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" RESUME

D’aprés cette étude on a déterminé Uinfluence du coefficient de cisaillement et la variation de
|"orientation des fibres des matériaux composite sur la vitesse de flottement de I’aile d’avion. En premier
lieu, nous avons utilisé la méthode de Theodorsen pour calculer la portance et le moment de tangage

instationnaire sur la longueur d’aile, en régime subsonique dans la limite d’un fluide incompressible.

L’aile est assimilée 4 un modéle de poutre composite dont la discrétisation par ta méthode des
éléments finies (MEF) a permis d'en calculer les fréquences et les modes propres. En deuxiéme lieu, la
méthode (V-C) a été utilisée pour calculer la vitesse et la fréquence de flottement en modes multiples par

la (MEF), a I'aide d’un programme en langage MATLAB.

ABSTRACT

In this work presents an investigation to the flutter speed of composite wing for different ply
orientation. Theodorsen’s expression was used to get the two dimensions unsteady lifting force and
pitching moment in the limit of incompressible flow and subsonic speed which were integrated over the

wing span.

Structurally the composite wing was idealized as a composite beam. A free vibration analysis was
first carried out to get the natural frequencies and mode shapes. The velocity-damping (V-{) method was
used to calculate the flutter speed and the tlutter frequency on multipie modes by using the finite element

method. For calculating this speed we have used a program within MATLAB.
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GENERALITE SUR LES MATERIAUX COMPOSITES CHAPITRE 01

CHAPITRE 01 GENERALITE SUR LES MATERIAUX COMPOSITES

Les matériaux composites, au sens le plus courant du terme, sont un ensemble des
matériaux de synthése congu et mis en ceuvre essentiellement pour des applications structurales,
ou la fonction mécanique est dominante.

Ils combinent un matériau de renfort, dispersé sous forme de particules, fibres courtes
ou fibres longues, au sein d’une matrice qui les enrobe. Le choix des renforts et de la matrice, de
leur disposition, de leur fraction respective, permet a 1’élaborateur du matériau de le concevoir
pratiquement « sur mesure », optimisé pour la piéce ou il sera utilisé, et méme parfois optimisé

localement en fonction de la distribution locale des contraintes dans la pi¢ce.[13]

1.1) CONSTRUCTION DES MATERIAUX COMPOSITES
1.1.1) Renforts

Les roles des renforts consistent 4 :
— supporter les efforts appliqués ;
— conférer au composite sa rigidité élastique et sa résistance 2 la rupture, éventuellement 4 haute
température,

Ils doivent également étre compatibles avec la matrice du composite sur le plan
chimique, ¢’est-d-dire assurer une adhérence inter faciale renfort-matrice suffisante et stable dans
le temps.

Les principaux types de renforts se distinguent par leur géométrie (particules, billes,
fibres courtes, fibres longues), par leur disposition, notamment pour les fibres (aléatoire 3D,
feutres, nappes de mat 2D, nappes unidirectionnelles, tissages 2D, tissages 3D) ou par leur

nature. [13]

1.1.2) Matrices

La matrice d’un composite a pour roles :
— d’enrober les renforts, les protégeant ainsi du milieu extérieur;
— d’assurer une répartition spatiale homogéne des renforts;
— de transmettre aux renforts les efforts extérieurs et de les répartir;
— de conférer la forme 4 la piéce de matériau composite : ce sont elles qui conditionnent

Paptitude a la mise en forme du composite, [13]




INTRODUCTION

Ce travail consiste a déterminer la vitesse de flottement d’une aile d’avion en
composites selon les étapes suivantes :

» Mod¢lisation structurale de ’aile & base d’une poutre par la méthode des
éléments finis.

» En utilisant les résultats des ¢léments finis (mode et fréquences propres) pour
cerire les équations de flottement avec la méthode numérique V-{.

» Faire introduire les forces aérodynamiques de raideur et d’amortissement pour
écrire les équations aéroélastiques

» Faire résoudre le systéme et tracer les courbes V-{ afin de déterminer la vitesse

de flottement du systéme.




INTRODUCTION

INTRODUCTION

Les vibrations aéroélastiques d'une aile d’avion proviennent de l'interaction entre les
forces élastiques et inerticlles de la structure et les forces aérodynamiques instationnaires
induites par ses mouvements. Lors d'une instabilité en flottement, deux modes de vibrations, ou
plus, sont engagés. Il s'agit en général d'un mode de flexion et d'un mode de torsion. Les forces
aérodynamiques instationnaires associées & ces deux modes créent des réactions réciproques
permettant & la structure en mouvement vibratoire d'absorber I'énergie de I'écoulement. Quand il
s'enclenche, ce phénoméne provoque sur le systéme aéroélastique induit des vibrations

d'amplitudes croissantes.

Les matériaux composites sont de plus en plus utilisés en construction aérospatiale. En
effet, les matériaux composites ont des rapports raideur-masse importants qui peuvent donc
réduire la masse des structures tout en leur permettant de conserver leurs caractéristiques

mécaniques.

De plus il posséde souvent de bonnes propriétés amortissantes, une bonne durée de vie en
fatigue et en corrosion. Ainsi, les matériaux composites ont été introduit avec succés dans les
structures soumises a des excitations dynamiques telles que les piéces des avions, les piéces de

machine tournante, ... etc.

L'idée de diminuer fes vibrations en utilisant les matériaux composites multicouches a été
introduite pour la premiére fois par William Swallow [24] en 1939 dans le "British Patent
Spécification”. Au début des années 50, P.Léonard [11] s'est attaché a mesurer le coefficient
d'amortissement des matériaux composites a revétement simple (sans plaque de contrainte) en

fonction du coefficient d'amortissement de la couche viscoélastique.

En nous appuyant sur la méthode des éléments finis, nous nous proposons de résoudre le
probléme dynamique de recherche des fréquences et modes propres d’une aile composite

modélisée comme une poutre composite.
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1.2) UTILISATION DES MATERIAUX COMPOSITES EN AERONAUTIQUE

Les matériaux composites sont des nouveaux matériaux utilisés en structures d’avion a
partir des années soixante. Alors un matériau composite est constitué d’assemblage de deux
matériaux de natures différentes, se complétant et permettant d’aboutir 4 un matériau dont
I’ensemble des performances est supérieur a celui des composants pris séparément [7].

L’industrie des composites en construction d’avion apparait pour atteindre le plateau,
particuliérement sur les avions civils subsoniques ot la fraction de la structure composite

presque 15%. Ceci di largement au prix cher de fabrication de composites comparé avec les

structures en alliages d’aluminium {3].

- carbone ct Kevlar
carbone

[: Kevlar

Fig. (1.1) Quelques utilisations des matériaux composite dans un avion commercial moderne.

1.3) AVANTAGES ET INCONVENIENTS DES MATERIAUX COMPOSITES
1.3.1) Avantages

» Ils sont beaucoup plus légers, ce qui est un gain énorme au niveau du poids de I'avion qui
est nettement réduit. L'avion consomme donc moins de carburant.

» Certains types ils sont bien slr insensibles aux produits chimiques tels que les huiles, les
liquides hydrauliques.

> Il 'y al'assurance d'en disposer beaucoup et pendant longtemps, ce qui n'est pas le cas des

métaux dont le prix augmente vertigineusement.
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» On peut créer des matériaux de toutes les formes, de toutes les épaisseurs, en fonction de
la demande. Ils offrent de grandes possibilités de maniement.

» s se déforment moins en fonction de la température et de la pression c¢¢ qui est un des
gros enjeux des matériaux utilisés en aviation commerciale. Ils sont peu sensibles a

I'humidité, la chaleur, la corrosion.

1.3.2) Inconvénients

» lIs sont beaucoup plus sensibles 4 tous les impacts. Une petite faille peut engendrer de
grosses déformations. .

» La détection de ces problémes est difficile, ce qui entraine une rigueur extréme dans leur
fabrication et leur assemblage.

» Lamise en ceuvre des réparations est beaucoup plus complexe. [06]

1.4) COMPORTEMENTS MECANIQUE DES MATERIAUX COMPOSITES
1.4.1) Loi de HOOKE généralisée

Dans le repére lié au matériau, la loi de Hooke généralisée reliant les contraintes aux

déformations s’écrit [20] :

o, | “Cu Co C3 Cy C5 Cy 1 [en
P! Cy Cp Cp Gy Gy Cx| |8
) 03 L Cy Gy Gy Gy Gy Cyg €33 }
T3 Cy Cpp Cyy Cy Cu5 Cy| |72
731 Csp Csp Cs3 Csy Oy Cyg 73
Qry Ca Ca Co Ca Co Ce| (112 (1.1
Avec
¥ ow
Eip = o Yo = -
o oz oy
fon = Q ow Ou
2oy i3~ e B ' (1.2)
ou ov
g = &7 iy R
oz dy ox
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Pour un matériau orthotrope, cette relation s’écrit :

a, Gip Gy Cg D 0 0] (g,

o, Cy €y €y O 0 0 €y

1931 _ Cy Cp Cy O 0 0 <'933 F

T 0 0 60 C, O 0 75

T 0 0 0 0 C, O Y (1.3)
(74 |0 0 0 0 0 Cul 71

Pour un pli soumis 4 un état complet de contraintes dans le plan constitué par les axes

naturels *1> *2 (longitudinal et transversal), cette relation devient (20} :

o, 0, Q. 0 £
g, = ta sz 0 &, (1.4)
O 0 0 QO Y12 .

. LD 0, : . __
Les coefficients de raideurs o sont calculés en fonction des constantes élastiques

fondamentales £11> £220 V12 ¢t Gra tel que :

E . U E., S
0, = : Qn =0y =—"" ‘
1_012012 1'012012
E
sz =—l Q16 =G12
1_012012
Avec:
E,=EV, +EJV,
1
E =
i V_m K.f_
E. E,
v,=uV, +vV,
G, = ! (1.5)
12 =7 1 *
_];:”_ + KL.
G, G,
Ou:
Ers En . Modules de Young des fibres et de la matrice respectivement ;
Vo B

™ : Fractions en volume des fibres et de la matrice respectivement ;




J
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Y72 Um . Coefficients de Poisson des fibres et de la matrice respectivement ;

Gy Gn : Modules de cisaillement des fibres et de la matrice respectivement ;

Eir En  Modules de Young du composite dans les directions 1 et 2 ;

Gl2 . Module de cisaillement du composite ;

Y12 : Coefficient de poisson du composite.

La 5°™ constante élastique est en fonction des autres constantes et peut étre déterminée

du fait que la matrice [Q]est symétrique.

Ua1-Eyy =013.Ep (1.6)
E
Dy =ty ==
1 (1.7)

1.4.2) Relation entre contraintes et déformations hors axes d’orthotrope

En général les axes principaux L et T ne coincident pas avec les axes ¥ et ¥ figure

(I1.6) pour cela on utilise les relations de transformations décrites :

o, o,
Gr ¢ = [T] o,
1.8
e - (1.8)
2
]
L L
| 77
/ (x, y, z) Axes de référence d’un stratifié.
v
¥y

z, LT
Fig. (1.2) Configuration des axes.

LLa matrice de transformation [T] est donnée par :

;
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¢ =% des p
[T]=| s* ¢ —-2cs ‘
—g8 By <% (1.9)
Ou: J
c=cosé
s=sin@
Donc :
gx
o, y Ey }
o, b = 1" I} |
T ik (1.10)
On obtient apres avoir effectué des transformations intermédiaires :
ox 81
o, t = [T [P R]IF]R] fe,
rxy y.xy (]. ) 1 1)
Ou:
1 00
[R]=|0 1 0 -./,,;
002 (1.12)
On note :
o] = [r]" el R [r] (] 7 (1.13)
Matrice de rigidité hors axes d’orthotrope.
Donc :
@ B T
[Q]= g.?l gzz ?_23
Q31 Q32 Q33 (1 ‘ 14)
Et:
O-X EI
Oyr = [Q] &y
rxy Yy (1 1 5)
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Les composantes de la matrice de rigidité [@] sont données par ;
01 =0ne’ +2(0); +204 )c>s> + 05
O =0ns" + 201 +204 Jo?s* + Oy
O, =(Q) + 0 _4Q66)"232+Q12(C4 +S4)
Qis =(Q11 — Q12 = 2066 )7 s + (01 = O + 2044 s’
(@11 =01 =204 )es® + (01 — 0 + 2045 )7
=( 11+Q22_2Q12—2Q66)"2S2+Q66(C4+S4) (1.16)

Do
Des

=]

k=
J l_
I‘ T—— k=n-1
L o k=n

r 3
h | bt s

~

Fig. (1.3) Géométrie descriptive d’un stratifié

1.4.3) Equation constitutive

" Nal [40 4e 4w | By By By [el]
N'sy | Ay Apn A By B, By 3;
N 1A Ax Ay | By By By 2
M . 8y, 8y, B Dy Dy, Ly K o
M, By Bn By | Dn Dy Dyllx w
~Ma>_ _Bm B o B D:o Dm D&s__ Y
- (1.17)
1.4.4) Matrices [A];;,[B];[Dl;
[AJ-ERar (e = Dy ) (@i (Bl - Ty (i = hies (@i
1 i
[D]y = 52E=1(hk3 — he- )@ (1.18)
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1.4.5) Calcul des caractéristique de rigidité EI, GJ et K

P7u2) - GJ= 4b (Deg-2228) ; K=2b (Dy 222228, (1.19)
D 44 D 44 D 1

El=b (D;;-

Avec b est la largeur du stratifie

1.5) POUTRE D’EULER BERNOULLI ANISOTROPE

Cette formulation négligé les déformées dues a I’effort tranchant, hypothése d'Euler : le
cisaillement transverse est négligé, ainsi que l'inertie de rotation.

