des equations Anglaises du flqttement par le
procede semi—graphique Ppour k=1.4 (aile rectangulaire



91

= 1400 3 — . - - - T —— &
v E

b E

© 3

12003 e * » " " - —x
N -

3 3

° :

€ 10200 -

e 3

o 3

- a3

0 -

L -4

. 3 e +*

o USSP > e * .
. o]

o0 B

c

o > —b 9 ¢ $- 12 4 9
3 400 -
o e
o e

3 -

B
I e
L 20 il i e B 2 g =
T e = N SN & ‘\'
B S e
] Trrrrrrrrerrr o L 0 Y B B G L Y B (< G % 7% 00 a8 3B 28 [k L 4 o g0 8 2 0 b i i s AR e 18
69 100 160 200 259 300

Vitesse de vol V(imss)

Figure 5-9a : La frequence d’oscillation en fonction de la vitesse

®
:

.
At aaltas 1 aalaaaarsaastaatesass

L o i B e S B T P e TR S B B e s e B B o B B o o e e S0 2
200 N\ 260 308

) 190 1
Vitesse de vol Vim/s)

CoeTTlclent d amortleccemen t
i
® ®
8 5
%
1
1
3

-0.19 :

Figure 5-9% :Le coefficient d’amourtissement en fonction de la vitess:

Figure 5§-9 :Solutions des equations Angiaises du flottement par le
procede semi-graphigue pour k=1.6 (aile rectangulaire)

" e wWw e



————————-
o 1400 > —,———— T
o
N\
o
L 1200 % »* » W i »* > ——
s
b 4
o
C 1000
-
(4]
= |
e 800
[ 4
o
R e . - N,
o * - * * * h
o
(6]
& 2 "y
o - k- 8 $ = 2 ¢ -
g 400 ’__.-—‘
-
° o
£ e
200 B————-—'——"“"“"—"‘——‘:———-: o
‘/’ o o~ -‘ﬁ
— _*-/- -
A e e e
o )
e - -
Bo ’v-r—r—r——rﬂ—rsra-t—v—r—r-rv—r-vvw—f—r—v—r-rv-v—'v O S A A A S U S B B B 2 e SN S N SN0 SRR BL AR
100 160 200

Vitesse de vol V(im/s)

Figure 5-10a: La frequence d’oscillation en fonction de la vilesse

2.39

0.20

-0.90

\
Vitesse de vol V(m/sf\

CoefTlclent d“ amortlesscement
©
®

-9.10

-

Figure 5-70b:Lz coefficient d’amortissement en fonction de la vitesse

Figure 5-10 :Solutions des equations Anglaises du flottement par le
procede semi—graphique pour k=1.8 (aile rectangulaire)



23

—~ 14&-: » - St > > ————— . .
» 3
N E
o -
8 12969 e R AT ST S ere » - » »* a
Nt -~
2 s
° 3
L 10003
- 3
(4] o
e -
3
b 3
0 o9
L 3
- -4
0 3 * —— » * * e T —
< 600 3
0 8
c 3 - a A 'y Y - S
o 3 9 — v v v P =y
5 4003 & e
o 4 e
° 3 i
s 3 i 5
3 B e N el &
§ - - = ey
aJﬁ_'H’ﬁ_r‘ﬁ_T_mT"T'_r‘rTT‘1TrT_m-m"rm' o D AR SR N SN G SE g e s e T B N e & i S AR B R
0 60 1090 1659 200 259 300

Vitesse de vol!l V(im/s)

Figure 5-11a: La frequence d’oscillation en fonction de la vitesse

/

o
3
laiaaasasy)

Vitesse de vol Vim/s)

-c 8.39

o ]

£ 4

] ]

o -

] ]

— -

o 0.20

L 1

o ] //M‘
b 3

o o. 194

c 3

] E P —_—
-t : =

3 ‘o w FrrTrTT e “TTT'F“"T‘I’"‘T"TT"‘"} U kil e e e N R RN ot as ke i i b\ e gh N e g s |
(= =12 100 169 250 300
[

(]

-0.10 o

-9.20

Figure 5-71b :Le coefficient d’amortissement en fonction de la vitesse

Figure 5—77 :Solutions des equations Anglaises du flottement par le
procede semi-graphique pour k=2.0 (aile rectangulaire)



94

320-
]
]
- -
2 270
v 1
E 1
& :
o 3
- .
o 3
&= :
o 220]
o J
o B
2 ]
B :
= :
- ]
0 -
o 170:
- .
v ]
hed ]
> ]
ﬁ

e R T T T T TR T T R PR R S ot

0.5 0.7 0.9 1.1 1.3 1.5 1.7 1.9 2.1

Parametre de frequence k

Figure 5-12q :La vitesse critigue en fonction du parametre k

270 3

250 6‘\
A Werl

7N *

) 4

S

E 230 i" /

~ 2 €

= a- 77

9 3

o 210 4

= ]

