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Résume

Ce travail consiste en la détermination des caractéristiques dynamiques (fréquences et modes
propres, raideur) d’une pale du rotor d’hélicoptére fabriquée a base de matériaux composites.
Afin de voir leurs I’influences sur ces caractéristiques, nous avons effectu¢ une analyse modale
comparative en premier lieu entre le matériau isotrope et les composites, suivi d’une analyse
modale de la pale en composite avec différentes séquences d’empilement et orientations de
fibres. Ceci a permis de montrer que I’utilisation des matériaux composites améliore les
caractéristiques dynamiques de notre structure, de plus, le bon choix du matériau et de
I’orientation de ses fibres permet le controle des niveaux de vibrations.

Mots clés : matériaux composites, pales du rotor d’hélicoptere, analyse modale, fréquences et

modes propres.

Abstract

This work consists of the determination of the dynamic characteristics (natural frequencies,
mode shapes and stiffness) of a composite rotor blade of a helicopter. In order to see their
influences on these characteristics, we carried out a comparative modal analysis initially
between the isotropic material and the composites, Furthermore, a modal analysis of the
composite blade with various stacking sequences and fiber orientations. Those analyses have
shown as that the use of composite materials improves the dynamic characteristics of our
structure, moreover, the right choice of the material and the orientation of the fibers allows a
best control of vibration levels.

Key words : composite materials, helicopter rotor blades, modal analysis, natural frequencies

and mode shapes.
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INTRODUCTION GENERALE

Les structures fabriquées a base de matériaux composites sont de plus en plus utilisées au
cours de ces derniéres décennies dans plusieurs secteurs industriels, parmi eux I’industrie
aéronautique, dont il y a une variété de composantes structurelles comme : les aubes de
turbines, les ailes d’avion ainsi que les pales d’hélicoptére qui font I’objet de notre étude, ces

derniéres sont considérées comme les parties les plus critiques de I’hélicoptere.

L’introduction et la fabrication des pales avec les matériaux composites ménent & une
réduction du poids de la structure ainsi que 1’amélioration des caractéristiques mécaniques, la
résistance a la fatigue et la corrosion, mais avant toute fabrication une étude vibratoire doit
étre effectuee dans le but de comprendre le comportement des pales en composites et
I’avantage de leurs utilisations, dans ce terme, plusieurs études et recherches dont 1’objet était

le comportement vibratoire des pales ont eté effectué [1,2,3].

Le principal objectif de la fabrication des pales en composites au lieu des matériaux
traditionnels isotropiques est de pouvoir produire aussi proche que possible les propriétés
aérodynamique (poussée, trainée) et dynamique (fréquences propres, raideur, masse) de la
structure, ou méme de les surpasser, tout en augmentant la durée de vie de la pale (résistance a
la fatigue, résistance a la corrosion). D’ou la nécessité d’une analyse comparative d’une pale
congue avec les matériaux isotropes et une avec les matériaux composites (différents types,
différentes séquences d’empilement), ceci dans le but de voir leurs influences sur les

caractéristiques dynamiques de la pale principalement les frequences et modes propres.

Cette analyse est appelée analyse modale, elle concerne principalement le calcul des
fréquences et mode propres de la structure. Son objectif est la modulation des fréquences pour
éviter la résonance a la vitesse de rotation de la pale et a partir des modes propres on peut

déterminer les zones ou I’amélioration est nécessaire.
Afin de bien présenter notre travail, ce mémoire est organise en trois chapitres :

Le premier chapitre est consacré a une présentation générale des matériaux composites,
en commengcant par ses caractéristiques, les avantages et inconvénients de ces derniers, leurs
constituants, sans oublier leurs applications dans le domaine aéronautique ou est situé notre

travail.
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Le deuxiéme chapitre est réservé a 1’étude technologique des pales d’hélicoptére. Ce

chapitre repose sur les concepts de base des pales:

Les profils utilisés ;
Les forces appliquées ;
Les mobilités existantes au niveau des pales en rotation ;

Le choix des matériaux de fabrication ;

-+ + F #

Les pales en composites et ses avantages.

Le troisieme chapitre portera en premier lieu sur une introduction a ’analyse modale et
les équations utilisées pour la détermination des fréquences et modes propres d’une structure.
Ensuite nous allons entamer la phase de modélisation par éléments finis de la pale, ceci pour
pouvoir aboutir a I’influence des composites sur les caractéristiques dynamiques de la pale

ainsi que les séquences d’empilement et le choix des angles d’orientation des fibres.

Bien entendu, on terminera ce mémoire par une conclusion générale résumant le travail

effectué et les perspectives envisagées.



Chapitre I

PRESENTATION DES
MATERIAUX COMPOSITES
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CHAPITRE I: PRESENTATION DES
MATERIAUX COMPOSITES

Il'y a plus de 50.000 matériaux disponibles pour la conception et la fabrication de produits
pour diverses applications. Ces matériaux vont de matériaux ordinaires (par exemple, cuivre,
fonte, laiton), disponibles depuis des siecles, les plus récemment développés les matériaux
avanceés (par exemple les composites, céramiques et aciers a haute performance) [4].

Ce chapitre a pour but la familiarisation avec un des types des matériaux avancés qui sont
les composites, il portera essentiellement sur une présentation de ces matériaux partant de leurs

définitions jusqu’a leurs applications dans le domaine aéronautique.

1.1 DEFINITION ET CARACTERISTIQUES DES MATERIAUX
COMPOSITES
Plusieurs définitions sont attribuées aux matériaux composites la plus répandue est la
combinaison entre deux matériaux ou plus pour donner une combinaison unique des propriétés
[4], cette combinaison est macroscopique avec une distincte et reconnaissable interface qui les

sépare, Ainsi les composites sont des matériaux hétérogenes [5].

De maniére approfondie, le concept des composites est défini comme étant des
arrangements de fibres (continues ou non) et d’un matériau résistant (renfort) noyés dans une
matrice dont la résistance mécanique est beaucoup plus faible, la matrice conserve la
disposition géométrique des fibres et leur transmet les sollicitations auxquelles est soumise la
piéce [6]. Ce concept n’a pas été inventé par les humains, car il existe dans la nature [4], citons
comme exemple : le corps humain (Figure 1.1) (les muscles sont constitués de fibres avec
différentes orientations et concentrations), les ailes d’oiseaux, les ailerons de poisson ainsi que
les arbres (Figure 1.1) [7].