Plusieurs recherches ont conduit & [’utilisation de couplage flexion-torsion pour
optimiser les caractéristiques vibratoires de poutres anisotropes composites. Les bénéfices de
Putilisation des matériaux composites pour [’optimisation sont dues & leurs rigidité
directionnelles et bonnes propriétés, leurs rapport rigidité / 1égéreté élevé et I’habilité de coupler
les déplacements de flexion et de torsion [04]. L’effet de couplage de rigidité flexion — torsion en
vibration d’une poutre encastrée est examiné par Weisshaar et Foist [25], [26].

Les équations différentielles de mouvement d’une poutre d’Euler ;

O'w o8  Ow 0*8
ax4+Kéx_3+m 5 =S, 3 = L(y.t) (1.20)

06 o*w o*w oo
GJ +K + .S -1 = M(y,t 1.21
ax2 ax3 X atz Qatz (y ) ( )

El

Ou El, GJ et KX sont la rigidité de flexion et de torsion et de couplage de rigidité flexion
- torsion respectivement. De plus m, S, et Iy sont la masse, le moment statique et le moment
d’mnertie polaire, par unité de longueur,

Les fréquences et les modes propres sont déterminés par I’algorithme de Wittrick et
Williams [27].

La modélisation en poutre est applicable pour le calcul du flottement ol on s’intéresse

au calcul de stabilité des premiers modes de flexions et de torsions de la structure [27].




EEEE——— |

P ”ijm/_k -

1.6) POUTRE TIMOSHENKO

Dans cette formulation les déformées dues a I'effort tranchant sont prises en compte

'inerti is en
le cisaillement transverse €t tous les termes d'inertie sont pr

(hypothése de Timoshenko),

compte.

Eulet Bemoulli

Fig. (1.4) Schéma présente la déférence entre les poutres Timoshenko et Euler Bernoulli

Les équations différentielles de mouvement libre d’une poutre de Timoshenko sont :

Elg,” xGA (w'-8,) +K8,"-pI16,=0 (122)
kGA (w "'-8y)-mW =0 (1.23)
GJ6," + K" - Ig,6, =0 (1.24)

La résolution des équations (1.20), (1.21), (1.22), (1.23) et (1.24) est faite

analytiquement par Bannerjee dans les références [17] et [30] (solution exacte).

Dans ce chapitre nous avons étudié en général les matériaux composites et I'importance
de leur utilisation dans I'industrie aéronautique.

Dans le deuxiéme chapitre, nous allons résoudre numériquement les équations de la
dynamique des structures en utilisant la théorie des éléments finie pour calculer les matrices de

masse et de rigidité pour les poutres composites d’Euler- Bernoulli et de Timoshenko.

------—----\.
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CHAPITRE 02 MODELISATION DES AILES COMPOSITES PAR LA METHODE
DES ELEMENTS FINIS

L’utilisation des matériaux composites dans les différentes industries automobile,
navale, acronautique, ainsi que dans 1’industrie du batiment, devient de plus en plus fréquente.
Cecl est dii aux avantages appréciables qu’ils présentent, notamment leur légéreté et leur
résistance. Cependant, leur emploi nécessite une maitrise de leur comportement mécanique plus
particulicrement dans le domaine des vibrations. Cette maitrise repose sur la connaissance de
leurs caractéristiques dynamiques c'est-a-dire la détermination de leurs fréquences et modes

propres.

Pour cela, une approche d’homogénéisation des poutres composites, basée sur le
principe des rigidités équivalentes, est proposée. La poutre multicouche est remplacée pour les
besoins du calcul par une poutre monocouche fictive de méme dimension. Les équations du
mouvement libre non amorti sont établies et les fréquences propres de vibration sont alors
déterminées en tenant compte des différentes conditions aux limites. Afin de pouvoir chiffrer ces
caractéristiques mécaniques équivalentes, un logiciel de calcul est mis en place. Pour chaque pli
ion introduit les modules d’Young, les modules de cisaillement, la masse volumique, le
coefficient de Poisson, la hauteur du pli ainsi que la hauteur totale. Une fois ces paramétres

déterminés, ils sont automatiquement utilisés par un logiciel de calcul pour poutres homogénes.

2.1) PRINCIPE DE LA METHODE DES ELEMENTS FINIS

De nombreux problémes d’analyse des structures peuvent étre traités par la méthode
d’analyse statique, cependant, il existe également de nombreux cas ot 1’on ne peut pas néglige
les forces d’inertie et d’amortissent résultants de la variation des forces appliquées, pour cela

nous allons considérer successivement :

2.1.1) Discrétisation spatiale

La phase de discrétisation consiste & découper la structure en élément finis de forme
géometrique simple, dans chaque €lément on définit une approximation des déplacements en

fonction des coordonnées d’espace et de temps.

Dans le cas du déplacement nodal comme cordonnée généralisée :
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{Ux,y,2,6)} = [N(x,y,2)[{q(t)} 2,1

Avec :
{q(t)} : le vecteur des déplacements aux nceuds de I’élément.
[N(x, y, z)] : 1a matrice des fonctions d’interpolation pour 1’élément.
{U(x, y, z, )} : la matrice des fonctions base de I’approximation spatiale.

2.2) DETERMINATION DES MATRICES ELEMENTAIRES (MASSE ET RIGIDITE)

L’¢tude dynamique ou le calcul des pulsations et les modes propres ainsi que la réponse
d’une structure a une excitation donnée (réponse transitoire et harmonique). Les matrices masse
et rigidit¢ sont déterminées déterminer par la méthode énergétique (la méthode de 1’énergie

cinétique pour la matrice masse et I’énergie potentiel), (I’équation de Lagrange).

2.2.1) Formulation globale

La formulation globale du probléme consiste & obtenir des équations du mouvement a
partir de I’expression des énergies cinétiques et potentilles en fonction des vitesses et des

déplacements aux nceuds de la structure.

Les équations de Lagrange permettant d’obtenir les équations discrétes du mouvement.

On a les énergies cinétiques, potentielles et de dissipation ont les expressions suivantes :

T =2.(q)".[M].{g) 2.2)
U =3.{q)".[K].{g} 2.3)
D =.{g)".[D].{g} 2.4)

Pour un systéme discret non conservatif d’ordre << L: >>_ les équations différentielles de
7

Lagrange prennent la forme suivant :

%.(;’—;)—%ﬂ—;ﬂ—z:m )< (2,5)
D’ou:
[M]{G} + [D]{q} + [K]{q} = {F} (2.6)




MODELISATION DES AILES COMPOSITE PAR LA METHODE DES ELEMENTS FINIS (MEF) CHAPITRE 62

Avec:

[M], [D] et [K] : sont respectivement les matrices masse, dissipation et élastique dans

un systeme de coordonnées généralisées,

Les matrices de rigidité des éléments sont souvent calculées d’un systéme de cordonnes
locale, pour obtenir la matrice de rigidité de tous les éléments qui composent la structure on doit
introduire les matrices de transformation nécessaire pour passer au systéme globale de la

structure,

Si:
{0, x’,¥’, z’) : représente le systéme locale.
(0, x, y, z) : représente le systéme globale.

Alors les déplacements s’expriment comme suit

{a}iocate = [T]- {9} gropate (2,7)
Avec : [T] : la matrice de passage.
D’ot, la matrice de rigidité s’écrit :
[K]globale = [T]T- [K]Locale- (T] (2.8)

2.3) MODELISATION D’UNE AILE COMPOSITE PAR ELEMENTS FINIS

Le modéle poutre est le modele le plus utilisé pour analyser les structures d'avions.
Plusieurs chercheurs et plusieurs ouvrages [3] [14] [15] [25] montrent I’importance de ce modéle
comme un modéle préliminaire efficace qui répond & tous les problémes de ’analyse des
structures d'avions telles que I’aéroélasticité, la réponse dynamique, l'analyse des contraintes,

etc.

La section de la poutre joue un réle primordial pour la modélisation, pour cela les
caractéristiques du profil de la poutre sont préalablement déterminées. Le centre de gravité
(centre de masse), le centre de torsion (centre élastique) ont une importance major pour le calcul

des structures, car les équations différentielles correspondantes dépendent d’eux.

14§
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2.4) MODELISATION D’UNE POUTRE COMPOSITE MINCE

Elastic axis
Mass axis

Fig. (2.1) Présentation des axes d’une aile d’avion.

2.4.2) Poutre en flexion

&1 wy wy Bz

|

Fig. (2.2) Elément fini de poutre en flexion.

2.4.2.1) Matrice masse

A partir de I’énergie cinétique, la matrice masse d’un élément de la poutre est donné
par :

(M) = [ pA [N, [N,] dy 2.9)

Sous la forme matricielle s’écrit :

(156 221 54 137 ]
41 131 =377
[M,]=24L (2.10)
420 156 221
| sym 41° |

A :lasection de la poutre ¢t / est la longueur de la poutre.

fg} ={wy 6, w; 0,3} :Le vecteur des degrés de liberté de la poutre.

2.4.2.2) Matrice de rigidité

A partir de I’énergie potentielle, la matrice de rigidité de la poutre en flexion est donnée
par :

15!
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(k)= [er, V1T V] @ @1

(¢

Sous la forme matricielle s’écrit ;

12 6l -12 6]
EI 41> -6 2I°
K, |=—= 2.12
%] [? 12 -6/ (.12)
| sym 412_

[Nf] =[N (y¥) N(y) N3(y) Ny(3)]:Lamatrice des fonctions d'interpolation en flexion.

2.4.3) Poutre en torsion
9,-1 9_;'2
Je———>
Fig. (2.3) Elément de poutre en torsion.

Par application de I’énergie cinétique et I’énergie potentielle, les matrices masse et de
rigidité de la poutre sont données par [5] [19] [25] :

2.4.3.1) Matrice de masse

1= 0. VT V] @

_pl, 1121
[M,]= p L 2} (2.13)

2.4.3.2) Matrice de rigidité

K1-[% T V] @

GJ[1 -1
[Kr]-TL 1] (2.14)

I« : Le moment quadratique de la poutre,
J : Constante de torsion.
GJ : larigidité de torsion de la poutre.

[Ne] = [No(y) Nyp(¥)] : La matrice des fonctions d'interpolation en torsion.
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2.4.4) Matrices globales
2.4.4.1) Matrice de masse
e Matrice masse élémentaire (flexion pure)
1) T
My | = [y pA {N;} {N;}dy (2.15)
* Matrice masse €lémentaire (torsion pure)
!
(M) = [, I (N} (N )y (2.16)
e Matrice masse élémentaire couplage (flexion torsion)
! T
[Mye] = f, S«{N;} (N:Ydy 2.17)
* Matrice masse ¢lémentaire couplage (torsion flexion)
!
[Mer] = [, SINJT{N, }dy (2.18)
¢ Matrice masse élémentaire globale Réf [37]
[Mg] = [Mf] + [M. ]+ [Mft] + [Mtf] (2.19)
(156 ¢;  22l¢; —7¢,/2 54¢  —13ley —3¢,/2]
41%c; —le,/2 13l =3¢, —lc/3
— 2¢ —3c,/2 ley/3 Cs
M| = :
[M] 156¢, ~22lc, —7cy/2 (2.20)
4‘12C1 l CZ /2
sym 2c3
Mxl
Avec:c; = —, ¢ =8,1/10, ¢35 = I, 1l/6
420
2.4.4.2) Matrice de rigidité
Matrice rigidité élémentaire (flexion pure)
rr T
[Kr] = [ EL{N"/} {N";} dy 2.21)
o Matrice rigidité élémentaire (torsion pure)
(K] = [ GIH{N'}T{N',} dy (2.22)
¢ Matrice rigidité élémentaire globale Réf[37]
r T iy f ]
(Kol = [ EL{N";} {N";} dy + [ GI{IN'.)T{N':} dy (2.23)
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(12 6! 0 -12 6l 0
412 0 -6l 212 0 :
_ (G]/Elxx)lz 0 0 —(GJ/EL )
[Ko] = Elx 5 —gl . (2.24)
412 0
 sym (GJ/EL)I? |
2.4.5) Fonctions d’interpolation d’une poutre d’Euler Bernoulli
2.4.5.1) En flexion
3p? 2y°
N y)=1- 7 e (2.25)
2 2 3
N,(y)=y -2 % (2.26)
3y 2y’
N,(y)= NTERANTE (2.27)
2 3
N Y=+ (2.28)
2.4.5.2) En torsion
Ns() =7 (229)
Ne(v) =1-3 (2.30)

2.5) MODELISATION D’UNE POUTRE COMPOSITE EPAISSE

2.5.1) Matrice de masse
T= =f [p(w}+y{6:})*+ 3 f, p(z6,)%dv

7= 1f ol + ¥ D ot +y{6: 1)+ 30, pz(6,}?] av

T=1 [, [p{W}* (W} + oy (W} {8} + py(6:} tw} + py?{6,) (6.} + 3, p2*(6,}'{6)} lav

= §I0‘ [M (W} G} + S (W {8, ) + Sx{6,) 00} + Loy (6, (6, ) + Jox (6] {6 J1dy(2.31)

Avec :
M, = pA : La masse par unité de la longueur.
Sy =M,y :Moment statique.