= ]

(3] 3

(] 3

o 190 +

o 4

= 3

u e

o 3

o ]

o 170-:'

o g

c -

o 3

3 b

g' 3
'}: |50§

13°j B o M S S e e e A g S L o o S
0.5 0.7 0.9 1.1 1.3 15 1.7 1.9 a1

Parametre de frequence k

Figure 5-12b :Frequences critigues en fonction du parametre k

Figure §-12 :Determination des conditions de flottement par le
procede semi-graphigue (aile rectangulaire)



Frequence circulaire w(rd/s)

95

1600
1400 PSS NI T e~ . s -
1200 u—»—.—-—-»__.._.r-_—,,/*\“: » o o

1000

800
o i e = e > - o

600
400 PR e i i s - 2 & # e

T
o i e \D\

L]

r— A ——A— A S # A

2
A

0 o S S b f s i A (N I 2 o g (0 B G0 S A 0 L L B B SR BRI L A S B A i S e A L i
250 300

150 200
Vitesse de vol V(m/s)

Figure 5—13a :La frequence d'oscillation en fonction de la vitesse

Coefficlent d'amortissement

0.30

0.25

0.20

0.15

0.10

0.05

0.00

Vitesse de vol V(m/s)

-0.05

-0.10

Figure 5-13b:Le coefficient d'amortissement en fonction de la vitess:

Figure 5--13 :Resultats de la resolution des equations Anglaises
flottement par le procede itera f (aile rectangulaire)

du



96

5.2.45 Comparaison entre les vitesses da flottement aobhlenues:

le tableau 5-4 nous comparons nos résultats de
vec ceux obtenus par McINTOSH et ASHLEY [35] sur
Remarquons cependant que ce

Dans

flottement a

la méme structure d'aile d'avion.

sont les seuls auteurs a avoir donné suf fisamment de détails

concernant la structure considérée pour Qqu "une comparaison

puisse 8tre faite. Nous notons par E 1'erreur relative sur

chacune des vitesses de flottement que nous obtenons par
rapport a celle de la référence [35] qui a pour valeur

v = 244.95 m/s

¥ LS Y

Tableau 5-4 :Comparaison entre les vitesses de flottement

obtenues par les différentes méthodes de

résolution pour ]'aile rectangulaire

Methode Américaine Methode Aglalse Méthode Anglaise
procédé itéeratif semi - graphlque procédeé iteratif
Yo 282.66 m/s 277.58 m/s 281.33 m/s
Fr 15.3 % 13.3°% 14.8 %
RS SR e B Rt e T




97

5.2.6 Etude de 1’explosivi té:

L'explosivité du flottement est, telle que nous 1'avons
préalablement dit, lide a la rapidité de variation de
| 'amortissement en fonction de la vitesse de vol. Par
conséquent, ce sera la pente de la tangente du graphe
représentant le coefficient d'amortissement en fonction de la
vitesse au point de flottement qui définira cette propriéteée
du phénoméne aéroélastique. Dans le tableau 5-5 ont éteé
présentées les valeurs de ces pentes pour les résultats
obtenus par les deux procédés itératifs. Les solutions des
équations Americaines et Anglaises du flottement prédisent un
flottement “"non explosif”. En effet, elles montrent une
variation trés lente de ]1'amortissement qui alerte 1 "approche
de la vitesse de flottement. ASHLEY ET McINTOSH prédisent
également un flottement non explosif. Le procédeée
semi-graphique de résolution des équations Anglaises du

flottement ne peut, quant a lui, fournir d'informations a ce

sujet.

Tableau 5-5: Comparaison entre les méthodes de résolution du
point de vue explosivité (aile rectangulaire)

Vvaleur de la pente e L
en valeur absolue Explosivite
Méthode Américaine 0.55 % Flottement
(procédé itératif) : non explosif
Méthode Anglaise 0.52 % Flottement
(procédé itératif) : non explosif
Résultat de la 0.62 % Flottement

non explosif

référence [35]
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5.2.7 Etude du temps de calcul:

Remarquons qu'en analyse de flottement aéroélastique,
le temps de calcul sur machine est un paramétre a prendre
sérieusement en considération en particulier lorsqu’on sait
que la résolution de problémes réels globaux peut s'étaler
sur des mois d'exécution, méme sur des machines puissantes et
trés rapides [7]. C'est pourquoi, une dizaine d 'heures de
calcul sur un micro-ordinateur (voir tableau 5-6), comme il
est le cas pour les méthodes que nous avons développées, peut
8tre considérée comme un temps trés raisonnable et trés
pratique. Nous avons cependant cherché a améliorer encore
plus le paramétre TEMPS. Dans ce but, nous avons tenté une
interpolation des forces aérodynamiques tel que le
conseille la référence [12], mais le procédé s'est avéré
insatisfaisant. En effet, pour avoir une bonne interpolation
il est nécessaire de calculer un assez grand nombre de
matrices de coefficients d'influence aérodynamiques pour

différentes valeurs du paramétre de fréquence k. Ce qui

justement absorbs beaucoup de temps pour obtenir des

résultats de flottement avec une moins bonne précision. Nous

nous sommes alors interessés au nombre d'itérations sur la

fréquence réduite, nécessaires a la résolution. Etudier

soigneusement les valeurs initiales du paramétre k plutdt que
de les choisir aléatoirement nous a permis d'obtenir un trés
bon résultat concernant le temps d'execution pour les deux
méthodes itératives. La méthode semi-graphique quant a elle
exige un choix judicieux de la plage des paramétres de
fréquence, le temps de «calcul sur machine est alors
dérisoire. L'inconvénient majeur que présente cette derniéere
méthode de résolution est le nombre important de graphes
qu'il est nécessaire de tracer afin d'obtenir la vitesse de
flottement. Le temps économisé sur machine est alors perdu a
tracer les graphes nécessaires. Dans le tableau 5-6, nous
présentons le temps de calcul sur un micro-ordinateur 386 SX,

que met chaque méthode de résolution pour aboutir a la

vitesse de flottement.



Tableau 5-6: Comparaison

résolution du point de vue tem

entre les différentes méthodes

pour 1’aile rectangulaire

i et

Méthode Américaine

I Sl S

Temps de calcul sur micro-

ordinateur 386 SX
AR SR

——

09 heures 49 minutes

procédé jtératif

SR s

Méthode Américaine
améliorée

Méthode Anglaise
semi-graphique

Méthode Anglaise
procédé itératif
i
Méthode Anglaise
améliorée

L

s o B e

06 heures 25 minutes

04 heures 55 minutes

10 heures 17 minutes

L RN, SRR T e

L

06 heures 50 minutes

e

SR e
e R

S P DTREER  BEREL l  e

99

de

ps de calcul
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5.3 FESULTATS DE L APPLICATION DU LOGICIEL A L®EMPENNAGE

HORT ZONTAL :

Nous procédons exactement de la méme fagon que pour
l'aile rectangulaire. Nous présentons donc dans le tableau
5-7 les fréquences naturels du probléme global et celles du
probléme réduit de 1'empennage horizontal. Les tableaux 5-8
et 5-9 représentent les deux vecteurs propres naturels du
probléme global correspondant au premier et sixieme vecteurs
propres principaux de 1'empennage horizontal. Les remarques
faites sur les valeurs et vecteurs propres naturels de 1'aile

rectangulaire restent valables pour ceux de cette deuxiéeme

structure d'avion.

Nous présentons dans la figure 5-14 les résultats de la
résolution des équations Américaines du flottement. Aucun
mode de vibration ne présente un coefficient d'amortissement

fictif nul, ceci traduit la stabilité de la structure dans

les conditions considérées.

Depuis la figure 5-15 jusqu'a la figure 5-21, nous

présentons la série de résultats obtenus par la résolution de

1'éguation Anglaise du fiottement, par le procédé

semi-graphique, pour des Valeurs discréetes du paramétre de

fréquence. Pour chacune des valeurs de k, nous remarquons

qu'aucun mode de vibration ne présente un coefficient

d'amortissement nul. Il n'y a donc pas de vitesse de
flottement pour cette deuxiéme structure. La figure 5-22
représente les résultats obtenus par la résolution

deséquations Anglaises du flottement par le procédé itéeratif.
Encore une fois, les résultats confirment la stabilité de
1 'empennage horizontal dans les conditions prises et dans le

domaine opérationnel considéreé.

Le tableau 5-10 represente une comparaison entre les
temps de calcul sur micro-ordinateur, absorbés par chaque

méthode de résolution sur une plage de quinze vitesses

comprises entre 30 et 310 m/s.
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Tableau 5-7: Comparaison entre les fréguences naturellcs du
crobléme global et celles du probleéme réduit de

1’empennage horizontal

Fréquences en Hz
Mode Probléme Probleéme
global réduit
1 35.39 35.39
2 111.6
3 & L e 118.6
4 1772 177.2
5 308.0 308.2
6 35557
7 393.1
8 448.2 448.3
9 565.0 565.4
10 575.5 575.9
11 750.5 751.4
12 804.7
13 836.4 842.1
14 953.4 955.0
15 983.3
16 1098. 1097.
£7 1100. 1104.
18 1354 ..
19 1394.
20 1409.
21 1481. 1490.
22 1554,
23 1700.
24 174
25 1810,
26 1907 .
27 2000.
28 2024.
29 2153%
30 2181
31 2281.
32 2324.
33 : 2398.
34 2529 .
s 7641.
36 2648.
37 2756 2736
38 2715
39 2867.
40 29917.
41 3089.
42 3145.
43 3219
44 3478. 3567.
45 3560.
: : I _