Figure 1.1 : Exemple de composites existants dans la nature
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En général un composite (Figure 1.2) est caractérisé d'une ou de plusieurs phases
discontinues réparties dans une phase continue, la phase discontinue étant le renfort qui est
plus dur avec des propriétés mécaniques supérieures a celles de la phase continue qui est la
matrice, dans le cas de plusieurs phases discontinues de nature différente, le composite est dit
hybride [8], de ce fait, les caractéristiques et les propriétés du matériau composite (physique et

mécanique) dépendent :

- La nature des constituants ainsi que leurs propriétés [8] ;
- Ladistribution ainsi que la géométrie du renfort (la forme (sphéres, cylindres), la taille,
la concentration et la disposition (son orientation) du renfort) [8];

- La nature de I’interface entre matrice renfort [8].

matrice

renfort

Figure 1.2 : Matériau composite

Comme indiqué dans le paragraphe (83) le renfort est plus dur avec des propriétés
supérieures donc 1’augmentation de la teneur en volume du renfort peut augmenter la résistance
et la rigidité du matériau, mais si le volume occupé devient trés grand, la matrice ne pourra pas
les séparer, ce qui les rend emmélés [9]. Rajoutant aussi que la distribution non uniforme du
renfort dans le matériau diminue sa résistance en augmentant le taux de rupture dans les zones

pauvres en renfort [8].

L’analyse de ces matériaux se fait de la méme maniere que les matériaux isotropes
homogenes, en établissant une relation entre la contrainte (o) et la déformation (€), sachant que
leur comportement est en majorité anisotrope (propriétés différentes dans toutes les directions)

ou orthotrope (propriétés différentes dans les trois plans perpendiculaires) (figure 1.3) [9].

[ ———— [ o—————— [f— = =ny

- > - - -

| e | = | | =

- e - -

- | Sp——— - - | Ep———— | - C o 71 -
Isotropic response Anisotropic response Orthotropic response

Figure 1.3 : Réponse de matériau isotrope, anisotrope et orthotrope a un chargement axial.
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Pour pouvoir utiliser des composites dans le design d’une structure, il faut prendre en

compte plusieurs facteurs [9]:

- Lanature et le type de la matrice et le renfort ;
- L’arrangement géométrique et la fraction volumique de chaque constituant ;
- Les charges mécaniques prévues ;

- L’environnement d’exploitation des composites.

1.2 CLASSIFICATION DES MATERIAUX COMPOSITES

Les matériaux composites sont en général classes suivant le type du renfort [9] comme ils

peuvent étre classés suivant la nature de la matrice.

1.2.1 Selon le type de renfort

Selon la forme du renfort, les composites sont classés en deux catégories : les matériaux
composites a fibres et les matériaux composites a particules et chaque catégorie a ses propres

propriétés et son potentiel d’application.

1.2.1.1 Composites a fibres

Les matériaux composites a fibres sont les matériaux ou le renfort est sous forme de fibres
continues ou discontinues, suivant 1’arrangement des fibres et leurs orientations les propriétés
mécaniques sont modulées pour obtenir des matériaux allant de matériaux fortement

anisotropes a des matériaux isotropes dans un plan [8].

- Fibres continues (figure 1.4): caractérisées par un tres haut rapport longueur/diameétre,
ces derniéres sont généralement plus fortes et rigides, le diaméetre est compris entre 3 et

200 pm [9].

Unidirectional Laminated

Figure 1.4:Matériau a fibres continues.
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- Fibres discontinues (figure 1.5): peuvent étre coupées ou courtes avec une orientation
aléatoire ou biaisée, caractérisées par un rapport longueur/diametre entre [5, 1000] et

dont le diametre varie entre 0.02 et 100 um [9].

Orientation aléatoire Orientation biaisé

Figure 1.5: Matériau a fibres discontinues.

1.2.1.2 Composites a particules

Les matériaux composites a particules (figure 1.6) sont des matériaux ou le renfort est sous
forme de particules, ces particules sont utilisées pour améliorer certaines propriétés du
matériau ou de la matrice (rigidité, tenue en température, la résistance a 1’abrasion et la
diminution du retrait), utilisées aussi comme charges dans le but de réduire le colt du matériau

sans modifier ses caractéristiques [8].

00 09 [ & o—
7 Xy ~ A\
0000 Y [N [@= &)

Figure 1.6 : Mateériau a particules

1.2.2 Selon la nature de la matrice

Selon la nature de la matrice, les matériaux composites sont classés suivant trois
catégories : composites a matrice organique, a matrice métallique ou a matrice minérale.
Divers renforts sont associés a ces matrices. Seuls certains couples d'associations sont

actuellement un usage industriel [8].

1.2.2.1 Composites a matrice organique

La matrice organique étant composée de résine et de charges, cette classe de composites
est utilisée dans des domaines ou la température ne dépasse pas 200 a 300°C [8], les types de
renfort associés a ce composite sont des fibres minérales (Exemple: verre, carbone),

organiques (kevlar, polyamides) ou métalliques (bore, aluminium).
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1.2.2.2 Composites a matrice métallique

La matrice métallique étant composée d’alliages l1égers et ultra-légers d'aluminium, de
magnésium, de titane, cette classe de composites contrairement a la précédente est utilisée dans
des domaines ou les températures arrivent jusqu’a 600 °C [8], les types de renfort associés sont
des fibres minérales (carbone, carbure de silicium (SiC)), métalliques (bore) ou métallo-

minérales (fibres de bore revétues de carbure desilicium (BorSiC)).

1.2.2.3 Composites a matrice minérale

La matrice minérale étant de la céramique, associée a des fibres métalliques (bore), des
particules métalliques (cermets) ou des particules minérales (carbures, nitrures), cette classe de

composites est utilisée dans des domaines ou les températures arrivent jusqu’a 1000°C [8].

1.3 AVANTAGES ET INCONVENIENTS DES MATERIAUX
COMPOSITES
Les matériaux composites ont été congus et fabriqués pour des applications dans lesquelles
la haute performance et la 1égereté sont nécessaires. Ils offrent plusieurs avantages par rapport

aux matériaux traditionnels de l'ingénierie, parmi eux :

- Rigidité spécifique et résistance spécifique : la rigidite spécifique (rapport rigidité-
densité), les composites offrent une haute rigidité par rapport aux matériaux
traditionnels. La résistance spécifique (rapport résistance-densité) est aussi trés haute
comparant aux matériaux traditionnels, Ces deux propriétés conduisent a une
amélioration des performances ainsi qu’une réduction de I’énergie de consommation, ce
qui est important dans le design des structures [7].

- Design adapté : les matériaux composites offrent une flexibilité ainsi qu’une bonne
stabilité dimensionnelle. Les pieces complexes, I'apparence, et les contours spéciaux,
qui sont parfois impossibles avec des métaux, peuvent étre fabriqués en utilisant des
matériaux composites sans soudure ou rivetage des piéces séparées ce qui augmente la
fiabilité et réduit les temps de production [4].

- Tenue & la fatigue : les composites ont une bonne tenue a la fatigue comparée avec
I’aluminium, cela peut étre critique dans les structures aéronautiques ou la résistance a
la fatigue est souvent considérée comme la plus importante dans la conception [7], ceci
permet 1’augmentation de la durée de vie.