Igy = moment d’inertie.
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Donc :

[M]globale = [M]ftexion T [M] couplage flexion _torsion + [M] couplage torsion _flexion + [M] torsion

Matrice masse €lémentaire (flexion pure)
[M]ﬂexion = [M,] + [Mg,]
!
[My] = [, AN, ][N, ]dy

[Mox) = [ pl, [Nox]*[Nox]dy

Avec:
w(y) = {Nf}{Qe}

Bx(y) = {Nﬂx]{Qe}

W1y
By1
- le
=y 7
By2
kgsz

W(y) = N1 W4 + Nzeyl + N3W2 + N49y2
By(y) = NS Wy + Nﬁayl + N7W2 + NBB_YZ
ax(y) = Ngby1 + Nygbxo
¢ Matrice masse €lémentaire (torsion pure)
l
M.} = Io Io{N}"{N:}dy
e Matrice masse élémentaire couplage (flexion torsion)
! T
[Mft] = fo Sx{Nf} {N:}dy
s Matrice masse €lémentaire couplage (torsion flexion)
!
[Mef] = [, SN YT {Nf }dy
e Matrice masse élémentaire globale
(Mg = [M;] + (M ] + [Mpe] + [M,]

Donc ;

(2.32)

(2.33)

(2.34)

(2.35)

(2.36)

(2.37)
(2.38)

(2.39)

(2.40)

(2.41)

(2.42)

(2.43)
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N,

NZ

— (! 0

[MV] - fo Mx N3
N4-
0

NNy NiN;

N,N, NN,
_ 0 0

[MU] - fo Mx N3N1 N3N2

NyNi NN,
0 0

{Nl N2 0 N3 N4 O}dy

N,N; NN, 07
0 0 0
NiN; N3N, 0
NyN; NN, 0
o o0 o

CcC OO0 OoC OO

4
[Mex] =f0MxJ N7 {Ns N6 0 N7 NB O}d_‘y

N5Ns  NsNg

NegNs  NgNg
0 0

N;Ns NoN

NgNs NgNg
0 0

NsN, NsNg
N6N7 NGNB

{
[MBx] = fo Mx dy

N;N, N,Ng
NgN; NgNg

OO o
<
<o
oo @@

[Mre] = [y S|y, [0 © N5 0 0 Nugldy

[ O O N1N9 O 0 N1N10-

0
0

l 0 0 NNy O

N;Ng N,N.

[Mft]=fsx 11Y9 AR
0

0 N,N,
0 NN,

0 N3Ny NNy 0

0 NNy

0 0 NNy
0 0 NyNyo

LN N1g NoNyg
() y

0 N3Ny NyN,, 0

[Mif] =S| 5 [[Ma N2 O Ns N, 0O]dy

(2.44)

(2.45)

(2.46)

(2.47)

(2.48)

(2.49)

20[
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0 0 NgN, O 0 NN,
I NgNl NgNz 0 N9N3 Nqu, 0
[Mtf] fo Sx 0 0 N9N3 O 0 N10N3 dy (2 '50)
0 ¢ NgN, O 0 NN,
[NigNy NigNa 0 NygN3 NigNy 0
r 0 B
0
[M;] = I, 09 [0 0 No 0 0 Nildy (2.51)
0
| N o]
0o O o990 O
00 NON 00 ?v
_ ol 0 0 Nel¥9 g g Nol¥yg
00 0 00 0
_0 0 N10N9 00 NlDNIO_
Le calcul matriciel est effectué dans I’annexe (1

2.5.2) Matrice de rigidité

Détermination la matrice de rigidité [K] en utilisant I’énergie potentielle :

{ i i
o fE] (d&x)z LU
T2 J *\ dy J dy dy

{ i
ol IEI (dex)" (dax) . (dex
T2 [0 dy/ \dy of dy

Donc :

dg, do,
dy dy

i [4
+!Gj (d_s;_)z + KGAOJ’ (%’)

d—f)]dy

dy (2.53)

(42« () ()« [ (2 (22)

+ [ kGA (3—‘:)t(

(2.54)

[K]gtobale‘_'[K]flexion + [K] couplage flexion_torsion+ [K]couplage torsion_flexion+[K] torsion

+ [K]cisaiement

21]
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e Matrice de rigidité ¢iémentaire (Flexion pure)
-Nll-
N,
(K] = [y Elxs | | [N N2/ 0 N5' Ny’ 0dy (2.55)
N,
[ o
D’ou
r N;2 N'{N'; 0 N';N’; NN’y 0]
N;N'; N;* 0 N';N'3 NN’y 0
! 0 o 0 o0 0 0
Ki = EI 2.56
[j xxfo N'3N’1 N13Nr2 O Nr32 N'3N’4 0 dy ( 5 )
N'4N’1 NI4N12 0 N’4N’3 NI42 O
0 o 0 o0 g 0
e Matrice de rigidité élémentaire (Torsion pure)
r 0
0
t, | N ; :
[K,]=f0 GJ 0 {0 0 N/ 0 0 Nuw'ldy (2.57)
0
[N1o'
C’est-a-dire
[0 0 0 00 0
00 02 00 0
_rl 00 N9' 0 O N9’N6'
00 0 00 0
L0 0 Nw'Ne" 0 0 Nw™
e Matrice de rigidité (couplage flexion-torsion et torsion- flexion)
(K] = f, K[B]" [Bldx (2.59)
rg1=|[N N O Ny NSO
Avec : [B] [0 0 No' 0 o N (2.60)
-le 0 s
N, O
et 0 N[N N O NS N, O
K=K [, N, 0 [0 &N b B Nm,]dy (2.61)
NS O
[0 Nuw'
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[ 0 0 N,'N®' 0 0 NyNw©’ ]
0 0 NN’ 0 0 N,/ N0/
_ k(| NINYTONIN 0 NS'NY NSNS g
[KC] K fg 0 0 N31N91 0 0 NBINM]I dy (262)
0 0 N,/No' 0 0 Ny N’
L N]_'Nm’ NZ’NIO’ 0 N3'N10’ N4'N10’ O
¢ Matrice de rigidité élémentaire (Effet de cisaillement)
L
(K] f, kGA[B]" [B.]dy (2.63)
1B, = [2] - [N ][=——[-2 =L 2- = 12Ehy
Avee: [B)) = |22 = [NoJ=sig (-2 —L 2-1] & =2l (2.64)
2.5.3) Fonctions d’interpolation (poutre de Timoshenko)
2(2-1)(2 Z22 1Bl
NO)=-— (‘m,ﬁa et ) (2.65)
KGA 2
¥ 12Eixy 2y
y(5-1 - 42
M) = ~ 20 g F07) 266
xGaiz T2
2 (3T}’_ i lzb-fxzx)
_ L? KGAl
NB(y) - l(i‘tcﬁzfg + 2) (2.67)
2y , 12Elxy \(¥
y(=+ -1
M) = 2 e )E‘ ) (2.68)
KGA 12
6(-1)
Ns(¥) = srer . 1) (2.69)
KGA [2
Y_4 12Elxx _ 3¥ 1
Ne(y) = — ( )({‘z"'g‘?,ﬁi ki) (2.70)
wear t1
6y(% -1
No(y) = —Rﬁzgn!'—}l—) (2.71)
KGA I2
y(3_)'_+ IZEfxzx _ 2)
N, s i KGAl 2.72
0 s ) &7
No(y) =3 (2.73)
Np(y)=1-2% (2.74)
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2.6) CALCUL DES FREQUENCES ET DES MODES PROPRES

La formulation globale du probléme consiste & obtenir des équations du mouvement a
partir des expressions des énergies cinétiques et potentielles en fonction des vitesses et

déplacements aux nceuds de la structure.

.
Soit {Q}g : Le vecteur ligne des déplacements aux neeuds de la structure & N nceuds :

{q}i: {ql,qz,q3,....,q,,- -:CIN} (275)

Les équations de Lagrange permettant d’obtenir les équations discrétes du mouvement,

pour une structure libre et sans amortissement, sont :

Q(GTJ—8T+6U=O 0 /i=1,2,3,N (2.76)
ot\dq, ) oq, oq,
T = 12 {4} [M] {4} Q.77
U = 12 g, [K], {a}, (2.78)
D’ou on obtient ;
[M],{d} + [K], {a} ={0) (2.79)

Ou [Mlg et [K]g

matrices élémentaires.

sont les matrices masse et rigidité de la structure obtenue par assemblage des

Pour le probléme de vibration libre on a :

{q} = {qo} e'* (2.80)
{4} = —w*{q) (2.81)
Ou o est la pulsation propre de la structure.

D’on, I’équation (2.79) devient :

([K]g_wz [Mg ) {Q} =0

(2.82)
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La résolution de I’équation (2.76) donne les modes et les fréquences propres de la
structure. Donc, on peut dire que I'analyse dynamique des structures peut se ramener a la

résolution d’un systéme d’équations différentielles de second ordre.

Dans le cas de structures faiblement amorties, on raméne le cas a 'étude des

oscillations libres, ¢’est-a-dire la résolution aux valeurs propres générales.

K], {g} =& [M] {g} (2.83)

Avec : [ ]Sest la matrice de la rigidité de la structure, symétrique, positive, dans le cas des

structures iso ou hyper statique, semi-définie dans le cas de structures libres.

[ ]5 Matrice masse définie positive et symétrique.

En calculant la rigidit¢é homogénéisée & partir de celle des différentes couches, un
modele de calcul des fréquences propres d’une poutre composite multicouche symétrique est
développé. Le code de calcul correspondant est introduit dans un logiciel de calcul pour poutres
homogénes modifié a I’occasion. Les différentes comparaisons effectuées ont permis d’une part
de vérifier la validit¢é du modele proposé, et d’autre part de montrer que pour un ordre de
précision sensiblement équivalent a celui donné par un calcul par éléments finis ou par la
méthode des matrices de transfert, le modeéle simple que nous avons développé s’est avéré

suffisant et satisfaisant pour les cas étudiés.
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CHAPITRE 03 PHENOMENE AEROELASTIQUE

Aéroélasticité est le domaine d’études sur l'interaction entre la déformation d'une
structure élastique dans un courant d'air et l'effet couplé résultant sur l'aérodynamique et la

dynamique des structures.
L’aéroélasticité tient compte des 3 parametres :

» Forces aérodynamiques ;
» Rigidité de la structure ;

» répartitions massiques.

L’aile vibrant sinusoidalement dans un écoulement a vitesse v autour d’une position

d’équilibre se voit soumise aux forces [01]:

» Stationnaires, classiques (portance et trainée),

» Instationnaires dépendant de la fréquence et de I’amplitude du mouvement.
3.1) AERODYNAMIQUE STATIONNAIRE

3.1.1) Hypotheéses

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

sa forme d'autre part. Ce sont les suivantes [8], [22], [23), [24]:

1 -La voilure est plongée dans un écoulement qui, & 'infini amont, est défini par une vitesse V

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

3 - Les variations de la vitesse de l'air au voisinage de la voilure sont suffisamment faibles

devant V pour que la théorie des petites perturbations soit applicable.
4 -L'écoulement est suppos€ irrotationnel, il existe donc des potentiels de vitesse et d'accélération.
5 - L'air est considéré comme gaz parfait.