Tableau 5-8

Z e
Comparaison entre Le 1
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T mode naturel complet et

le ler mode naturel du probléme réduit de
1’empennage horizontal
er
£ lermode naturel complet k- suge naty—
N°® de rel(pb rédutit
Noeud déggacevent déggggemght déggace gnt dégg%gewent
directin directin Y directin Z directin Z
1 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
2 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
3 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
4 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
5 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
6 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
7 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
8 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
9 _0.3803x10 2| -0.5716x10 - 0.3991x10" | 0.3991x10""
10 0.3803x10 0.5716x10 0.3991x10 0.3991x10
11 -0.4808x10 ~0.1061x10 0.4184x10 0.4184x10
12 0.4808x10 0.1061x10 0.4184x10 0.4184x10°
13 ~0.2433x10 ~0.9167x10 0.3828x10 0.3828x10
14 0.2433x10 0.9167x10 0.3828x10° 0.3828x10
15 ~0.4917x10 ~0.3930x10 0.3650x10 0.3650x10
16 0.4917x10 0.3930%10 0.3650x10 0.3650x10
17 —0.4931x10 2| -0.1009x10 | 0.1496 0.1496
18 0.4931x10 0.1009-10 0.1496 0.1496
19 ~0.7622x10 2| -0.1666x10 0.1535 0.1535
20 0.7622x10 0.1666x10 0.1535 0.1535
21 -0.5441x10 ~0.1358x10 0.1569 0.1569
22 0.5441x10 0.1358x10 0.1569 0.1569
23 ~0.1684x10 ~0.4998x10 0.1669 0.1669
24 0.1684x10 0.4998%x10 0.1669 0.1669
23 -0.5066x10 ~0.9733x10 0.3225 0.3225
26 0.5066x10 0.9733x10 0.3225 0.3225
27 -0.8342x10 ~0.1583x10 0.3453 0.3453
28 0.8342x10 0.1583%10 0.3453 0.3453
29 -0.6292x10 2 |- 0.1232x10 0.3778 0.3778
30 0.6292x10 0.1232x10 0.3778 0.3778
31 ~0.2019x10 ~0.425810 0.4070 0.4070
32 0.2019x10 0.4258x10 0.4070 0.4070




Tableau 5-9:

le Gém

: 8
Comparaison entre Le 9
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memode naturel complet et

®mode naturel du probléme réduit de

1’empennage horizontal

N° de
Noeud

ame

9

déggacewont
directin

mode naturel complet

déglacement
ans . la
directin Y

déglacemen
ans . La
directin

t
Z

8

6 Mhode natu-

rel(pPb réduit

déglacement
la

ans
directin Z

0 NN A WN -

0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000

0.2737x10—1
~0.2739x10_

0.6909x 10

o EOD9 1D |
0.2346x10

-0.2345x 10
0.1604x10
-0.1595x10
-0.1439x10
0.1442x10
-0.2746x10
0.2746x10

0.8272x10

0.8272x 10
-0.8187x 10
0.8167x10
~0.1669x10
0.1673x 10
0.3302x10
-0.3302x 10
0.5018x10
-0.5018x10
0.3076x10
-0.3077x10

0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000

0.3356x10
0.6981x10

0.1937x10
~0.1764x10
0.1763x10
0.2182x10
~0.2177x10
0.1400x10
-0.1400x10
0.1438x10
-0.1438x10
~0.1882x10
0.1890x 10"
-0.4287x10
0.4283x10_
~0.6234x10
0.6231x10
-0.1379x 10
0.1383210
0.1764:10
~0.1768-10

_0.3389x10 ~

0.699lx10_7
-0.1934x10 ~

0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.4652
0.4652
0.1868
0.1868
-0.1746
-0.1746
-0.1531
-0.1531
-0.2274
-0.2274
-0.2872
-0.2872
-0.1648
-0.1648
0.6451
0.6451
0.3515
0.3515
0.2589
0.2589

—0.4726x10 "

-0.4726x10
-0.3177
-0.3177

0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.0000
0.4644
0.4644
0.1850
0.1850
-0.1762
-0.1762
-0.1471
-0.1471
-0.2209
-0.2209
-0.2862
-0.2862
-0.1695
-0.1695
0.6488
0.6488
0.3520
0.3520
0.2573
0.2573
_0.4940x10 "
-0.4940x10
-0.3118
-0.3118
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Figure 5-20 :Solutions des equaiions Anglaises du flottement par le
procede semi—graphigque pour k=6.0 (empennage)