- Résistance a la corrosion : les matériaux composites offrent une résistance élevée a la

corrosion. Le fer et I'aluminium se corrodent en présence d'eau et d'air et exigent des
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revétements spéciaux et alliage. Etant donné que la surface extérieure du composite est
formée par des matiéres plastiques, la résistance a la corrosion et la résistance chimique
sont tres bonnes [4].

- Bruit et vibrations sont mieux contrdlés dans le cas des matériaux composites que les
métaux. Les matériaux composites amortissent les vibrations d'un ordre de grandeur
meilleur que les métaux. Ses caractéristiques sont utilisées dans une variété
d'applications, depuis le bord d'attaque d'un avion a un clubs de golf [4].

- Le colt de fabrication efficace : en utilisant les techniques de conception et de
fabrication appropriées, les pieces en composites rentables peuvent étre fabriquées. Les
composites offrent une liberté de conception en adaptant les propriétés des matériaux
pour répondre aux spécifications de performance, évitant ainsi le surdimensionnement
des produits [4]. Le colt de fabrication est aussi relié au nombre de pieces de la
structure, les composites peuvent réduire sensiblement ce nombre vu leurs habilités a

prendre des formes nettes [7].

Bien que les matériaux composites offrent de nombreux avantages, ils ont aussi des

inconvénients parmi eux:

- Le colt des matériaux composites est trés élevé par rapport a celui de l'acier et
I'aluminium. Il est presque 5 a 20 fois plus que I'acier et I'aluminium [4].
- Les matériaux composites sont sensibles aux conditions environnementales. Leurs
propriétés mécaniques changent, en raison de [10]:
e [’humidité ;
e Latempérature ;
o Les différents fluides aéronautiques tels que Skydrol (de fluide hydraulique), les
huiles ou les solvants (MEK) et les carburants ;

e Le rayonnement (ultraviolets).

1.4 CONSTITUANTS DES MATERIAUX COMPOSITES

Un matériau composite est constitué¢ d’une matrice et de renforts, leur association dépend

des contraintes imposees au concepteur parmi eux [8] :

- Caractéristiques mécaniques élevées ;
- Colt;
- Tenue en température ;

- Résistance a la corrosion.
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1.4.1 Matrice

La matrice est le matériau qui supporte, sépare et protége le renfort (fibres) [9], dela la
matrice permet la transmission et la distribution des sollicitations mécaniques au renfort ainsi
que leur protection des agressions de I’environnement extérieur, la matrice doit avoir une
densité, une résistance et une rigidité inférieures a celles du renfort, elle peut étre ductile,
plastique, élastique ou cassante [9], cette derniére assure aussi la forme finale du matériau et
gouverne les parametres du processus de fabrication [11] . La matrice est composée d’une
résine et de charges rajoutées dans le but d’améliorer les caractéristiques de la résine avec

diminution du codt de fabrication [8].

1.4.1.1 Les résines

Les résines utilisées dans les matériaux composites ont pour réle de transférer les
sollicitations mécaniques aux fibres et de les protéger de I'environnement extérieur. Les résines
doivent donc étre assez déformables et présenter une bonne compatibilité avec les fibres. En
outre, elles doivent avoir une masse volumique faible de maniére a conserver aux matériaux

composites des caractéristiques mécaniques spécifiques élevées [8].
a. Résines thermodurcissables

Les résines thermodurcissables sont des matériaux qui peuvent étre mise en forme
qu’une seule fois, c’est-a-dire une fois durci, elles ne peuvent pas étre refondues ou réformées,
ceci est d0 au fait que pendant le durcissement cette résine forme une chaine moléculaire
tridimensionnelle appelée réticulation, ce qui rend les molécules non flexibles et ne peuvent
pas étre refondues ou réformées. Les résines thermodurcissables sont fragiles dans la nature et
sont généralement utilisées avec une certaine forme de charge et de renforcement. Ces
dernieres offrent une ouvrabilité facile et une meilleure imprégnation de fibres [4], elles sont

les plus employées actuellement dans la mise en ceuvre des matériaux composites [8],

Les principales résines thermodurcissables utilisées dans la mise en ceuvre des
matériaux composites sont: les résines polyesters (Exemple : polyesters condensés,

vinylesters,), les résines de condensation (Exemple : phénoliques) et les résines époxydes [8].

+ Résines polyesters

Ce sont des résines a faible codt et offrent une excellente résistance a la corrosion [4],
suivant leur module d'élasticité, les résines polyesters sont classées en : résines souples, résines
semi-rigides et résines rigides. Les résines habituellement utilisées dans la mise en ceuvre des

matériaux composites sont du type rigide [8].
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Parmi les avantages des polyesters, on a [8]:

- une bonne rigidité résultant d'un module délasticité assez éleve ;

- une bonne stabilité dimensionnelle et la facilité de mise en ceuvre ;

- une bonne tenue chimique et une bonne résistance chimique aux hydrocarbures
(essence, fuel, etc.) a température ambiante.

Parmi les inconvénients, nous noterons [8]:

- une tenue médiocre en température : inférieure a 120 °C en service continu ;

- une sensibilité a la fissuration, essentiellement dans le cas de chocs ;

- un mauvais comportement a la vapeur, a I'eau bouillante avec risque d'hydrolyse, d'ou
la nécessité de recouvrir les matériaux composites a résines polyesters d'une couche de
“gel-coat” de maniere a les rendre étanches.

+ Résines de condensation

Les résines de condensation comportent les résines phénoliques, les aminoplastes et les
résines furaniques [8].

Les résines phénoliques sont utilisées pour les composants intérieurs en raison de leurs
faibles caractéristiques de fumée et d'inflammabilite, ce type de résine a démontré sa capacité
dans diverses autres applications [4] comme :

- Haute résistance a la température et au fluage ;

- Bonnes propriétés électriques et mécaniques ;

- Résistance a l'usure ;

- Bonne résistance chimique et la stabilité dimensionnelle ;

- Faible codt.

Les résines aminoplastes ont des caractéristiques voisines de celles des résines phénoliques.
Aux avantages de ces résines, il faut ajouter [8] :

- La possibilité d’utilisations alimentaires ;

- La possibilité de colorer les résines.

Les résines furaniques sont assez peu utilisées a cause de leur colt qui est trois fois plus
élevé que les résines polyesters. Parmi leurs avantages [8] :

- un durcissement plus rapide que les résines phénoliques ;

- une grande inertie vis-a-vis des agents chimiques corrosifs.

+ Résine époxyde

Les résines époxydes sont les plus utilisées apres les résines polyesters insaturées [8] dans
de nombreuses applications, de l'aérospatiale a des articles de sport, c’est une résine trés

souple, elle présente un faible retrait ainsi qu’une excellente adhérence a une variété de
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matériaux. Il existe différentes qualités de résines époxydes avec différents niveaux de
performance pour répondre aux besoins des différentes applications. Elles peuvent étre
mélangées avec d'autres matériaux ou avec d'autres époxydes pour répondre a un besoin
spécifique de performance [4].