6 - L'écoulement est isentropique.
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3.1.2) Conséquences directes des hypothéses

Des conséquences directes découlent des hypothéses prises dont, les suivantes :

1 La théorie des petites perturbations permet dé linéariser les équations régissant I'écoulement de

l'air et donc, tel que le montre la figure (3.1), de séparer le probléme en [8], [22]:
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

conceme,

Profil réel
Q \ X
Probléme réel
A
& s A * % Profil symétrique
Probléme d’épaisseur
+
Z
Cambrure du Profil

[o] \ X

Probléme Portant

Fig. (3.1) Séparation du probléme réel d’un profil en un probléme d’épaisseur et un probléme

portant (6], [8].

2- la théorie des petites perturbations permet également de séparer le probléme portant en un

probléme stationnaire et un probléme instationnaire.

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

partie stationnaire [21].
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Dans ces conditions, les potentielles de vitesse et d'accélération ne dépendent plus de la
cambrure de la voilure mais seulement de sa forme en plan, c'est-a-dire la projection de la voilure

sur le plan XOY.

3.2) AERODYNAMIQUE INSTATIONNAIRE

Les hypotheses et les simplifications adoptées pour établir les €quations des forces
instationnaires sont relatives a 1’écoulement de 1’air d’une parte, au mouvement du profile et 4 sa

forme d’autre part.
En ce qui concerne I’écoulement, il est admis que :

» Le fluide est non visqueux quoique répondant cependant a la condition de Kutta

Joukowsky(vitesse finie au bord de fuite),

» La linéarisation de I’écoulement est acceptée bien qu’en certains points du profile les

vitesses dépassent de 20 % la vitesse a Uinfini,
» L’écoulement est irrationnel donc a potentiel de vitesse et d’accélération.
En ce qui concerne le profile :

Il est supposé que ses déplacements sont assez faibles pour que ce dernier puisse servir
de syst¢me de référence au champ aérodynamique, que I’angle d’attaque est assez petit pour
qu’il n’y ait pas de décollement, et que le profile est une plaque plane infiniment mince. Il est

supposé que le profile subit des oscillations harmoniques de pulsation @.

3.3) L’AEROELASTICITE STATIQUE

Les phénomeénes les plus importants en aéroélasticité statique sont :

3.3.1) La divergence

Pour un avion flexible en vol stationnaire, un équilibre s’établit entre les forces
aérodynamiques et les forces de rappel ¢€lastique, mais pour une certaine vitesse cet €quilibre

devient instable, ce qui peut conduire a la ruine brutale de la structure.
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Méme avant la vitesse de divergence, la déformation des ailes entraine une
modification de la portance sur celles-ci, dont il est important de tenir compte pour prévoir les
performances réelles de ’avion.

3.3.2) Renversement de controle

L’efficacité¢ des surfaces de contrdle (gouvernes de profondeur, ailerons, . .} est
¢galement modifiée par les effets aéroélastiques, et il peut méme exister une vitesse pour laquelle

leurs effets s’inversent.

3.4) ’AEROELASTICITE DYNAMIQUE

Contrairement & I'aéroélasticité statique, ce type de phénoméne dépend des effets

d’inertie ou on peut citer le buffeting, buzz-trasonique et le flottement.

3.4.1) Le Buffeting

Dans le cas de forces turbulences, on rencontre souvent les phénomeénes de Buffeting
sur Iaile ou plus fréquemment sur les empennages horizontaux et les surfaces de contrdle par

suite des excitations irréguliéres de I'écoulement avec des vitesses et fréquences aléatoires.

3.4.2) Buzz-tansonique

Ce phénoméne peut apparaitre dans le cas de déplacements d’onde de choc qui

poussent les surfaces de contréle 4 vibrer en provoquant I’ instabilité.

% Dans le cadre de l'aéroélasticité dynamique, on s’intéressera plus particuliérement aux

phénomenes suivants :

3.4.3) Le flottement (flutter)

C’est parmi les problémes qui risquent un avion en vol de le rencontrer. Le phénoméne
de flottement est I’origine d’interaction entre le mouvement vibratoire de la structure et

I’écoulement de air.

Le flottement peut se présenter sous la forme classique qui est associé & 1’écoulement

potentiel et aux forces aérodynamiques.
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Ceux-ci entrainent la coalition des fréquences de deux au plusieurs modes propres de la
structure. Les formes non classiques proviennent de la séparation de 1’écoulement tel que le

décollement et le choc retard causé par la forme de ’écoulement et le mouvement de la structure.

Le probléme du phénoméne flottement peut se¢ résumer en deux problémes, dynamique

et aérodynamique.

La premiére considération est d’entrainer le mouvement afin d’avoir une nature
vibratoire continue par les différents forces et I'effet d’amortissement internes. Ce probléme

peut s’associer 4 un seul pour décrire I’équation de mouvement du systéme.

La seconde considération c’est de déterminer la nature des forces aérodynamiques afin

de maintenir I'équilibre de la structure,

3.5) LES TYPES DE FLOTTEMENTS

Les types de flottements se résument en @

3.5.1) Flottement a fréquence nulle

C’est un probléme de stabilité statique ou les effets d’inertie sont négligeables. i est

appelé aussi phénomeéne de divergence.

3.5.2) Flottement de panneau

C’est un probléme qui apparait en écoulement supersonique ou l’interaction des forces
aérodynamiques instationnaire avec la vibration d’un panneau dans le sens normal a sa surface

peut entrainer la perforation de la structure.

3.5.3) Flottement de décrochage

Ce phénomeéne se produit a grand angle d’attaque, il est la conséquence de |’interaction

entre la torsion de ’aile et le découlement de 1’écoulement.

3.5.4) Le flottement des modes couplés

Ce type de flottement est le plus fréquent sur les structures d’avions, dans lesquelles les
fréquences des oscillations de deux ou plusieurs modes convergent vers une méme valeur qui

provoque I'instabilité de la structure.
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3.6) LES TYPES D’AMORTISSEMENT
3.6.1) L’ameortissement structural

Il a pour origine 1’hystérésis du matériau et le frottement au niveau des joints et de

connexions entre les différents composants de la structure d’avions.

Analyser I’amortissement d’un assemblage structural n’est pas une tiche facile, il est
important de considérer, non seulement les matériaux constituant la structure, mais également la

fagon dont cette structure est assembiée.

En plus de cela, le phénomeéne de fatigue des matériaux est a prendre en considération.
C’est pourquoi souvent on ne cherche pas a calculer I’amortissement structural. Il est quelque

fois supposé négligeable ou bien estimé expérimentalement.

Dans ce cas, ’hypothése de basile est souvent envisage. Elle considére que seuls les

termes de la diagonale de la matrice amortissement structural [8] sont prépondérants.

3.6.2) L’amortissement aérodynamique [08]

Pour le définir, considérons un profil d’aile placé dans un écoulement uniforme

horizontal avec une incidence i(t).

v
e i profil en mouvement
— ascendant
W
"-.,.. \
~— ~ \
~itv}
\Z\ Fit)
\
—
e

Fig. (3.2) Etat d’un profile a un instant t.

La force a¢rodynamique qui s’exerce en un point M, du profil est verticale et est en

fonction de I’angle d’incidence.

Pour la simplicité du raisonnement, nous considérons le profil animé d’un mouvement

vibratoire de translation vertical et nous faisons I’hypothése que chaque position du profil est en
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état d’équilibre (hypothése quasi-stationnarité) ; nous voyons qu’ a chaque instant t, le profil a
une vitesse instantané Ut} et soumis a la force aérodynamique F(1) perpendiculaire a la vitesse

W(t) de I’écoulement relatif par rapport au profil.

Il apparait ainsi que dans le domaine ou la force aérodynamique est une fonction
croissante de l’angle d’incidence, lorsque dans son mouvement le profil monte, sa vitesse
instantanée se retranche de la vitesse de I’écoulement uniforme pour donner une vitesse relative
W dont la direction fait avec la corde du profil un angle i(t) inférieure a ’incidence initiale et qui

par conséquent diminue la force aérodynamique et s’oppose au mouvement.

De méme lorsque le profil descende, la vitesse W fait avec la corde du profil un angle
i(t) supérieur a ’incidence initiale, ce qui augmente la force aérodynamique et s’oppose ou

mouvement.

Ainsi, lorsque le profil vibre, la force aérodynamique quasi stationnaire tend a le
ramener au repos. Ce phénoméne reste encore vrai pour les forces aérodynamiques réellement

nstationnaires agissant sur un profil en mouvement vibratoire quelconque.
C’est ce qui est conventionnellement appelé ; amortissement aérodynamique.

Dans les équations du flottement, la partie imaginaire de la matrice des coefficients
d’influence aérodynamiques représente la contribution de 1’écoulement dans I’amortissement du

mouvement vibratoire.

3.7) EQUATIONS AEROELASTIQUE

L’avion peut étre considéré comme un ensemble de masse ponctuelle reliée entre elles

par des forces internes et soumises a des forces externes.
Les équations du mouvement vibratoires aéroélastiques sont de la forme :
(M]{g} + [D){q} + [K]{q} = {F} G.1)
Avec: fM] : la matrice masse.
[D] : la matrice dissipation.
[K] : la matrice rigidité,

{q}: le vecteur de déplacement nodaux.
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{F}: le vecteur des forces aérodynamique appliques aux nceuds de la structure.

Il est clair qu’a fin d’obtenir une bonne approximation des déplacements, la structure
modélisée par éléments finis devra présenter un maillage trés fin. Il en résulte un systéme

d’équation de grande dimension dont les inconvénients sont évidents.

C’est pourquoi, nous devrons réduire artificiellement la taille du systeme élastique en

utilisant le principe de la superposition modale.

Tout mouvement vibratoire général d’un systéme ¢€lastique, ayant des déformations a
partir d’une configuration d’équilibre, peut étre exprimé comme une combinaison linéaire de
différents modes naturels. Ceci est le principe de la superposition modale dont le but

fondamentale est de créée un nouvel ensemble d’équations découplées.

Dans le cas spécifique du phénomeéne de flottement cet avantage ne peut étre exploite
car la transformation du probléme en un ensemble de systéme découplée, a un degré de liberté ne

peut étre facilement appliqué a cause de la présence de la matrice aérodynamique.

Cependant, nous bénéficierons du fait que nous réduisons artificiellement la taille du

systéme et ainsi le nombre d’équations a résoudre.

3.8) REPRESENTATION MODALE

La représentation modale consiste a représenter les déflexions de la structure sur la base
de ces formes propres de vibrations. Pour pouvoir exposer cette représentation et monter toutes
les propriétés qu’elles présentent, il faut d’abord étudier le comportement propre de la structure
et notamment définir les modes propres de vibrations qui fournissent les éléments de base de

cette représentation.

()= [¢]. () . (32)

- A 'ﬂf‘b lf':r-‘\ &
Avec : [¢]: la matrice modale.

L’introduction des expressions des énergies cinétique, potentielle et dissipation écrites

dans la base des coordonnées généralisés dans I’équation de Lagrange nous conduit a :

o [0+ 181.0) + ). (p)] = Qe )} 63 H
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Cette équation dang lequel {O(p D)} est le vecteur des forces aérodynamiques généralisées,
représente la formulation générale des vibrations aéroélastique se produisant sur une structure

d’avion ou autre structure en déplacement dans un écoulement.

Les vecteurs propres {¢} peuvent étre normalisés par rapport a la matrice masse donnant lieu a

une nouvelle forme de 1’équation (3,1).
[[11. {5} + [_#”1]- [81(p} + [03]. (P}] = [u™"].{Q}(p. P) (3.4)

Avec [I] est la matrice d’identité, d’ordre nxn, et [wy] la matrice diagonale des carrées

des fréquences naturelles ou des valeurs propres d’ordre n x n.

3.9) LA FREQUENCE REDUITE

La fréquence réduite k constitue un paramétre trés important puisqu'il va conditionner le
mode opératoire pour l'étude des phénomenes d'interaction fluide-structure en présence
d'écoulement. Ce nombre est défini comme le rapport de deux durées liées au systéme étudié : la
premiére est le temps de balayage de la structure par une particule fluide, tandis que la

seconde est la période de vibration propre de la structure.

Une fois les équations du flottement établies, et le vecteur des forces aérodynamiques
généralisées déterminé, le probléme est de caractériser ce phénomene, autrement dit de

déterminer :

» L’évolution des fréquences et des amortissements en fonction de la vitesse de vol
et de I’altitude,

» La vitesse a laquelle se produisent des oscillations auto-entretenues qu’on appelle
également : vitesse critique de flottement.

La formulation de 1’équation de flottement :

]} + 81 + (B)p) = paV? b(CIP} + [B)PY) (3.5)
Avec :
[Clet[B] sont les matrices de dissipation et de rigidité aérodynamiques, respectivement.

Il est important de rappeler que les termes aérodynamiques des équations du flottement ne sont
valables que dans le cas de 1'oscillation sinusoidale, autrement dit juste pour la vitesse de

flottement.