111

4000
_____ L el e el e A e e ST
3500 S = g T i
_ 3000
{ e e e s Y IS SN | »" *®
;- 3
< 25001
v 3
[ 4]
R
_g 2000 i = FENPIRS-e SIS & et - .
[§)
o™=
(8]
1500
[}
¢
9 FRERSI SRISCI Tl ot B —
2 .oooi
=
et A — =
L = - A » ——a
500
/_"/_9/‘ 58— o _amo - £
=
o T riry T"_r"’T_f'T—l'—'r_r‘r“’_f"[ T TrrTr l—"""'"‘r—f_"‘f"—"'r‘r'i TTY 1—1—7“!_‘!—7—"—T_T-1—‘r" l"_ﬁ_'-"“rﬁﬁ
50 100 15 200 250 300

0
Vitesse de vol V(m/s)

Figure 5-21a:La frequence d’oscillation en fonction de la vitesse

0.50

0.40

0.30

0.20

0.10

Coefficient d'amortissement

0.00

—ulklll[LlAllllllLllllllIllllllllllllllllllllllj_llll]

150
Vitesse de vol V(m/s)

‘[TT‘!"T"_T""T'—T i i

g i 2 2 T rrrrﬁlli-rr‘a-ﬂ M il L . e i 1) e 0 M 3
200 250 0

Figure 5-21b :Le coefficient d’amortissement en fonction de la vitess:

Figure 5-21 :Solutions des equations Anglaises du flottement par le

procede semi—graphigque pour

k=8.0 (empennage)



112

3000
e m—— e —
] e e
r
3
2500
e
.
-
~ 3
S i el T e
e e I I . e e A
-~ 4
= -
‘G 15001
== A
= 3 e \A .
- 3 *— *
@ ]
8 1000
c 3 R .
] n S i S
g‘ . —r———— e f——
a E
i 5003
.,.’-‘-—"“—5"““"“—*0“ o L5 -2 —
0 —I—vt--.'v---l'1-1tﬁr"1'tjiviv'l"v|'v'tutul“wﬂﬂ-ﬂ‘m“—"rﬂ

Vitesse de vol V(m/s)

Figure 5-22a :La frequence d’oscillation en fonction de la vitesse

0.30

0.25 /
0.20

0.15

0.10 v

0.05 /\ e :

/ A // t’;

-

Coefficlent d'amortissement

0.00 1T T T 11-v'»--w'-‘1v"::-'ﬁj-vvx:‘--rg?*l-v—wﬁxv;|1-1-rr--;;-v|
5 100 150 200 250

~0.05 Vitesse de vol V(m/s)

~0.10

Figure 5-22b:Le coefficient d’amortissement en fonction de la vitesse

Figure 5-2z: Resultats de la resolution des equations Anglaises du
flottement par le procede iteratif (empennage horizontal)
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Tableau 5-10 : Comparaison entre les différentes méthodes de
résolution du point de vue temps de calcul pour

1’empennage horizontal

Temps de calcul sur micro-
ordinateur

Méthode Américaine

sPucbis itEratit 10 heures 08 minutes

Méthode Américaine

st FiGede 07 heures 22 minutes

Méthode Anglaise
semi-graphique

05 heures 35 minutes

Méthode Anglaise

: 10 heures 37 minutes
procédé iteratif e ¢

Méthode Anglaise
améliorée

07 heures 49 minutes
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CONCLUSION GENERALE

Au terme de ce présent travail, nous jugeons avoir
atteint le but que nous nous sommes fixés: résoudre
efficacement les équations du flottement aéroélastique,
écrites selon les formulations Anglaise et Américaine, par

différents procédés et sur micro-ordinateur.

Tl suffira a ]'utilisateur de notre logiciel
d'introduire les données concernant la géométric de la
structure et celles de 1'écoulement. Notre code se chargera
de calculer les matrices masse et rigidite globales de la
structure, de déterminer le comportement naturel du systéeme,
de réduire le nombre d'équations a résoudre par condensation
de Guyan et superposition modale. Il formera ensuite le
systeme d’'équations a résoudre selon la formulation désiree,
calculera les forces aérodynamiques instationnaires
auxquelles est soumise la structure et résoudra le probléme
de flottement par différents procédés en fournissant la
vitesse a laquelle se produit ce phénomene aéroélastique tant
appréhendé et redouté a cause des dégats catastrophiques

qu'il risque de causer.

Les résultats obtenus dans le cinguiéeme chapitre

prouvent la validité de notre code de calcul:

- La condensation statique de Guyan a conduit a des

résultats satisfaisants.