Les bonnes caractéristiques mécaniques assurées par cette classe de résine permettent leur
utilisation sans charges, elles sont les matrices des composites a hautes performances
(constructions aéronautiques, espace, missiles, etc.)[8].

Parmi les avantages des résines époxydes, nous avons [8] :

- de bonnes propriétés mécaniques (en traction, flexion, compression, choc, fluage, etc.)

supérieures a celles des polyesters ;

- une bonne tenue aux températures elevées : jusqu'a 150 °C a 190 °C en continu ;

une excellente résistance chimique et un faible retrait au moulage (de 0,5a1 %) ;

une trés bonne mouillabilité des renforts et une excellente adhérence aux matériaux

métalliques.

Parmi les inconvénients, nous citerons :

un temps de polymérisation long [8] ;

un co(t élevé [4] ;

la fragilité et la réduction des propriétés en présence d'humidité [12] ;

une sensibilité a la fissuration [8].

b. Résines thermoplastiques

Les résines thermoplastiques sont en genéral ductiles et plus dures que les
thermodurcissables, mais de propriétés mécaniques et thermiques inférieures, elles possedent la
propriété d’étre mise en forme plusieurs fois par chauffage et refroidissement successifs [8],
pouvant étre utilisées dans des applications non structurales sans charges ni renforts [4], la
flexibilité et la reformation des thermoplastiques est valable du fait que ses molécules ne sont
pas réticulaires, certaines propriétés de thermoplastiques comme la rigidité et de résistance qui
ont de faibles valeurs, ce qui nécessite l'utilisation de charge et des renforts pour des
applications structurelles [4].

Parmi les résines thermoplastiques, nous citerons : le polychlorure de vinyle (PVC), le

polyéthyléne, le polypropylene, le polystyrene, le polyamide, le polycarbonate, etc. [8].

1.4.1.2 Charges et additifs

Les charges et les additifs sont des produits rajoutés aux résines dans le but de les

renforcer et améliorer leurs propriétés mécaniques et physiques, diminuer leur colt ou
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simplifier leur mise en ceuvre [8], deux types de charges sont a mentionner : les charges
renforcantes et non renforgantes.

- Charges renforcantes : incorporées dans le but d’améliorer les propriétés mécaniques
des résines, englobant deux catégories : les charges sphériques qui suivant leur forme
permettent d’éviter la concentration de contraintes entrainant la diminution de
fissuration de la matrice. Les charges non sphériques rajoutées aux réesines
thermoplastiques et thermodurcissables dans le cas des applications électriques ou
électroniques [8].

- Charges non renforcantes : ces derniéres ont pour réle la réduction du colt des
résines, tout en conservant ses performances ou méme améliorer certaines de ses
propriétés [8].

- Additifs : ils sont rajoutés en faible quantité, intervenants comme des lubrifiants et des
agents de démoulage, de pigments et de colorants, d’agents anti-retraits ou d’agents

anti-ultraviolets.

1.4.2 Renforts

Les renforts sont les constituants les plus importants dans les matériaux composites vu
qu’ils attribuent les propriétés mécaniques (rigidité, résistance a la rupture, dureté) nécessaires
a ces derniers ainsi que 1’amélioration de certaines de ses propriétés physiques (comportement
thermique, tenue en température, tenue au feu, résistance a l'abrasion, propriétés électriques)
[8], dela I’ajout des renforts permet une modification avantageuse des performances du
matériau. En fonction des utilisations, les renforts peuvent étre d'origines diverses : végétale,
minérale, artificielle, synthétique, etc. [8], ils peuvent conduire la chaleur, résister a la

corrosion chimique ainsi que la conduction ou la résistance a 1’¢lectricité [13].

Toutefois, les fibres sont la classe la plus importante des renforcements en raison de
leur habilité a transférer la force a la matrice et leur grande influence sur ses propriétés [13], ce
type de renfort peut prendre différent type chimique et forme géométrique tout en cherchant a

satisfaire les points suivants [10]:

- Propriétés mécaniques élevées ;

- Compatibilité physico-chimique avec la matrice ;
- Facilité d’utilisation ou de mise en ceuvre

- Faible densité ;

- Faible colt.
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Les fibres sont composées de millier de filaments [10] dont la gamme du diametre varie de

S5um & 20um [4], ces derniéres peuvent prendre plusieurs formes, du continues aux

discontinues, longues ou courtes, organiques ou inorganiques, les fibres les plus utilisées sont :

le bore, le carbone, le verre et le kevlar [9].

1.4.2.1 Formes de fibres

Les renforts fibres se présentent sous forme linéique, surfacique ou multidirectionnelle.

Fibre sous forme linéique : les fibres sont élaborées suivant un diametre de quelques
micrometres, dela, elles ne peuvent pas étre utilisées sous forme unitaire, ces derniéres
sont réunis en fils ou en meches de différentes formes. La fibre unitaire est
généralement appelée filament élémentaire ou monofilament, chaque fil peut étre
continu ou discontinu (figure 1.7), caractérisé par sa masse linéique qui est la mesure de

la finesse des fils dépendant du diamétre et du nombre de monofilaments [8].

Discontinuous Continuous

One-dimensional reinforcement
Figure 1.7 : Fibres sous forme linéique

Fibre sous forme surfacique : la plupart des constructions utilisant des fibres sous
forme surfacique offrent plus de flexibilité pour les structures de forme complexe que
les fibres linéaires (unidirectionnelles) [12]. Les fils peuvent étre utilisés pour réaliser
des formes surfaciques de divers types : mats, tissus ou rubans, essentiellement
développés dans le cas de fibres de verre, les mats sont des nappes de fils continus ou
discontinus, disposés dans des plans sans orientations préférentielles, leur maintien est
assuré par un liant soluble ou non dans la résine, sachant que les formes discontinues
sont peu déformables. La deuxiéme forme étant les tissus qui sont des ensembles
surfaciques de fils de méches, constitués de chaines définies par un ensemble de fils
paralléles dans un plan suivant la longueur entrecroisée avec un ensemble de fils

définissant la trame ( Figure 1.8)[8].
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trame

~——chaine

Figure 1.8 : Constituant du tissu.

Les tissus different par le type de fils utilisés (fils simples, meches, etc.) donc par la
masse linéique des fils et par le mode d'entrecroisement (ou armure) des fils de chaine
et des fils de trame. Les armures classiques utilisées : toile ou taffetas, sergé, satin,

armure croisée, armure unidirectionnelle, sont illustrées dans la figure 1.9 [8].

L'armure de panier

L'armure de sergé L'armure de satin

Figure 1.9 : Les principaux types d'armures utilisées pour le tissage des tissus.

- Fibre sous forme multidirectionnelle : les structures multidirectionnelles peuvent
prendre deux formes différentes, la premicre c’est les tresses et préformes (figure 1.10),

la deuxiéme c’est les tissus multidimensionnels (figure 1.11)

Figure 1.10 : Tissages cylindriques et coniques
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Figure 1.11 : Tissus multidimensionnels (3D).