34'



PHENOMENE AEROELASTIQUE CHAPITRE 03

Cependant ils fournissent des valeurs approchées suffisamment correctes dans le cas
d’oscillations faiblement amorties ou faiblement divergentes, en d’autres termes pour des

vitesses légérement inférieures ou supérieures a la vitesse de flottement.

3.10) METHODES DE CALCUL DE FLOTTEMENT
3.10.1) La méthode 'k’ {

Une observation pratique d’une oscillation harmonique d’un profil aérodynamique
montre que le I'énergie totale éliminée par cycle ou l'amortissement total est une fonction carrée
de I'amplitude et indépendante de la fréquence d'oscillation [5]. Si l'amortissement de la
structure est incorporé dans la formation des équations de mouvement comme une fonction du

coefficient inconnue d'amortissement de structure g,

(8] = igly] (3.6)

Alors l'équation harmonique du mouvement est de la forme [5]

[[u] +ipa (2) 18] - pa () (€] + 22 [y]l {p}=0 (3.7)

Cette €quation est un probléme aux valeurs propres généralisé,

([FE] = AlyDip} =0 (3.8)

2
wj

Avec : [FE] = [[#] +ip, (g) [B] = o, (E)z [C] } ot A = Atigy

La fréquence d'oscillation aéroélastique et I’amortissement structurale de chaque degré de

liberté sont données par :

e o g;j= -2 = ;’:&f}) (3.9)

Le terme { est I’équivalent du facteur d'amortissement, la méthode k est mise en ccuvre

dans un processus d’étape décrit ci-dessous
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1. Choisir une fréquence réduite (k) d'intérét, le plus souvent proche de zéro.

2. Calculer les matrices aérodynamiques correspondantes [B] et [C].

3. Résoudre le probléme des valeurs de 1'équation (3.7) pour les valeﬁrs propres complexes.
4. Déterminer la fréquence et I'amortissement correspondants de 1'équation (3.8).

5. Relier la fréquence d'oscillation et la fréquence réduite sélectionnée dans I’étape 1 avec la

. . _— : b s I b
vitesse d'avancement basé sur la définition de la fréquence réduite de I'équation k = wT

6. Répétez les étapes 1-5 jusqu'a ce que la série des valeurs k soit étudiée.

7. Assembler les valeurs calculées de la fréquence par rapport & la vitesse de chaque mode

respectif par I'affichage de la fréquence calculée par rapport & son vitesse correspondante par

une "méthode de tir" de l'origine.

3.10.2) La méthode 'p-k'

La méthode procédé k est une formulation convenable pour la prédiction de vitesse
critique de flottement, mais il s'agit d'une formulation mathématiquement incorrecte car elle
impose un amortissement structural artificiel. Une méthode d'amortissement proportionnel p-k
démontré par Hassig se rapproche mieux de la vraie solution d'amortissement des modes amortis
légerement inférieurs en incorporant ’amortissement proportionnel, et elle se compare
précisément a la charge transitoire générale a petites déviations. L'équation aéroélastique doit

d'abord étre réduite a une équation du premier ordre en tenant compte de 1'équation triviale :

[11{p} - 1]{p} = {0} (3.10)

Combiné€ avec 1'équation (3 .3) en partitionné ou I'état de 1'espace donne la formulation

(7] o07(p 0 [ Py _ (0
[ 0 [#]] {P} - [—(PaVz[g] +¥D)  —(psVIB] + [D]) {P} = {0} (3.11)
Or I'équation peut étre réécrite en premier ordre pour une solu&on propre classique
P [ _[0] ) S Py (0
{P] [—[#]"1(PaVZL€]/+ oD | (1" {paV (8] + D)) ] pi=lo) o
v 5 C *
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Ou {X} - [QAl{x} = {0} (3.13)
Avec =0} =12, (3.14)
p ’ ’ ’

L’équation (3.13) est maintenant en forme de premier ordre mais notons que la matrice

[QA] a une taille double que celle de I'équation aéroélastique.

L'équation peut étre résolue en supposant {X} = {X,}e** et I'équation aéroélastique
devient ainsi :

(112 = [QAD{X,} = {0} (3.15)

———

Pour un systéme oscillant, tel que le syst¢éme aéroélastique considéré ici, les valeurs

propres A du systéme vont étre dans un repére complexe conjugué :

A= =L+ i /1_sz., =1L 2, ,N, (3.16)

Oule w;, j=1,2,..., N, sont les fréquences du syst¢éme amorti etles(;,j=1,2,..., N,

sont les constantes d'amortissement.

Les fréquences modales et amortissement qui en résultent peuvent étre calculés a partir

des valeurs propres complexe avec les fonctions ;

wj = J (Re(4, ))2 ) (Im(lj))z = 55’%1 (3.17)

Si la partie réetle des valeurs propres complexes est positive le systéme devient instable.
On parle donc de I'instabilité aéroélastique de flottement. Cependant si les valeurs propres sont
réelles positives (avec k—0) le systéme est statiquement instable, on parle donc de I'instabilité

acroélastique statique ou divergence.

La méthode p-k est mise en ceuvre de maniére itérative décrite ci-dessous [5]:
1. Sélectionnez une vitesse d'intérét.

2. Sélectionner un mode d'intérét parmi les degrés de liberté.
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3. Devinez la fréquence d'oscillation initiale pour le mode en utilisant la fréquence naturelle

sans ¢coulement ou de la vitesse précédente.

¢ g .2 e b
4. Calculez la fréquence réduite pour cette condition de I'équation  k = i”v_

5. Calculer les matrices de rigidité aérodynamique /BJ et amortissement [C] correspondant.
6. Résoudre le probléme des propres de I'équation (3.12) pour les valeurs propres complexes.

7. Calculer les fréquences d'oscillation du systéme en utilisant les valeurs propres de la matrice
réelle Q.

8. Prenez la fréquence du systéme le plus proche d'estimation initiale de I'étape 3 et répétez les

étapes 4-7.

9. Poursuivre I'itération jusqu'a ce que la différence entre I'estimation initiale et la fréquence

finale soit inférieure & une certaine valeur de tolérance prés de zéro.

10. Envisager le prochain mode d'intérét et répétez les étapes 3-9 jusqu'a ce que tous les modes

d’intérét pour la condition de vol soient vérifiés.

I1. Envisager la prochaine vitesse d'intéréts et répétez les étapes 2-10 jusqu'a ce que toutes

vitesses de vol soient vérifides

12. Assemblez la fréquence et I'amortissement, qui s'applique désormais directement a chaque

mode.
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CHAPITRE 04 RESULTATS ET INTERPRETATIONS

L'analyse théorique du probléme de flottement a réalisé un grand pas vers l'avant depuis
l'avénement des machines de calcul trés rapides ayant des capacités de mémoire trés importantes,
et le développement des techniques d'analyse efficace et d'algorithmes pouvant manipuler des
grosses matrices, [l devint alors évident que l'on puisse obtenir des solutions de flottement
¢conomiques pour des types de structures trés complexes et des 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 la méthode des éléments finis et de calculs
aérodynamiques. Ainsi, le réve de concevoir des structures optimales et qui ne "flottent pas” peut

devenir une réalité [8].

4.1) PROCESSUS DE CALCUL

L’interprétation des résultats est I’étape la plus importante aprés toute une étude
théorique ou expérimentale. Aussi la confrontation des résultats obtenus avec ceux donnés par
d’autre €tudes permet d’apprécie leurs qualité et leurs validité. Pour obtenir ces résultats, un code
de calcul a ét¢ congu en langage de programmation MATLAB, dont les différents modules qui le

comportent sont organisés comme suit :

1- Calcul des modes et des fréquences propres du couplage flexion-torsion pour une poutre
composites mince (modéle Euler Bernoulli).
2- Calcul des modes et des fréquences propres du couplage flexion-torsion pour une poutre

composites épaisse (modele Timoshenko).

3- Calcul aérodynamique instationnaire bidimensionnel.

4- Calcul de la vitesse de flottement.

4.2) ORGANIGRAMMES

L'analyse modale des structures, effectuée par les différents sous programmes, est

organisée suivant l'organigramme ci-dessous :
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Entrée des données :

| Calcul de [K],
[Me], [F] et [U]

Pour chanue élément

Caleul de [K,J, [Md], [F] et [Ue]

L Pour chaaue élément dans le repére elobal y

v

M T——— B i S =
Calcul de [K}, [M], {F] et [U]de la structure

"\

Par assemblage des matrices élémentaires

Prise en compte des conditions aux En compte des conditions
limites et résolution du systéme KU=F

Aux limites et résolution du systéme

_ _ }M — Det ([K]-{M])=0

T —

Déplacements

Calcul des réactions, des efforts |

et des contraintes

( VAfﬁchage des résﬁltats,m

Fig. (4.1) Organigramme de calcul des fréquences propres et des modes propres.
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o Lavitesse du vent

¢ La géométrie (la corde, la
surface, I’envergure,
épaisseur...)

¢ La fréquence réduite &

J/

l

Calcul aérodynamique instationnaire

[u] (8} + [B1{B} + [¥){p} =pa V* b [[C1{p} + [Bl{p}]

Méthodes
V-g,ou V-§
[ Affichage des résultats

Fig. (4.2) Organigramme de calcul de la vitesse de flottement.

(méthode Thoedersen) .
Les forces aérodynamiques
instationnaires [Blet [C].
Equation du flottement
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4.3) MODES ET FREQUENCES PROPRES D’UNE POUTRE COMPOSITE_MODELE

EULER BERNOQULLI
Soit une poutre composite mince, de longueur L, encastrée sur un c6té et libre sur
l'autre (Figure 4.3) avec les caractéristiques suivantes: El,= 9.75E10°Nm2, GJ= 9.88E1(0°Nm2,
m=233.75kg/m, Iy, = 8.65 kg m, I=6m.

Ty
Fig. (4.3) Poutre composite encastrée —libre modéle Euler Bernoulli.

4.3.1) Mode découplé (sans couplage)

Dans le tableau (4.1) on a comparé notre résultat et les résultats de Réf [17] pour les

trois premiers modes propres de la poutre composite (mince).

Pour K=0, x,=0
Nos résultats Réf[17] Err
(rad/s) Hz (rad/s) (%)
1% fréquence 51.004 8.117 51.005 0.00196
2 *™ fréquence 88.479 14.081 88.478 0.00112
3 ¥ fréquence 265.46 42.249 265.44 0.00753

Tableau (4.1) Les trois premier modes propres de la poutre composite mince pas de couplage.

En comparant nos résultats et ceux de la référence [17], on trouve que nos résultats sont

tres proches des résultats théoriques calculés, car les erreurs relatives sont trés petites.

Les résultats des modes propres de la poutre pour les trois premiéres fréquences sont

représentés dans les figures suivantes :
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On voit clairement que les valeurs x, et K sont toutes les deux nulles il n'y a pas eu de
couplage entre les déformations de flexion et de torsion comme prévu.
4.3.2) Modes couplés

a) couplage en masse

Pour K=0, x,=0.1

Nos résultats Réf[17] Err

(rad/s) Hz (rad/s) (%)
1 fréquence 50.796 8.080 50.539 0.508
2 “™ fréquence 89.580 14.257 91.020 1.58
3 ™ fréquence 262.029 41.703 258.43 1.39

Tableau (4.2) Les trois premier modes propres de la poutre composite-

couplage en masse (Euler Bernoulli).

Les résultats montrés sur le Tableau (4.2) indiquent que la géométrie et le matériau ont
des effets significatifs sur les fréquences naturelles de la poutre. Cela peut avoir une influence
considérable sur la conception des ailes en matériaux composites, les résultats sont représentés

dans les figures suivantes :

kel Ervietiee

) 91 02 032 04 05 0& 07 03 09 1
Longueur o= I3 poutre normals ¢

Fig. (4.5.a) Model w=50.796 rad/s

I L G S G SR SR S S S S s s o o wm am AW
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Mt i

M b

0s

0.3

0.7
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02

0.1

03f-ccccoeuns

............

.
o 0.1 0.2 0.3 0.2

0.5 0€ 0.7 0.2 0.5 1
Longueur oe |a poutre nomMmailisée

Fig. (4.5.b) Mode2 w=89.58 rad/s

) 01 02 03 02 05 0€& 07 o0& 09 B

Longueur Oe |1a poutre noMalisée

Fig. (4.5.c) Mode3 w=262.029 rad/s

Fig. (4.5) Les trois premier modes propres de la poutre composite (couplage en masse).

b) Couplage en rigidité

Pour K=1.5¢6, x,=0.