- Tronqguer la matrice modale est également une bonne
approximation en plus du fait qu'elle permet de réduire le

nombre d'équations a résoudre.

- Les vitesses de flottement obtenues par chacune des
méthodes de résolution sont comparées entre elles et avec les
résultats obtenus par McINTOSH et ASHLEY [35], et s'averent

étre satisfaisantes.
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Nous pouvons ainsi conseiller a 1l'utilisateur 1'une ou

l'autre des méthodes selon !es moyens et les besoins:

*- La formulation Américaine est a utiliser lorsque nous
n'avons besoin de connaitre que la vitesse de flottement. La
résoclution par cette formuiation ne fournit aucune
information suplementaire sur ie comportement aéroélastique
de la structure. Le coefficient d'amortissement fictif n'a
aucun sens physique. Le temps nécessaire a la résolution par

cette méthode est, quant a lui, intéressant.

¢« - La résolution du prchbléme de flottement selon la
formulation Anglaise est une analyse plus complete. Le
coefficient d'amortissement posséde un sens physique. Le
procédé semi-graphique utilisé nécessite le tracé d'une
multitude de graphes afin d'obtenir la seule valeur de la
vitesse de flottement. Il est cependant intéressant du point
de vue temps de calcul sur machine. Le procédé itératif est

certainement plus efficace que le précédent mais relativement

plus lent.

Notre code de calcul permet également de faire une
analyse de flottement en fonction de 1'altitude de vol. Il
peut trés bien résoudre le probléme statique de la divergence
aéroélastique. Il est aussi possible de 1'utiliser dans le
but d'une optimisation efficace de la structure. Il rassemble
une multitude de subroutines que nous avons développées en
tenant compte des problémes anumériques fréquents en analyse
aéroélastique et qui constituent une bibliothéque
mathématique pouvant étre utilisée pour différents objectifs.

Il serait également intéressant, dans le cadre de
travaux futurs, d'introduire les effets thermiques qui sont
insignifiants dans le domaine subsonique mais risquent de
devenir importants dans le domaine hypersonique.

Enfin, nous espéions gque notre travail stimulera de

l1'intérét et qu'il sera poursuivi par 1'étude d'autres
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phénoménes provenant du couplage entre la structure et

1'écoulement, afin de constituer un logiciel complet

d'analyse aéroélastique, propre 4 1'Institut de Mécanique.
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ANNEXE A

ORTHOGONALITE DES VECTEURS PROPRES NATURELS FPAR
RAPPORT AUX MATRICES MASSE ET RIGIDITE REDUITES

Montrons que des vecteurs propres naturels

correspondant A4 des valeurs propres différentes sont
orthogonaux par rapport aux matrices masse et rigiditeé
réduites.

Les vecteurs propres naturels sont obtenus par Ila

résolution du probléme aux valeurs propres réduit suivant:

[Cx. T - (o )z[ur]] (#1 =100] (A-1)

si [ W { ¢ }ma ] et [ Wy { ¢ }mb ] sont deux couples

de sclutions de 1'équation (A-1), nous écrivons:

— - r— - . N2 P g
Fi Tee o> (o PR B g o) (2

G Cr,JU 2 1,- (ww)’CM.J 2 1,=10] (A-3)

La prémultiplication des équations (A-2) et (A-3) par
2 et { # };a respectivement, conduit a:

B %



A2

T 2 2
el LR J2) - (o) (o) [ M Jie) =0 (A-4)
o1 CR D), - (w,) @1 M 2} ,=0 (A-5)

En prenant la transposée de 1'équation (A-5), et comme

conséquence de la symétrie des matrices masse et rigidite

réduites, nous obtenons:
-y 3 o - 2 X T 3 s o
WhmEKr]hdm-(ﬂmJ WH$EMerhm-O (A-6)

En soustrayant 1'équation (A-6) de 1'équation (A-4)

nous aboutissons a:

[ ( mnb)z_ ( MNQ)Z] {¢};h[:Mr:J[¢}mﬂ= 0 (A-72

Puisque les deux valeurs propres sont, par hypothése,

différentes (a # b) alors 1'équation (A-7) ne sera vérifiée

que si

(#1, CM 18} =0 (A-8)

n

et 3 1a gnite dos Sguaticns (A-4) et (A-5)

X
{';f/}m,‘[ K, ] {#} =0 (A-9)



A3

et si a = b alors:

T s
(017, [ M, 121, 0
(A -10)

T
Te i Sl

& des vecteurs propres naturels

Ainsi, 1 "horthogonalit
rigidité réduites est

par rapport auxX matrices masse et

montrée.
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ANNEXE B

NORMALISATION DES VECTEURS PROPRES FPAR RAPPORT
A LA MATRICE MASSE REDUITE

Nous pouvons traduire 1'orthogonalité des vecteurs

propres naturels par rapport aux matrices masse et rigidite

réduites par

{4’};"‘. [ Mr :] {:f)}m1: ’Jr_lb 6{4?)
(B-1)

. A ,
{¢}mb[:xr:]{“qnw= ¥ G

CM_ ] et [k, ] sont respectivement les matrices masse et

rigidité réduites d'ordre p x p

{ 1 si a=>» (B-2)
1b:

0 si a=>b

5 ., est le symbole de Kronecker

u,, et & ., sont respectivement la masse généralisée et la

rigidité généralissée

par conséquent:

T e

[-Njnxn .