1.4.2.2 Type de fibres

Une large variété de fibres est valable a I’utilisation dans les composites et ce nombre
augmente avec le temps, parmi eux, nous citons : les fibres de verre, les fibres de carbone, les

fibres céramiques (les fibres de bore, de carbure de silicone) et les fibres aramides.

Chaque type de fibre a ses propres caracteristiques : morphologie, origine, taille et forme,
ou la température maximale varie de 250 & 2000°C, mais dans la plupart des applications la

température utilisée dans les composites est contrdlée par la température de la matrice [7].

a. Fibres de verre

Les fibres de verre sont les matériaux uniques qui présentent les mémes propriétés que le
verre en bloc (dureté, transparence, résistance contre les attaques chimiques, stabilité et inertie)
en plus des proprietés des fibres qui sont la force, la flexibilité et la légereteé, sachant que le

diamétre typique des fibres varie de 3 & 20pum [14].

Il 'y a plusieurs types de fibres de verre avec différentes compositions qui reflétent la
chimie requise pour fournir les propriétés chimiques et physiques spécifiques exigées [15],
nous citons Verre E, Verre S et Verre C dont la composition est donnée dans le tableau I.1 :

- Verre E : il constitue presque la totalité du tonnage de verre textile produit actuellement
[8], ce type est employé comme fibre tout usage lorsque la force et la résistivité
électrique sont exigées [14].

- Verre S : ce type est utilisé pour des applications ou une haute résistance a la traction
est exigée [14], ce dernier a des caractéristiques élevées pour la réalisation de structure
de hautes performances [8].

- Verre C: résistant aux agents chimiques, utilisé pour les couches superficielles des

structures particulierement exposees sur le plan chimique [8].
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Tableau 1.1 : Gammes compositionnelles pour les fibres de verre utilisées en matériaux

composites [14]

Constituants Composition en masse (%)

Verre E Verre S Verre C
Dioxyde de silicium 52-56 65 64-68
Oxyde d'aluminium 12-16 25 3-5
Oxyde borique 5-10 -- 4-6
Oxyde de sodium et oxyde de potassium 0-2 -- 7-10
Oxyde de magnésium 0-5 10 2-4
Oxyde de calcium 16-25 -- 11-15
Oxyde de baryum -- -- 0-1
Dioxyde titanique 0-1.5 - -
Oxyde de fer 0-0.8 -- 0-0.8
Fer 0-1 -- -

La légere variation de la composition des fibres de verre peut induire a une variation des
propriétés physiques et mécaniques (masse volumique, module de Young, coefficients de

poisson, allongement).

Elaboration des fibres de verre se fait par filage de verre (silice, carbonates de sodium et le
calcium) en fusion (température supérieure a 1000°C), a travers des filieres en alliage de

platine [6].

b. Fibres de carbone

L’¢élément carbone a deux formes allotropiques de faible densité le graphite et le diamant
[14], le graphite a une structure hexagonale d'atomes de carbone, disposés en plans
cristallographiques paralleles (figure 1.12). Ces plans sont décalés de telle sortes qu'un atome
de carbone se projette au milieu d'un hexagone des plans voisins. Les liaisons entre atomes de
carbone de plans voisins sont faibles, et conféerent au graphite de bonnes propriétés de
conduction thermique et électrique. Par contre, les liaisons entre atomes voisins d'un méme
plan sont fortes, et donnent au graphite des propriétés mécaniques élevées dans la direction

parallele aux plans cristallographiques [8].
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Figure 1.12 : Structure cristallographique du graphite.

La liaison faible et dispersive entre les plans produit un faible module de cisaillement et un
module de Young d’un plan croisé nuisible aux propriétés de fibre [16], mais comparant a
d’autre types de renforcement, les fibres de carbone et graphite offrent les plus hauts modules
et une plus haute résistance, méme a haute température, car elles ont une excellente tenue en
température [14] et en atmosphére non oxydante , dautant plus que leur masse volumique est
faible (généralement inférieure a 2 000 kg/m3), en effet, leurs caractéristiques mécaniques sont
maintenues jusqu'a 1 500 °C environ. Cette propriété a conduit a développer des composites
fibres de carbone/matrice de carbone, a haute tenue thermique, utilisés dans les tuyéres de
fusées, les plaquettes de freins (camions, formule 1, avions), les éléments de fours, ces
matériaux, revétus d'une couche protectrice anti-oxydante, trouvent également des applications

en atmosphére oxydante dans le domaine spatial : bords d'attaque, tuiles. [8]

Trois materiaux précurseurs (polymere de base) sont utilisés a présent pour produire les
fibres de carbone qui sont: la rayonne (fibre artificielle réalisée a partir de cellulose), le
polyacrylonitrile (PAN) ou le brai synthétique [2, 4,11], pour obtenir des filaments de carbone,
ces derniers sont traités a des températures de 1000 a 3000°C ou les propriétés des fibres
varient suivant la température utilisée, sachant que le diamétre d’un seul filament est entre 4 et
10um [7]. Les plus hauts modules (supérieurs ou égale a 200GPa) sont obtenus a partir de
PAN ou du brai synthétique (figure 1.13), dans les deux cas, les fibres précurseures orientées
sont filées, ces filaments sont légerement oxydés pour thermo-durcir les fibres puis carbonisées
a des températures supérieures a 800°C [14], et pour produire des fibre a haut module de
Young on ajoute la phase de graphitation, c’est-a-dire pyrolysés les filaments a des

températures supérieures a 2000 °C [8].
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Figure 1.13 : Processus de fabrication des fibres de carbone a partir de PAN et de brai [14].

c. Fibres Aramides

Les aramides ou fibres aromatiques polyamide introduites dans les années 1970, sont les
premiéres fibres organiques avec un module d’¢lasticité et une résistance assez élevee, utilisées
comme renforcement dans les matériaux composites [14], développées par la compagnie Du

Pont et vendu sous le nom commercial Kevlar [7].

Les fibres aramides sont des fibres polyaramides ou polyamides aromatiques de
synthése dont la structure est constituée de noyaux benzéniques reliés par des groupes CO et
HN [8]:

H H
| — | ﬁ TN ﬁ
— A,

L'élaboration des fibres aramides est effectuée par synthése a basse température (—10 °C),
puis par filage en solution. Les fibres sont ensuite étirées et traitées thermiquement pour

augmenter leur module d'élasticité [8].