Nos résultats Réf [17] Err

(rad/s) Hz (rad/s) (%)

1 fréquence 42.671 6.791 42.684 0.03

2 “™ fréquence 91.244 14.521 91.216 0.03
3 “™ fréquence 212.382 33.801 212.44 0.027

Tableau (4.3) Les trois premier modes propres de la poutre composite
couplage en rigidité (Euler Bernoulli).
Les résultats sont représentés dans les figures suivantes :
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c¢) Couplage en rigidité et en mass
Pour K=1.5¢6, x,=0 .1.
Nos résultats Réf[17] Err
(rad/s) Hz (rad/s) (%)
1% fréquence 41.051 6.533 40.252 1.98
2 ™ fréquence 95.915 15.265 99.072 3.18
3 ™ fréquence 202.286 32.194 197.57 2.38
Tableau (4.4) Les trois premiers modes propres de la poutre composite
(couplage en masse et en rigidité-Euler Bernoulli).
Les résultats sont représentés dans la figure suivante :
:
:
6 o1 02 03 04 05 06 07 o:a )
Longueur oe 1a poutre normaiisée
Fig. (4.7.a) Model w=41.051 rad/s
i : 3 ' . Flexion
05 f--=--- e R L EnrEr FETTEE PP PP 3
08f----ctccccmcicccmcccicaanaa --------:------E-----—
'Y | SN I MU NS S— ] Ty P — S—
T - RUSL U NN, SN, OO . -
-4 O SN S S S
Eooabeemande SRR YR S
03 preccoproncnqgfecqeccca yrreme Bl gl é‘ """ peadas oo
02 e SRR
G | O = e L T T T P -
0?3 0.4 OIS OIG 1
Longueur Oe |1a poutre noMalisée
Fig. (4.7.b) Mode2 w= 59.915 rad/s
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Mt dme e

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.§ 0.6 0.7 0.8 0.5 1
Longueur oe 1a poutre nomMmalisée

Fig. (4.7.c) Mode3 w = 202.286 rad/s

Fig. (4.7) Les trois premier modes propres de la poutre composite couplage en masse et en
rigidité.

Les séries des résultats dans les tableaux (4.2, 4.3 et 4.4) a été obtenu pour démontrer

Ieffet du couplage du matériau et de la géométrie sur la forme des modes propres d’une poutre

composite encastre.

4.4) LES MODES ET LES FREQUENCES PROPRES D’UNE POUTRE COMPOSITE-

MODELE TIMOSHENKO (POUTRE EPAISSE)

Soit une poutre composite, de longueur /, (Figure 4.8) Avec les caractéristiques
suivantes : la longueur /= 190.5 mm, La largeur b= 12.7mm et I’épaisseur e= 3.18 mm.

Les propriétés physiques sont :

EI=0.2865 Nm’, GJ=0.1891 Nm’, K=0.1143 Nm’, m=0.0544 kg/m, Iy, =0.777E10° kgm,
KGA =6343.3 N et x,=0.0 m.

Z h (v

=

=

=

Fig. (4.8) poutre composite modéle Timoshenko.
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Dans le tableau (4.5) nos résultats sont comparés a ceux donnés par les différents
articles pour les quatre premiers modes propres de la poutre composite.

Nos résultats | Réf[30] | Err | Réf[29] | Err | Réf[34] | Err
(rad/s) | Hz | (radls) | (%) | (Hz) (%) (Hz) (%)
1 fréq | 193.02 | 30.72 | 193.62 [0.309 | 30.7471 | 0.088 | 30.747 | 0.088
2 fréq | 1185.67 | 188.70 | 1210.9 | 2.08 | 189.779 | 0.56 | 189.779 | 0.56
3 fréq | 3219.67 | 512.42 | 3376.5 | 4.64 | 518.791 | 1.22 | 518.791 | 4.64
4% fréq | 4072.88 | 648.22 | 4076.1 | 0.079 | 648.169 | 0.0078 | 648.169 | 0.0078

Tableau (4.5) Les quatre premiers modes propres de la poutre composite Timoshenko.

Les résultats des modes de la poutre pour chaque fréquence sont représentés dans les

figures suivantes :

ML oo

] 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.8 0.7 0.8 0.8 1
Longueur oe ia poutre nomMmalisee

Fig. (4.9.a) Model w = 193.02 rad/s
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+] 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 [+ X ] 0.9 1
Longueur oe 1a poutre normalisee

Fig. (4.9.b) Mode2 w = 1185.67 rad/s
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Mook Lanpedise
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Fig. (4.9.c) Mode3 w = 3219.67 rad/s

mode4 w=4072,88 rad/s
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Fig. (4.9.d) Mode4 w = 4072.88 rad/s

Fig. (4.9) Les quatre premiers modes propres de la poutre composite Timoshenko.

4.5) LES MODES ET LES FREQUENCES PROPRES D’UNE POUTRE COMPOSITE-

MODELE TIMOSHENKO (COUPLAGE EN MASSE)

On garder toutes les caractéristiques de la poutre et changer x, pour présenter I’influence
de couplage de masse sur les fréquences et les modes propres.
Dans le tableau (4.6) les résultats pour les quatre modes propres de la poutre composite

(épaisse), sont donnés Pour x,=0.003m.
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Pour x,=0.003m.

Nos résultats

(rad/s) Hz
1" fréquence 196.65 | 31.29
2 “™ fréquence 1202.5 | 191.38
3 ™ fréquence | 3246.21 | 516.65
4 °™ fréquence | 5977.73 | 951.38

Tableau (4.6) Les quatre premier modes propres de poutre composite Timoshenko x,=0.003m.

Les résultats des modes de la poutre pour chaque fréquence sont représentés dans les

figures suivantes :

Made Moondise

Mok Mamdise

Longueur de |a poutre nomalisée

Fig. (4.10.a) Model w = 196.65 rad/s
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RESULTATS ET INTERPRETATIONS CHAPITRE 04

4.6) CALCUL DE LA VITESSE DE FLOTTEMENT PAR LA METHODE DE RITZ

4.6.1) Aile de Fung - Premier modéle

Demi-aile s=1 m
Chorde ¢=0.254 m
Rapport de massemu=76
Fréquence de flexion:w~64.1 rad/s
Fréquence de torsion :@,=55.9 rad/s
Position du centre de masse x,=(.25par rapport a la center élastique
Position du centre élastique x/=-0. / 5par rapport & la moitié¢ de la chorde
Le domaine de vitesse est entre / et 30 m/s avec incrémentation de0, 2m/s
La densité de I’airep,~1, 225kg/m °
La fréquence réduite k=0,276

Avec les modes rigides suivants :

y Fl1=1. - Fl= 0
L : { Le deuxiéme mode {
e premier mode Gl=o0. G2= 1.
Le résultat obtenu est donné par le graphe suivant :
e — o = S - — e -
8
[ |
| NS . |
6 ke ST PSR | LT O SR | Sy 8 SR PRI | ey anasaey b s = S | S -
0 5 10 15 20 25 30
Air Speed (m/s)
- 20 — e S e e RSk e g A e e A S~ T ——
hest | Mode1 |
a‘g, o Mode2
2 10 « e R -
I N
£ 0 = - r -
E X: 27.6
: Y:-0.1583
-10 L L o I e | i _ sumer —
0 5 10 15 20 25 30

Air Speed (m/s)

Fig.(4.11)Vitesse de flottement d’une aile de Fung- Premier modéle.
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4.6.2) Aile de Fung - Deuxiéme medéle
Pour présenter I’influence de la rigidité sur la vitesse critique de flottement on garde
toutes les caractéristiques de Iaile et changer wy~ 48rad’s (fréquence de flexion), avec un méme

rapport (wy/e;) donc : w,= 41.86 rad/s

Le résultat obtenu est donné par le graphe suivant :

10— T T T T - oo T - 4 TR

— 8 - -
-] :
£
v B — -
4 I | (SR o [ o r fet wasn 5 r il - r EEal
0 10 20 30 40 50 60 70 80 920 100
Air Speed (m/s)
1 5 e o BT ok B <2 {3 TER - A N < T TR T
= {6k Mode1 - K
= | Mode2 | 3
5 P bt
£ 5 T T
= i
(=%
E 0~ [ K
[+ |
fa [ X: 98.8
By el ) SO . NN 3 T oo Y:-0.08681 _t
(4} 10 20 30 40 50 60 70 80 YU 100

Air Speed {m/s)

Fig. (4.12) Vitesse de flottement d’une aile de Fung - deuxiéme modele.

4.6.3) Aile de Fung - Troisiéme modéle

Les caractéristiques de ce modéle sont :

s= Im, c=18,29m, mu=40 kg/m, wr=0.880341rad/s, w=1.532 rad/s, x,=0, x~0, pa=1,225kg/m .
et k=0,232

Le résultat obtenu est donné par le graphe suivant :
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RESULTATS ET INTERPRETATIONS CHAPITRE 04
0.25 P - . : 1
—_ 0_2 e e e e ‘7 4 e -
e T | ’ : |
g | : | |
E 0.15![ -------- — - - ]
5 : 1
0.1 s i . o L 1 oo
0 10 20 30 40 50 60
Air Speed (m/s)
A0 — ; T ,
9 3017 . I R Mode1 |
= [ | Mode2 r
g 20 - - PN CCR ISR SR 1) 4 e
& 10F---- g 1o mm—=TIO : =N S— —_—
E QL ——ee=—=m— : S e - ol
» : ! | X: 48.8 .
) 10 20 30 LS B0 80
Air Speed (m/s)
Fig.(4.13)Vitesse de flottement d’une aile de Fung - troisiéme modéle.
Dans le tableau (4.7) nos résultats sont comparés a ceux de Fung Réf [31]
Nos résultats Réf [31] Err
(m/s) (Feet/s) (Feet/s) (%)
GROuST ] 27.6 90.55 90.1 0.5
HE 6k o Ele 08.8 324.15 334 2.95
SolsTemadle 488 | 160.104 162 1.170

Tableau (4.7) La vitesse de flottement pour un profil d’aile-Fung

4.6.4)Aile de Goland

Les caractéristiques de ’aile sont :
EI=9770000 Nm’
m=35,719 x,=0,33 et r,=0,25

Avec les modes élastiques suivants :

F1 = (y/s)"2.

Le premier mode: { Gl=0

GJ=989000 Nm2 s=6,096m c=1,83m

La deuxiéme mode [

a=-1/3

B2
G2 = sin ((pi*y)/ (2 +5)).
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Les résultats obtenus sont donnés par les graphes suivants :
Pour k=0.15
25— - — - —
20{7— - - - L - J
£ 15\ - E
g : |
1(# . = ' s . = : ,
gl L
0 50 100 150
Air Speed (m/s)
"“w ———— — -
a= ; Mode1 | |
g | Mode2 | |
g 50 | e |
9 OL - = = o e el —e e = - |
g | ; X:123.8
| ! Y:0.01649 ‘
SsSo— . Y o sy S P — N
0 50 100 150
Air Speed (m/s)
Fig. (4.14) Vitesse de flottement d’une aile de Goland (k=0.15)
Pour k=0.25
25 — PN - S — -
; 1
20 i . 1
g f _\
g
10 = = - «
0 50 100 150
Air Speed (m/s)
80 —— e - —— — ]
§ o ~ Mode2 | ‘ |
2 20 L . : |
i o e
- ] : : X: 1346 |
W 100 Y: 0.03364 e
Air Speed (m/s)
Fig. (4.15) Vitesse de flottement d’une aile de Goland (k=0.25)
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Pour k=0.35

Freq (Hz)

Damping Ratio (%)
N
c

Mode1

& - - . Tl > g
Air Speed (m/s)

Mode2 |

. e - s :

X:139.4 '
s 8 s v v s s s YERONEAR e

50 100 150

Air Speed (m/s}

Fig. (4.16) Vitesse de flottement d’une aile de Goland (,4=0.35)

Pour k=047

25 -

15

Freq (Hz)

10 -

Damping Ratio (%)

50 100 o 150
Air Speed (m/s)

A Y: 0.0624

50 ' 10 150
Air Speed (m/s)

Fig. (4.17) Vitesse de flottement d’une aile de Goland (k=0.47).

58]



RESULTATS ET INTERPRETATIONS

l CHAPITRE 4

Dans le tableau (4.8) notre résultat et le résultat de Goland, Réf {36], sont bien comparables.

Flottement pour une aile Notre résultat Réf[36] Err
Goland
(m/s) {feet/s) (feet/s) (%)
Pour k=0.47
140.8 461.94 451 2425

Tableau (4.8) La vitesse de flottement pour aile de Goland avec £k=0.47.

4.7y CALCUL DE LA VITESSE DE FLOTTEMENT PAR LA METHODE DES ELEMENTS

FINIS

4.7.1) Aile de Goland

Les fonctions d’interpolation des modes de P’aile de Goland (Les six premiers modes)

sont présentées dans ’annexe (4.

Il s’agit d’un calcul de flottement pour une aile de Goland en modes multiples par

(MEF).

Les résultats sont présentés dans les figures suivantes :

4.7.1.1) Pour deux modes
20:.' 14 - LY
g 155!—
§ 10L

!