(B-3)

Ee T ER AT T~ B



B2

[:@mt:] est la matrice modale tronquée de dimension pxn
[ 7] et [L»_] sont respectivement les matrices masse

et rigidité généraliseées d'ordre nxn

goit 1'équation aux valeurs propres naturelles écrite

pour un mode {w}m“:

= B
[E“rj s w L ]] {# dp,= 101 (B-4)

En prémultipliant 1'équation (B-4) par le vecteur ligne

T
{#},, nous obtenons:

{ ¢ }:m[EKr:] - (a..»,q,_.)’[nrj] (@ 3,= 0 (B-5)

dans les équations {B-1) et comme
uation (B-5) devient:

En posant (a=b)

conséquence du systéme (B-2), 1'éq

(B-6)

4 I,'l
E{Eal & B} ZA0N

Nous obtenons ainsi la rigidité généralisée en fonction

e la masse généralisée

de la fréquence naturelle et d

} — Gy ,'J_‘: (B"7)



B3

Afin de normaliser par rapport a la matrice masse
divisons le vecteur propre {¢}ma par la racine carrée de la

masse généralisée # et posons:

(31 = —— (¢, (B-8)

Ainsi, en réécrivant 1la matrice modale tronguée en
fonction des n vecteurs propres naturels normalisés par
rapport a la masse généralisée et en utilisant 1'équation

(B-7), le systéeme (B-3) devient:

1}

(5 [%] [l
[ond [%] [md

\ :l '
1
[' \ nxn
N
§i A nxn

(B-9)

~

ou

[:im;] est la matrice modale tronguée formée par les n

vecteurs {¢}m

[}1;} est matrice identité représentant a présent la

la matrice des masses généraliseées.

2 ] 5 : -
[}mNéJ est la matrice spéctrale formee par les carrée des
fréquences naturelles des n premiers modes de

vibration appartenant au plan de la structure.
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ANNEXE C

ANALYSE MATHEMATIQUE POUR UNE INTERPOLATION UTILISANT

LES " SURFACES SPLINES"

11 existe des méthodes particulieres qui permettent de

séléctionner des éléments et des noeuds pour la structure et

d'autres pour la surface portante. Chacune de ces methodes

est recommandée pour un probleéeme particulier, soit

structural, soit aérodynamique. I1  arrive
exemple, demande un

souvent que le

modele structural d'une aile, par

maillage uni-, bi-, ou tri-dimensionnel et que la théorie des

surfaces portantes soit en méme temps appliquée, comme il est

I1 est évident que ces noeuds choisis par
des buts différents ne

le cas pour nous.
des moyens différents et pour

coincident en général pas.

Une méthode générale d'interpolation existe, elle

permet de trouver une relation entre les maillages de natures

différentes en utilisant le principe des fonctions spline

appliqué a 1'analyse mathématique des plaques minces en

flexion.

L'équation differentielle fondamentale gouvernant le
déplacement w sous une charge transversale qTest donnée par

1'équation de sophie Germain [28]

(c-1)

o1: D est la rigidité cylindrique de la plague mince

p=E e/ 12( 1=2") (c-2)



C2

avec

E : coefficient ou module de Young
e : épaisseur de la plaque

1» : coefficient de Poisson

en coordonnées polaires r et &:

X =T co& 'S
Y =r sin @ (c-3)
1'équation (C-1) devient
SRCER T | d 1 38 dw 1 . %
AW = 4+ &r { r ar [}?_ dr [r dr ]:] } ka9 il

la solution de 1'équation (C-4) est donnée sous la forme [12]:

4
WX.Y) = a, +aX+aY¥+ ) KIXY)P (C-5)
tel que

et (C-6)

les P, sont des charges concentrées aux points (Xi,YtL

les (n+3) inconnues (a_ ., a,, a,, et P, pour i-=-3 d--n)- sont

déterminées a partir des (n+3) équations :



c3

ja)
2 P =0 (c-7)
L=41
"
S xp =0 (c-8)
L =4
n
2 Y'LP‘L =0 (C-9)
i=1 '
et
w, = a, + a,x] + aij + ZKUP\- {i=1.n) (C-10)
v=4
ou K“= Ki(xi,YQ
notons que KLi = Kii
et K== quand i = j