Les propriétés des aramides sont citées dans le tableau 1.2, dont le Kevlar 49 est la forme
dominante utilisée dans les structures composites, le Kevlar 29 est utilisé lorsqu’on a besoin
des performances suivantes : dureté plus élevée, tolérance aux dommages, arrét balistique et le

Kevlar 149 qui a I’ultra-haut module d’¢élasticité [14].
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Tableau 1.2 : Propriétés des fibres aramides [8]

Caractéristiques Kevlar 29 | Kevlar 49 | Kevlar 149
Masse volumique p (kg/ms3) 1440 1450 1470
Diameétre (um) 12 12 12

Module d’Young Ef(GPa) 60 120 160
Module spécifique Ef/p (MNmM/Kg) 42 83 110
Contrainte a la rupture ou (MPa) 3000 3000 2400
Contrainte spécifique oru/p (KNm/kg) | 2080 2070 1630
Allongement a la rupture (%) 3.6 1.9 1.5

Néanmoins, leur utilisation est limitée par diverses faiblesses des matériaux composites a

fibres aramides :

- résistances faibles a la compression, a la flexion, au flambement ;

- sensibilité au cisaillement inter-laminaire.

Ces faiblesses sont généralement attribuées a une mauvaise adhérence fibre-matrice. Pour

y remédier, des ensimages adaptés sont développés, des composites hybrides (verre-Kevlar,

carbone-Kevlar) sont également utilises [8].

d. Fibres céramiques

Diverses fibres de matériaux céramiques (carbures, borures, nitrures, etc.) peuvent étre

élaborées par dépdt chimique en phase vapeur sur un fil support. Actuellement les fibres

obtenues par ce procéde et faisant I'objet d'une production sont [8]:

- les fibres de bore (B) ;

- les fibres de bore (B)-carbure de bore (B4C) ;

- les fibres de carbure de silicium (SiC) ;

- les fibres de bore-carbure de silicium, appelées BorSiC.

Les fibres sont en réalité de gros filaments (diamétre de 1'ordre de 100 pum), formées d'une

ame (le fil support) en tungsténe ou en carbone d'un diametre d'environ 10 pm, recouverte par

[8]:

- une couche de bore d'épaisseur environ 40 pm (fibres de bore) ;

- une couche de bore dépaisseur 40 um et d'une couche de carbure de bore de 4 um

d'épaisseur (fibres B-B4C) ;

- une couche de carbure de silicium (fibres SiC) ;
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- une couche de bore et d'une couche de carbure de silicium (fibres BorSic).

Les caractéristiques mécaniques des diverses fibres sont assez voisines (tableau 1.3). et

sont maintenues a des températures pouvant aller de 500 a 1 000 °C [8].

Tableau 1.3 : Les caractéristiqgues mécaniques de diverses fibres céramiques

Caractéristiques Bore Bore+ B4C | SiC
Masse volumique p (kg/ms) 2600 2600 3000
Diamétre (um) 100-150 100-150 100-150
Module d’Young Ef(GPa) 430 430 410
Module spécifique Ef/p (MNmM/Kkg) 165 165 140
Contrainte a la rupture ou (MPa) 3800 4000 3900
Contrainte spécifique oru/p (KNm/kg) | 1460 1540 1300

Du fait d'un prix de revient élevé, l'utilisation de ces fibres est limitée. Actuellement les
fibres SiC et BorSiC sont essentiellement utilisées avec des matrices métalliques (aluminium,
par exemple) ou des matrices céramiques, conduisant & des matériaux composites de codts tres

élevés utilisés pour les aubes de compresseur, les turbines [8].

1.5 ARCHITECTURE DES MATERIAUX COMPOSITES

Les piéces en composites peuvent avoir plusieurs architectures selon les besoins,

I’architecture générale des composites peut avoir plusieurs formes, nous citons :

1.5.1 Stratifié

Les stratifiés appelés aussi multicouches sont constitués (figure 1.14) de couches
successives (appelées parfois plis) de renforts (fils, stratifies, mats, tissus, etc.) imprégnés de
résines [8], dont I’orientation des fibres dépend des résultats qu’on veut obtenir, la réponse du

stratifié depend des propriétés de chaque pli [9].

Figure 1.14 : Constitution d'un stratifié.
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- Stratifiés a base de fils ou de tissus unidirectionnels

Ces stratifiés sont constitués (figure 1.15) de couches de fils ou de tissus unidirectionnels,

dont la direction est décalée dans chague couche [8].

stratifié

45° 30° 20° 90~ 45° 0° 45°
e =
45° ”7/ A
—_— /—//7/ R
90° e W —~ . |

— / : 1

90~ I i

30°

désignation: [30/90,/45/0/45]

Figure 1.15 : Désignation d'un stratifié.

La désignation de ces stratifiés (figure 1.15) est généralement effectuée selon le code

suivant [8]:

- Chaque couche est désignée par un nombre indiquant la valeur en degrés de lI'angle que
fait la direction des fibres avec lI'axe x de référence.

- Les couches successives sont séparées par un / si leurs angles sont différents.

- Les couches successives de méme orientation sont désignées par un indice numérique.

- Les couches sont nommeées successivement en allant d'une face a l'autre. Des crochets

(ou parentheses) indiquent le début et la fin du code.

Plusieurs cas de désignation se présentent :

- Angles positifs et négatifs : lorsque des couches sont orientées a des angles égaux en
valeurs absolues, mais des signes opposés, les signes + ou — sont utilisés, comme

exemple :

O o
—45 © [:I: T 45 0]
45 ©
45 © ou [45/—455/45,/—-45/01]
—45 <
—45 <
45 ©

- Stratifies symétriques : un stratifie est symétrique si son plan moyen est un plan de

symétrie. Sa désignation ne nécessite alors que la moitié des couches successives.
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Si le stratifié a un nombre pair de couches, ou le S indique la symétrie.

NN
wl|e
o]

0

[ 90 / 455 / O Js

o|als
=171 =] le]
ol ] of o 0

Si le stratifié comporte un nombre impair de couches

45 ° [ 90/ 455/ 0 s

- Séquences : la répétition de séquences peut étre indiquée par un indice indiquant le

nombre de fois ou une séquence est successivement répétée. Par exemple :

0°
45 °
90 °

0° [(30 / 60)3 (90 / 45 / 0)2]
90 °
60 °
30°
60 °
30 °
60 °
30°

- Stratifies hybrides : sont constitués de couches successives comportant des fibres de

natures différentes.

O [e] K
0 [e] K
45° vV
00 © Vv [ 05/ (457 90 dsv / 02k ]
45° WV
O [s} C
O s} C

Dont : V : verre, C : carbone et K : kevlar.
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Le choix de la nature et de la séquence des couches dépendra de l'utilisation du matériau

composite, en I'adaptant au mieux au champ des contraintes imposé [8]:

les couches unidirectionnelles ont de bonnes performances mécaniques dans la

direction des fibres ;

les mats sont peu résistants en traction et devront étre réserves aux zones comprimees ;

- une stratification avec au moins trois directions de fibres sera nécessaire pour avoir une
pseudo-isotropie dans le plan du stratifié ;
- Les stratifiés hybrides permettent d'étre plus performants en utilisant au mieux les

propriétés des diverses fibres disponibles.