I E

o

L
0 20 40 &0

80 100 120

140 160 180

200

Air Speed (m/s)

100 T s S <
= i Mode1
Y Mode2 | .
4 1
2 i
Y 0 | ] - -
E ’ X: 138.8
a E Y: 0.05714

-50 | SISO, NN (SRR, Brnen - AN SRR | SOOI, S RORIERRS | .

0 20 40 &0 80 100 120 140 160 180 200

Air Speed (m/s)

Fig. (4.18) Vitesse de flottement pour deux modes d’une aile de Goland (k=0.47) par MEF.
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4.7.1.2) Pour trois modes
60 — - e - - - - — .

‘ |
~ 40 = )
£
E . |
w20, - i

0 i J‘_ it awmns s x st _ - q
0 50 100 150
Air Speed (m/s}
B0 w== s 2 mmp sge s, s -
@ ‘ Mode1 |
% 40 Mode2 - -
ﬁ 3 Mode3
20 - = R : %
g e .
5 0 . o s
| X: 1382 :
20 T Y: 008875 |
50 100 150

Air Speed (m/s)

Fig. (4.19) Vitesse de flottement pour trois modes d’une aile de Goland (k=0.47) par MEF.

4.7.1.3) Pour quatre modes

Freq (Hz)

60—
401 -

20|

Damping Ratio (%)

Air Speed (m/s)

50 ’ 100
Air Speed (m/s)

Sy .
X. 138.4
Y: 0.02413

150

Fig. (4.20) Vitesse de flottement pour quatre modes d’une aile de Goland (k=0.47) par MEF.
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4.7.1.4) Pour cinq modes

80 e ‘ s‘ ]

; ! ‘ ‘

60 | :
F o . |
‘8’ 40 - - S - s - caen s
ol

20! . - : ‘ R

ol , L S
o 50 160 150
- Air Speed (m/s)

60 — Mode1 ' oo e - o |
= , Mode2 , ! !
£ 40 - - M0d83j_._;. ,,,,,, e R R,
g - Moded | | : !

20| - - ModeS| . . ...._. e e ST 6 e

X: 138.4
71 ) DU P ————— e R <10 T - S
0 50 100 150

Air Speed (m/s)

Fig. (4.21) Vitesse de flottement pour cing modes d’une aile de Goland (k=0.47) par MEF.

4,7.1.5) Pour six modes

150 ‘ - -
| r ‘
§ 100} Lo .
¥ ool S
o & 100 150
Mode 1 Air Speed (m/s)
60— Mode2 R # sy
£ a0 % o Moded | . ] B
2 . Mode5 | g
2 o [ Ve | |
5 0; 2y :,,,, KR T | Lo O, ,.,,,,,4;
i } 3 X 138.4 :
20! sl _¥:003593
0 50 100 150
Air Speed {m/s)

Fig. (4.22) Vitesse de flottement pour six modes d’une aile de Goland (k=0.47) par MEF
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On a résumé tous les résultats de calcul de flottement pour ’aile de Goland par (MEF)
dans le tableau (4.9)

N° de | Nos résultats Réf[36] Err

mode | (m/s) | (feet/s) (feet/s) (%)
Flottement pour une aile 2M | 138.8 | 455.38 0.971
Goland 3M [ 1382 | 453.41 0.53

MEF 4M | 138.4 | 454.06 451 0.76

Pour £=0.47
5M | 138.4 | 454.06 0.76
6M | 138.4 | 454.06 0.76

Tableau (4.9) Vitesse de flottement pour aile de Goland par MEF.

4.7.2) Effet de couplage en rigidité sur la vitesse de flottement

Dans ce cas, on montre I’influence de couplage de rigidité sur la vitesse du flottement
de I"aile de Goland par MEF

Les résultats sont présentés dans les figures suivantes :

Pour deux modes avec k=0,47 et K=1*10° Nm’

20 f T T T 4 e I~ |4 s b -
— 15 }, . . . an : _ "
£ |
g '
5 L;_._._. s o r I = T < T = o e '
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Air Speed (m/s)
100¢ : e g g Bt oy : T
) ; Mode1
e s0- Modes -
b o ;
m ¥
2 ,
g X: 1406
a Y: 0.06127
i =y | S S SN S £ I

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 300
Air Speed (m/s)
Fig. (4.23) Vitesse de flottement pour deux modes d’une aile de Goland (k=0.47) par MEF

(couplage en rigidité)
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X 4.8) CALCUL DE LA VITESSE DE FLOTTEMENT POUR UNE POUTRE COMPOSITE

Les caractéristiques de la poutre sont :

£ = eQrmm
L*—O.55m, E; =10.2 Gpa, E> =10.2 Gpa, G;;= 1.767 Gpa, v;> = 0.1 p= 1800 kg/m3
A dfl.j,u i) B 0 o |
. " Coefficients
Orientation e e g AP RéF[19]
v 1%
des filiess ) des rlglczlltes Notre résultat (Rad/s) Err (%)
(Nm?)
Fréquences Vitesse Fréquences | Vitesse de
propres de flottement propres | flottement Vy
[45/0/45/0]s (Rad/s) (m/s) (Rad/s) (m/s)
EI=2.785 ®1=23.515 ®;=23.516
GJ=5.748 | ,=147.095 88.7 @,=147.059 87 1.95
K=0 ®3=410.128 ®3=409.903
Tableau (4.11) Vitesse de flottement pour une poutre composite.
Les résultats sont présentés dans les figures suivantes :
Avec k=0.1073
80 ; e e e N T | SRS Bk
_ 60; o (R - - 1
. 4 : o §
g ) R |
w | | {
20 - = e e :
| 1 : : . ;
L. — e e ST SR | R SR | e ' RO, ‘
% 10 20 30 40 50 60 70 80 ° 90
Air Speed (m/s)
100 = e B IR SEEE) & e Ean s
2 50 =
8
£ o ==
g X: 88.7
| . ‘ _ Y:-0.07907
0 40 20 30 40 50 60 70 80 90
Air Speed (m/s)
Fig. (4.25) Vitesse de flottement pour une poutre composite par MEF.
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CONCL.USION

CONCLUSION

L’étude dynamique des structures d’avions est une étude vaste et demande une recherche
approfondiec car les structures d’avions sont complexes et différentes. Ainsi que les avions ne

sont pas de méme type et le choix de la structure est en conséquence conforme au type d’avion.

La modélisation joue un réle trés important pour analyser les phénoménes qui entourent

I’avion (aéroélasticité, optimisation, calcul vibratoire, champ des contraintes, etc.).

Dans notre travail, la modélisation de la structure est faite par la Méthode des Eléments
Finis pour le couplage Flexion — Torsion des poutres composites 'mince et épaisse’. Cela nous a
permis de savoir les effets de couplage et de cisaillement sur le comportement dynamique des

poutres composites (fréquences et modes vibratoires).

De plus, par I’intermédiaire du calcul des matrices aérodynamiques instationnaire, nous
avons pu €tudier la stabilité acroélastique pour différents couplages structurals en résolvant

I’équation de flottement sur des plages de vitesses et de fréquences réduite par la méthode (V-0).

Ce projet montre qu’il faut procéder a une étude approfondie dans la phase de conception
pour éviter les problémes d’exploitation telle que le phénomene de flottement qui surgit sur la
stabilit¢ de la structure de I’avion. Le choix des matériaux joue un rdle trés important dans la
conception de I’avion, I'utilisation des matériaux composites dans 1’industrie aéronautique est un

sujet de recherche actuelle,

Enfin on souhaite que ce modeste travail trouve la satisfaction de lecteur et survira

comme document utile dans le domaine d’aéroélasticité pour les futures promotions aéronautique.
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ANNEXE A

ANNEXE A

A.1) Matrices de masse élémentaire d’une poutre composite (Timoshenko)

A.1.1) Matrice de masse €lémentaire sans effet de cisaillement (flexion pure)

[ ©4 %3 0k 535 I o)
Gy pA £ & i? 0o G 0
3 ('Tib‘ " a0 (¢+1}2) 2 6
| e 0 00 0 0
{Mf] = 05 02 0 0'4 G} 0
3
2 6 1P (120 smwni)
\ 0 0 00 0 0/
(A1)
where
Gl = “‘03
(A.1.1)
! 2 2..'_ -
o 2AL (35 % 263 §+26) (A.12)
2 3
840 (9+1)
2 bax 2oy
oy = p ALl 35y .7;4:.44) (A.13)
240 (9+1)
p AL (7042147 §=78) (A.1.4)
210 b+1)°
e o PAL (3542 +63 $+27) (A.1.5)
2 210 9+1)°
3 3
Y (A.1.6)
§= R ('ﬁ'o‘ 340@-:1)2)
AA ]



ANNEXE A

A.1.2) Matrice de masse élémentaire avec effet de cisaillement (flexion pure)

[ O3 ) 0 -0y o) 0\
o o o plzl (5¢-507+1)
G -
! 4 2 30 @+1y°
0 0 ¢ 0 0 0
[Mo] -0y ) 0 o3 G 0
2L (5¢-54%+1)
g -PEEVV G o o4 0
30 (§<1)°
\ 0 0 0 0 0 0/
(A2)
where (A2.1)
Oy = —(52
piz(5¢-1)
Gy = ; (A.2.2)
10 (9+1)
G 6oz
5Lp=1) (A2.3)
pIz L (104245 ¢+4)
Gy =
4 30 (@-:-1)2 (A2.4)
A.1.3) Matrice de masse élémentaire (couplage flexion torsion)
/0 0 Gy 00 o3 \
12 5x (5 6+6) o L3 (Go+4
120 (¢+1} 120 (+1)
g0 0 00 0
MBl=140 o 00 o
I 5% (5 044 12 5% (5 426)
e T D e
120 (p-1) 120 (p+1)
\0 0 0 00 0 (A3)
where
LSx(104+9) (A3
Gy = ————
60 (p=1)
L8xi204+21) (A3.2)
Gpm ———
60 ($+1)
A2 |
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A.1.4) Matrice de masse élémentaire (couplage torsion flexion)

[0 0 00 0 0\
0 1] 0o ¢ 0
12 5x (5 +6) L35k (5 4+4)
6 ———— 06y ~——n " p
) 120 (813 120 {6+1)
[Mf]= | 4 0 00 0 0
0 0 0 0¢ 0 ¢
£28x (50+4) L 5x (5446
6 ————— 06y ~——— 0
\ 120 1) 120 (<1} ) (Ad)
where
LSx(106-9) (A4.1)
G'l TF e r—————
60 (=1}
L5x (20 9+21) (A4.2)
Gy = ————
60 {p+1)
A.1.5) Matrice de masse élémentaire (torsion pure)
00 0 00 O
00 ¢ 00 O
[Mt] = 2 g
00 0 00 O
00 I0z 00 0
plz L plz L
002xEo00 2L
(A.5)
Ay |



ANNEXE A

A.1.6) Matrice de masse globale poutre Timoshenko

L2 Mx (65477 4444) LM (54463 4<27) . £3 Mx (05463 4+26)
% iy W T T %2 T G
340 (§+1Y 210 (#+1) 5Lig+1) 330 (917
L0 (G =TT 444 L% Mix (0563 $+26)
o, B c g Ot o o
140 4417 ! & 2 840 (§+1) 3 .
Il Iz
[N{g] - Oy G5 Ty — 09 =
LMx (55563 4=27) L3 Mx (35463 $+26) L M (05477 9544)
N1 °
210 (941 5L (p+1Y 340 (941 340 (44 1]
L2 hix (05+63 +26) L2 Mx {ag+T7 4+44)
oy — g -g —_ G ~-g
: 840 rp+1)" 3 ! % 840 (9+1) ! ¢
kL L
O 93 < Ty ] =N
where
(A.6)
3 3 &L (100%59-»4)
oy =M | A+ —L
! (Tﬂ)— 840 [041}2) 30(#-91) (A61)
(A.6.2)
Iz (54-1)
o
2 10 ="
3 3 212G e-5¢741) A63
3= ~Mx ({55 - —E—) - — ( )
340 (b-+1) 301y
6L IMx (70422147 9+78) P
5 Lipeh)? 210 (p+ 1Y (A.6.4)
ag = 35 ¢° {A.6.5)
L x5 0=6) (A.6.6)
120 (§+1)
L7 8x (5 6o}
_— A6.7
120 (9+1) ( )
13%(204421) {A.6.8)
Cgm ——
50 (p+1)
o L8049 (A6.9)
60 (9-1;
_ 12Elxy
Avec : 2
[“KGA
A.
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ANNEXE A

A.2) Les Matrice de rigidité élémentaire (poutre composite Timoshenko)

A.2.1) Matrice de rigidité élémentaire (flexion pure)

( 0'2 03 0 "02 03 G\
G, EI{i+-23 0 o o, o
3 (L _TI.(@-‘»I)) 1 4
¢ 0 0 0 0 0
[Kﬂ- “‘02 0'1 1 0’2 0'1 0
o G 0 o, EI{1+23 0
3 4 1 (,r_ _TL@—?I))
\ o 0 0 0 0 0/ (A7)
where
oy = -0y (A.7.1)
o= 2Bl (A.7.2)
27 By
6 El
0o =
3 ﬁ;l o (A.7.3)
4 (.C L(@ﬂ)’) (A.74)
A.2.2) Matrice de rigidité élémentaire (couplage flexion torsion)
00 2 00 OK
00 £ o0 -%£
et 100 0 00 O
Kfl= 160 0 00 0
F4 X
00-%00 £
00 &0 00 O
(A.8)
AC |
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A.2.3) Matrice de rigidité élémentaire (couplage torsion flexion)

6 0 60 0 0
0 0 00 0 0
0 £ 00-%
[Ktf] = & &
= 0 0 00 0 0
0 0 006 0 0
0-$£00 £ o
(A.9)
A.2.4) Matrice de rigidité élémentaire (cisaillement)
63 oy 0-03 o O
155 13 0 -0 )] 0
a1 0 000 o9 o
[KC‘J -~ G3 = Gn 0 Gy =Ty 0
G; 6 0-6; o €
0 0 0 06 0 o0 (A.10)
where
G, XGAET L (A.10.1)
4 (=1
_ xGay’? (A.10.2)
Gy = .10,
P g
o = KGAG
PR (A.10.3)
A.2.5) Matrice de rigidité élémentaire (torsion pure)
00 0 00 0
00 0 00 0
r |00 F 00-8
Ki=100 5 00 o
60 0 00 O
6] GJ
00 -5 00 T
(A.11)
AL |
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ANNEXE B

B.1) Forces aérodynamiques instationnaires

Flexural Axis

Fig. (B.1) Profil aérodynamique en mouvements de tangage et de translation verticale.