En écrivant les n équations (C-10) sous forme
matricielle nous obtenons:
ano
a1l
w(X,Y) = [ 1 XY K (X,Y)...K (X,Y)]{ 7~ (c-11)
Pn
P P ¢ P

Les coefficients inconnus a, , a, , a, . P,, F,,...
sont déterminés en résolvant le systeme suivant



C4

o o 0!1 B 5 & A 0
0 0, X, X, a, 0
S S ARSROPL e ;3—» = g——> (c-12a)
3 TS PREOY K, ., ‘ :
=& St N 11 % v,
L4 e e : K 0 1 Upp * wn

Nous réécrivons ce systéme sous la forme plus simple

suivante:

[:Al:] { Pl} = { Dl} (C-12b)

[:AI:] est la matrice d'interpolation qui peut s'écrire

en fonction des coordonnées des noeuds

aérodynamiques ou structuraux

{ Pl} est le vecteur des charges concentrées (contient

également les coefficients a_ , a, et az)

I Dl} est le vecteur des déplacements dis au vecteur

des charges concentrées
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ANNEXE D

LISTE DES MODULES DEVELOPPES POUR LA RESOLUTION
DES EQUATIONS DU FLOTTEMENT AEROELASTIQUE

A défaut de présenter le "listing” du logiciel que nous

avons développé car celui ci est trop long, nous présentons

dans cette annexe la liste des principaux modules développés

dans le but de résoudre les équations du flottement. Cette

liste n'est cependant pas exhaustive = beaucoup de

subroutines intermédiaires ont été programmées mais gque nous

omettons de citer.

COMPUR : Calcul automatique de la précision de la machine de

calcul.

Recherche des valeurs et vecteurs propres d'une

JACOBI :
matrice réelle symétrique par la métode de Jacobi .

KMG . Module calculant les matrices masse et rigiditeé
global d'une structure modélisée par la méthode des
éléments finis (module tiré de la référence [371).

CONDYN : Réduction des matrices masse et rigidité par la
technique de condensation statique de Guyan.

GJ : Résolution de systemes linéaires a coefficients
réels par la méthode de Gauss-Jordan avecC pivotement
partiel.

AERO : calcul des forces aérodynamiques instationnaires et

des coefficients d'influence aérodynamiques par la



SPLN1D

SPLNZD

CONECT

RLU

RLUSOL

COMLY

CLUSOL

RINV

COMINV

RPCOND

CPCOND

"

ALl

D2

méthode de collocation.

Interpolation Spline a une dimension (pour

réaliser une interpolation de matrice).
Interpolation Spline a deux dimensions.

l1'interconnexion entre le mailliage aérodynamique et
le maillage structural basée sur RINV, GJ et SPLN2D.

Décomposition LU de Doolittle, des matrices réelles

non symétriques.

Résolution du systéeme linéaire dont la matrice A est

traitée par RLU.

Décomposition LU de Doolittle des matrices complexes

non symétriques.

Résolution du systéme linéaire dont la matrice A est

traitée par COMLU.

Inversion d'une matrice réelle non symétrique basée

sur RLU et RLUSOL.

Inversion d'une matrice complexe non symétrique

basée sur COMLU et CLUSOL.

Pré-conditionnement d'une matrice réelle non

symétrique.

Pré-conditionnement d'une matrice complexe non

symétrique.



e

EHESS

CHESS

RHQOR

CHLR

RVECP

CVECP

TRI

FSOLAM

FSOLAG

FSOLAL

.

-

D3

Réduction a la forme Hessenberg d'une matrice réelle

non symétrique pré-conditionnée.

Réduction a la forme Hessenberg d'une matrice

complexe non symétrique pré-conditionnée.

Recherche, par la méthode QR, de toutes les valeurs

propres complexes d'une matrice réelle non

symétrique préalablement traitée par RHESS.

Méthode LR de recherche de toutes les valeurs
propres d'une matrice complexe non symétrique

préalablement traitée par CHESS.

Recherche des vecteurs propres d'une matrice réelle

non symétrique connaissant ses valeurs propres.

Recherche des vecteurs propres d’'une matrice
complexe non symétrique connaissant ses valeurs

propres.

Tri des valeurs propres a partie réelle positive et
classement de ces valeurs dans 1'ordre croissant

(par la méthode de Shell-Mezner) .

Formation 1'éguation américaine du flottement et

résolution par le procédé itératif.

Formation de 1'équation Anglaise du flottement et

Résolution par le procédé semi-graphique.

Formation de 1'équation Anglaise du flottement et

résolution par le procédé itératif.
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