1.5.2 Composites sandwiches

Les structures en matériaux sandwiches sont l'une des premieres formes de structures
composites qui ont atteint une large acceptation et utilisation. Pratiquement tous les avions et
les hélicopteres utilitaires et des véhicules aériens et spatiaux font un usage intensif de
construction sandwiches [5]. Ces derniers consistent en 3 éléments comme indiqué dans la

figure 1.16 :

Figure 1.16 : Les éléments d’une structure sandwiches

- Une paire de peaux (feuilles) mince et forte (bonne caractéristique en traction), elles
sont le plus souvent des stratifiés (verre, carbone, Kevlar) ou des feuilles dalliages
Iégers [8];

- Un noyau appelé aussi ame, épais et léger pour séparer la paire de peau et supporter les
charges appliquées ;

- Un attachement qui est capable de transmettre les charges axiales et de cisaillement de

et de la part de I’ame.
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L'objectif d'un tel procéde est de constituer une structure permettant de concilier légéreté et
rigidité. Généeralement le choix des matériaux est fait avec pour objectif initial d'avoir une
masse minimale en tenant compte ensuite des conditions d'utilisation (conditions thermiques,

corrosion, prix, etc.) [8].

Les matériaux les plus couramment utilisés sont :

- Pour les ames pleines: le balsa ou bois cellulaire, diverses mousses cellulaires ou des
résines chargées de microsphéres creuses de verre appelées mousses syntactiques

- Pour les @mes creuses: essentiellement nid d'abeilles et profilés, des alliages
métalliques légers, du papier kraft (enduit ou non de résine), du papier polyamide, type

papier Nomex.

1.6 APPLICATION DES COMPOSITES DANS LE DOMAINE

AERONAUTIQUE

Les matériaux composites deviennent de plus en plus importants dans la construction des
structures aéronautiques. Les pieces d'aéronefs en matériaux composites comme les carénages,
les spoilers et les controles de vol ont été développés dans les années 1960 pour leurs
économies de poids comparées aux pieces en aluminium [12] et d’aprés les expériences
accumulées, ils ont prouvé que I’emploi des composites permet a performances égales des
gains de masse variant de 10 a 50% sur les mémes composants en alliage métallique
conventionnel, avec un codt inférieur de 10 a 20% [6]. Ainsi, plusieurs structures aéronautiques
ont utilisé les composites a leur avantage, des exemples peuvent étre cités: les avions, les
vaisseaux spatiaux, les satellites, les missiles, les navettes spatiales et les hélicoptéres.
L’utilisation des composites dans les exemples cités auparavant repose sur ces principales
raisons : la Rigidité spécifique et la résistance spécifique, le design adapté, la résistance a la
fatigue et la stabilité dimensionnelle qui est souvent la considération majeure des applications

spatiales [7].

Dans le cas des aéronefs a voilures tournantes et plus précisément les hélicoptéres, le
commencement été dans les années 1970, dont 1’utilisation a été consacré seulement a des
petits composants, sachant que vers la fin des années 70, a commencé la fabrication des poutres
de flexion des rotors de queux avec du graphite-époxyde, le carénage et le nez par les fibres de
verre ainsi que les pales du rotor de certains types d’hélicoptéres, mais de nos jours, plusieurs
structures d’hélicoptéres sont presque entierement fabriquées en matériaux composites comme

le RAH-66 (Comanche hélicoptere) [17], un résumé sur 1’usage des composites dans les
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structures a voilures tournantes avec des exemples d’hélicoptéres commerciaux et militaires,

ainsi que des prévisions pour les années a venir sont présentées dans la figure 1.17.
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Figure 1.17 : Exemples d’application des composites dans les hélicoptéres [18]

1.7 CONCLUSION

Dans ce chapitre, nous avons abordé le domaine des matériaux composites en passant par
les caractéristiques de ces matériaux, leurs composantes, leurs architectures en précisant les

avantages et les inconvénients de leur utilisation.

De 1a, nous nous focaliserons dans le prochain chapitre sur I'un des domaines

d’application des composites qui est 1’aéronautique et plus précisément les pales hélicoptéres.
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CHAPITRE Il: ETUDE TECHNOLOGIQUE DES PALES
D’HELICOPTERE

1.1 INTRODUCTION

L’hélicoptére est un aéronef a voilures tournantes (figure 11.1) dont la sustentation, la
propulsion et la commande de vol sont assurées par un ou plusieurs rotors et entrainés par un
ou plusieurs moteurs. Le vol de I’hélicoptére est généralement gouverné par trois éléments : le

rotor principal, le rotor de queue (rotor anti-couple) et les moteurs qui les entrainent.

rotor anticouple pale de rotor moyeu de rotor plateau poste de
oscillant pilotage

Figure 11.1 : Hélicoptere avec un rotor principal a deux pales.

Les pales du rotor tournent autour d'un axe vertical, en décrivant un disque dans un plan
horizontal ou presque horizontal, le mouvement relatif de la surface de la pale par rapport a l'air
génére des forces aérodynamiques, ceci est valide méme pour une vitesse verticale nulle,
contrairement aux aéronefs a voilure fixe, qui nécessitent une vitesse de translation pour la
maintenir en vol. L’hélicoptére a donc la capacité de vol vertical y compris le décollage
vertical et a l'atterrissage, ce qui est permis par les caractéristiques fondamentales du rotor de
I'nélicoptére [19]. L'un des avantages de I'hélicoptére réside dans le fait qu'il ne nécessite pour
le décollage et l'atterrissage aucune plateforme spécialement équipée, alors que 1’inconvénient
majeur réside dans la limitation de vitesse liée a la superposition des vitesses de vol avec la

vitesse circulaire de rotation de la pale [20]

L'un des problémes complexes relatif a la construction des hélicoptéres reéside dans la lutte
contre les vibrations et la résistance dynamique des parties de I'hélicoptére. Les problémes
particulierement complexes concernent les voilures tournantes dont le fonctionnement

intervient dans des conditions de mise en application complexe de la charge [20].
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1.2 ROTOR PRINCIPAL

Le rotor principal prend la place des ailes des aéronefs conventionnels, il se présente sous
forme d’un dispositif cinématique permettant la création des forces aérodynamiques et des
moments destinés au déplacement, a 1’équilibre et a la commande de 1’hélicoptére. Composé
principalement de pales, du mat et du moyeu (figure 11.2). Les pales produisent la portance
nécessaire pour le vol et le moyeu qui se présente sous forme d’un mécanisme cinématique
assurant la rotation de la pale pour la commande de sa portance ainsi que le mouvement et les
déplacements angulaires de la pale dans le plan vertical et le plan horizontal, sous 1’influence

des forces aérodynamiques et d’inertie [21].

La principale différence entre les pales du rotor et les ailes d’avion se résume dans le fait
que les pales sont tres minces, flexibles et les forces agissant sur elles sont supérieures et
varient rapidement [22].

o

Pales du rotor principal

Moyeu du rotor principal Leviers de pas de lame

Figure 11.2 : Rotor principal a quatre pales [23].