Considérons un profil aérodynamique bidimensionnel symétrique (Cmg= () de¢ la corde
¢, avec l'axe élastique placé 4 la distance (ab = ac/2) a l'arriére de la demi-corde suivant les
indications du schéma ci-dessus. Le profil aérodynamique subit un mouvement harmonique
oscillant, avec w = wge'™ et 0 = 0pe™" (bord d’attaque vers le haut). La solution classique pour la

portance et le moment autour de l'axe élastique peut étre :

L = npb?[w + V6 — bab] + 2mpVbC (k) [w +V6 +b( - a)é] (B.1)
_ 2 Wi 1 A 2.1 25 A 2 1 s 1 A

M = mpb? [baw — Vb (5 — @) 8 — b2 + a®)§] + 2mpVb2(a + HC(K) [w+ve+b(3-a)é (B.2)

La dérivation de ces deux équations décrit la fagon dont la portance aérodynamique et

le moment varient avec la fréquence réduite.

On prend les deux expressions (B.1) et (B.2) et on les remplace par la forme complexe

de la fonction de Theodorsen :

L= {rrpbz[—wzwﬂ + iwV 8, + wbaby] + 2mpVh(F + iG) [iwwo +V8, + iwb(% - a)QG]Jei“’t (B.3)
M= {npbz (—wzbaw0 — iwVh (% - a) B0 + b2w? (% + az) 60) + 2mpVb? (a + %) (F + iG)(iwwy +

V8o + iwb (2 - a) 65} el (B.4)

Ces équations peuvent alors étre écrites sous la forme harmonique suivante :

B.A |
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L=|pV2b(Ly + ikL;,) =2 + (Lo + ikLy)8,| 't
b &

. (B.5)
M= [szb(MW + M) 52 + (Mg + kMy)8,] et

Avec :

Ly =2n(-5~Gk) , Ly =2nF

Ly=2n[S2 4+ F - GkC-a) Ly=2n[i+F(3-a)+] B.5)

Kk
M, = ZH[—}c:—a—k(a+%)G].Mw = 2n(a+§)F
My = 2 [ (2 + a?) +F(a+3)-k6a+HE-a) (B.7)

= 20[-5-0) 448 (a4 1) + 2o+ )

Les valeurs quasi-stationnaires des dérivés aérodynamiques (k—0, F— 1,G —0)

peuvent étre trouvées

{Lw=0, Ly=2m Lg=2n klLy =0, M, =0.

_ 1 _ 1 _ (B.8)
M, = 2n(a+5), My = 2n(a+5), kMg = 0.
C.2) Matrice amortissement et rigidité aérodynamiques :
[k = “’7" w = woel®t, W= jowge't, 8 =6,ei%, = iwfevt. (B.9)

La substitution de ces expressions dans les équations de portance et de moment (B.5) donne ;

; 2
L= pV2(Lyw + Ly 22 + Loh6 + Ly 20),

biw b36 (R
M= sz(Mwbw + MW‘V— + M9b29 + Me 7)

Et ceci peut étre écrit sous la forme de matrices :

[b)=or

Avec : [B] : matrice amortissement aérodynamique.

bfm 1:3159]{3% sz[b;v; ‘;’)Iz‘gdg]{‘;’}=p1/3{g}+pvzc{g} (B.11)

[C]: matrice d’amortissement aérodynamique.
o, s LsE

B.3) Fonction de Théodoroson
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La fonction de Theodorson C (k) = F (k) + iG (k) ol C (k) est une quantité complexe,

exprim¢ comme une fonction de fréquence réduite comme ci-dessous Réf [31]:

HP (k) K, (ik)

C(k) = F(k) +iG(k) = = —
= AR e HO (k) +iH (k) Kolik) + K, (ik)

(B.12)

Ou les termes Kj (ik) (j = 0,1...) sont des fonctions de Bessel du deuxiéme genre
modifiés et H,”'(k) sont des fonctions de Hankel du deuxiéme genre. Bien qu'une explication des
fonctions de Bessel et Hankel ne fasse pas objet de ce livre, ces fonctions sont incluses dans
beaucoup de logiciels et elles sont faciles de calculer. Une expression approximatives de C (k) a

été trouvé comme (Fung, 1969; Al Bisplinghoffet., 1996)

0.165 0.335
Chk)=1——(4045 — o309 k=05
. L
% 3
0.165 0.335
=1 004l ~ 032" &30S
— l T —
% % (B.13)

La figure (B.2) montre les parties réelles et imaginaires, |’amplitude et.la phase, de la
fonction de Theodorson dans une forme graphique. Notez que comme k augmente la magnitude
diminue, et [’augmentation du décalage de la phase jusque & une valeur de k d'autour de 0.3 puis
il se réduit encore. La représentation du plan complexe est montrée dans la figure 10.5, avec la

fonction qui suit la courbe Ie sens des aiguilles d'une montre pour une fréquence croissante.

Pour l'aérodynamique quasi-stationnaire, donc k = 0 ainsi F=1 et G=0, donc le relevé
non stationnaire peut étre vu pour surveiller les valeurs quasi-stationnaires. Dans la limite ou
k—oo alors F=0.5 et G=0, mais typiquement pour un avion de dimension avec k a une valeur

maximale de l'ordre d'unité.

B.3 |
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ANNEXE C

ANNEXE C
C.1) Les fonction d’interpolation de aile de Goland (les premier six mode)
Model
Fi=-1.8623e-6*x"5 + 9.632e-6*x"4 +0.00045312*x"3 -0.0061915*x"2 -2.0034e-5*x + 2.3717e-6
G1=-2.282e-006*x"4 -5.8347e-005*x"3 +7.8121e-005*x"2 + 0.0073241*x +1.1597e-5
Mode2
F2=7.9601e-6*x"4 + 0.00012631*x"3 -0.0033552*x"2 + 0.00025855*x -5.3972e-5
G2=-7.3475e-7*x"5 -4.435%e-5*x"4 +0.00098698*x"3 -0.00011126*x"2 -0.062087*x -7.9464e-6
Mode3
F3=0.00056983*x"4 -0.0074605*x"3 +0.022891*x"2 + 0.0011758*x -0.00042422

G3=3.7317e-5*x"6 -0.00053254*x"5 +0.00095198*x"4 + 0.0093441*x"3 -0.0014797*x"2 -0.10162*x -
8.9258e-5

Moded
F4=4.505¢-5*x"5 + 0.0003243*x"4 -0.010287*x"3 + 0.037791*x"2 -0.0065992*x + 0.00092965

G4=7.1705e-5*x76 -0.0022626*x"5 +0.022639*x"4 -0.083795*x"3 +0.050687*x"2 + 0.18429*x
+0.0018852

Mode5
F5=0.0002067*x"5 -0.0036477*x" +0.022249%*x"3 -0.045481*x*2 +0.002377*x -7.4077e-5

G5=0.00013076*x"7 -0.0021271*x"6 +0.0092848*x"5 + 0.0079401*x"4 -0.10406*x"3 + 0.051033*x"2
+0.17336*x + 0.0015017

Mode6

F6=-8.5119¢-5*x"6 + 0.0012364*x"5 -0.0053503*x"4 + 0.004153*x"3 +0.012518*x"2 -0.0071536*x
+0.00089736

G6=3.8904e-5%x"9 -0.001242*x"8 +0.015747*x*7 -0.10014*x"6 +0.32851*x"5 -0.5021 1 *x™4
+0.27754*x"3-0.23988*x"2 +0.43798*x -0.0016672
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C.2) Les présentations des modes propres de 1’aile de Goland (les premier six mode)

Model :

— — ‘
; M ——— flexion ‘L“
T | - —=— torsion ~

Mode2 :
‘*** \ ) | * torsion !
| _ ) T

T N TN o S S e S ien om a I

025 L . ‘ - S
0
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Mode3 :
0.2 — - —— — 2l |
- — flexion 'T
0A5- = ol
Modeq :

T

=
——

—— flexion
*  torsion _
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ModeS5 :
Mode6 :
0.25 ! ' — |
| oy ] ; : -~ flexion !
0.2 % ,,,,,,, i : ‘ e ‘ *  torsion
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A CLASSICAL FINITE ELEMENT BEAM FOR FREE VIBRATION ANALYSIS OF A MODEL OF
COMPOSITE LIGHT AIRCRAFTS

|.Bennamia, A.Badereddine, and M.Yahia Cherif

In the present work, the finite element method is adopted for modal analysis of a model of a light aircrafts in composite Timoshenko beams.
We are interest in this study to fiexural — torsion coupling due to the fiber orientation of the laminate composite materials. The plane is modeled
spatial beam elements, where the fuselage is a long beam of isotropic constant section, wings and empennage (horizontal and vertical) are
modeled by of composite Timoshenko beams elements (bending-torsion coupling).

R oL oompaniie isssinan heam i fine satacel Where El. GJ. K and k4G. respectively, the bending rigidity, torsional rigidity,

. . i bending-torsion coupling rigidity and shear rigidity of the composite beam; [/ the

EI + kAG(K — 0) + K¢" — pl0 = 0. m second moment of area of the beam cross section about the X-axis; m the mass per

% unit length= p.4, where A the cross-sectional area; [, the polar mass moment of}

RAG(H" — ) — mh = 0, 2 inertia per unit length about the Y-axis; and ) is the angle of rotation in radians of]

x = the cross-section about the X-axis due to bending alone, so that the total slope
GIY + KO — 1y = 0. () equals the sum of the slopes yduc to bending and due to shear deformation,

The beam has length = 190.5 mm, width = 12.7 mm
and thickness = 3.18 mm. The ngdities and other
properties are taken from Ref 4 as EI = 0.2865 Nm’,
GJ =0.1891 Nm’, K = 0.1143 Nm’, m = 0.0544 kg/m,
I, =0777x 10" kgm and k4G =63433 N.
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Table. 1 Four Eigen modes composite Timoshenko
Fig. 6 : mode 4 beam.

In this study, we calculated the frequencies and modes shapes of composite beam and see the effect of the shear rigidity on frequencies. We use these results
forotlmsmdicsumaccomﬁspeedﬂunerofthebodyismadcofwmpositemmuialsmshowﬂncﬂ‘eﬁoﬂhedimionofﬁberomhcspeedﬂmcrwbauwbcn
we change the direction of fiber change factors and thus change flutter speed, and through it shows how important the use of composite materials in aircraft, the
specmmoflightmdallmvusmmnipaﬂningﬂwcham:risticsofthemelaloompo&hegmnrigidnndligh metal. A model of a light aircraft is developed to
dynamic studies and Aeroelasticity.

H.1J.Rm'memmmmumeoM'.wmms1P381—388(2001).
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Ref. 3J. Li, R. Shen, H. Hua and X. Jin, Bending-torsional coupled vibration of MNMWTMMMMWMMWWHJ&%
2004.

Ref. 4 Banerjee JR, Williams FW. Exact dynamic stiness matrix for composite Timoshenko beams with applications. J Sound Vib 1996,194:573-85.
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