Le rotor doit assurer trois fonctions principales et essentielles [24], [25] :
- La sustentation : c’est la génération d’une force verticale (poussée) en opposition au
poids de I’hélicoptere ;
- La propulsion : c’est la génération d’une force horizontale propulsive pour le vol vers
I’avant, cette génération est fourni par ’inclinaison du disque rotor vers ’avant, créant

une composante qui compense la trainée de 1’appareil et du disque rotor ;
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- Le pilotage : c’est la génération de forces et moments par la variation de 1’inclinaison
du disque rotor, pour le contrdle de 1’altitude et la position de I’hélicoptére dans 1’axe de

tangage et I’axe de roulis.

Il existe trois classes de systemes rotor principale, ces classes sont définies en fonction de
la facon dont les pales du rotor principal sont connectées et se déplacent par rapport au moyeu

du rotor principal, qui sont, le rotor semi rigide, rigide et articulé [23]:

- Rotor semi-rigide : généralement composé de deux pales qui sont montées rigidement
sur le moyeu du rotor principal, ce dernier est libre de s’incliner par rapport a I’arbre du
rotor principal, ce qui permet le battement des pales ensemble comme une seule unité.

- Rotor rigide: c’est un systétme mécaniquement simple (figure I1.2), mais
structurellement complexe, les charges de fonctionnement doivent étre absorbées en
flexion, les pales sont montées rigidement sur le moyeu du rotor principal, ce systéme
est fondamentalement plus facile a concevoir et offre des propriétés bien meilleures que
celle du semi-rigide et articulé.

- Rotor articulé : ce type de rotor permet a chaque pale un mouvement indépendant des

autres pales, ce systeme contient plus que deux pales.

Le tableau 11.1 résume les principaux avantages et inconvénients de chaque type de rotor :

Tableau I1.1 : Principaux avantages et inconvénients des trois types de rotor

Type de rotor Avantages Inconvénients

Semi-rigide } Un systéme Simple. - Les vibrations peuvent étre supérieures que sur
un systéme articulé avec plusieurs pales ;
+ La réaction aux commandes d’entrées n’est pas

aussi rapide que le systeme articulé.

Rigide - conception simple ; - Des vibrations supérieures au systeme articule.

réponse nette.

Articulé + Bonne réponse aux  Trainée supérieure ;
commandes. + Systeme plus complexe ;

Colt élevé.
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1.3 NOTIONS DE BASE DES PALES DU ROTOR

11.3.1 Profil aérodynamique des pales

Un profil d’aile (profil aérodynamique) est toute surface destinée a produire de la portance
lorsque 1'air passe autour d’elle [26], ou la portance produite doit étre supérieure a la trainée, les
hélices, les ailes avions et les pales du rotor d’hélicoptere ont des profils aérodynamiques. Dans
le cas des hélicoptéres, le rotor est composé d’au moins deux pales flexibles, la forme du profil
de ces derniéres joue un r6le important, en assurant la stabilité, le contr6le (portance), la
poussée ou la propulsion, ces profils doivent étre soigneusement structurés de maniére a

accueillir un ensemble spécifique de caractéristiques de vol [23].

11.3.1.1 Terminologie des profils aérodynamiques

Les différentes parties du profil (figure 11.3) sont : le bord d’attaque, le bord de fuite et la

corde joignant les deux bords.

Extrados

Bord d'attaque

%

Bord de fuite

|

/ \ Corde de référence

Figure 11.3 : Les différentes parties du profil.

Intrados

- Lacorde : c’est une ligne droite imaginaire, reliant le bord d’attaque et le bord de fuite
(figure 11.3) [26]. Cette derniére est une droite de référence qui sert a la définition de la
forme du profil [27].

- Vent relatif : créé par le mouvement du profil & travers I’air (figure 11.4), ce dernier
peut étre affecté par plusieurs facteurs parmi eux : la rotation des pales du rotor,
mouvement horizontal de 1’hélicoptere, le battement des pales ainsi que la direction et
la vitesse du vent [26].

- Centre de pression : c¢’est un point situé le long de la corde a travers lequel toutes les

forces aérodynamiques agissent.
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- Angle d’attaque et angle d’incidence : (figure 11.4) I’angle d’attaque est ’angle
mesuré entre le flux d’air relatif et la corde. L’angle d’incidence est défini entre la
corde et le plan de référence de I’hélicoptere [23].

- Flux induit : c¢’est le flux descendant d'air a travers le disque de rotor, ce dernier est
nul dans le cas ou la pale est horizontale, c’est-a-dire angle d’incidence nulle, de la ce
flux existe que lorsque les pales du rotor accélérent 1’air vers le bas [23].

- Flux d’air relatif : c’est le vent relatif modifié par le flux induit (figure 11.4), il sert de
référence pour le développement de la portance, la trainée et le total des vecteurs de

force aérodynamiques [23]

~ ~

Angle d’incidence

Centre de pression

La corde

Figure 11.4 : profil de pale du rotor d’hélicoptere [23].

11.3.1.2 Types de profil aérodynamique

Dans le cas général, I’aile d’avion a un profil asymétrique, c’est-a-dire que la face
supérieure a une courbure supérieure a celle de la face inférieure, contrairement aux ailes

d’avion la plupart des pales du rotor d’hélicoptére ont un profil symétrique [26].

| Monsymmetrical |

Symmetrical

Figure I1.5 : Profil symétrique et asymétrique.
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- Pales symétriques

On distingue ce type de pale par une identique surface haute et basse (figure 11.5), le trajet
de I’air autour de la pale reste presque constant ce qui assure le meilleur rapport

portance/trainée. L’avantage, c’est le faible cout de ce type de pale [27].

- Pales asymétriques

Ce type (figure 11.5) donne un rapport portance/trainée tres élevé, ce qui induit a des forces
internes supérieures. Ces pales sont fabriquées avec des matériaux trés résistants [27], elles
étaient introduites avec le développement des matériaux composites, elles peuvent faire face a

des contraintes élevees avec un poids faible.

11.3.2 Forces appliquées sur les pales du rotor

La complexité de I’hélicoptére qui opeére souvent dans des milieux aérodynamiques
incertains (exemple : turbulences) réside dans le fait que 1’hélicoptére est actionné par un rotor
muni de pales souples subissant d’énormes forces qui sont : forces aérodynamiques, forces

inertielles et la force centrifuge.

La poussée produite au niveau du rotor de I’hélicoptére permettant son vol est générée par
les forces aérodynamiques creées sur les pales tournantes [25], le passage de I’air a travers un
corps aérodynamique profilé (pale) permet la génération de deux forces qui sont la trainée et la
portance (figure 11.6), la portance étant perpendiculaire au vent relatif et la trainée qui est une
force résistante opposante au mouvement de la pale dans I’air, elle est paralléle a la direction du
vent relatif. Ces deux derniéres dépendent principalement de la vitesse relative de I'écoulement
et l'angle d'incidence (figure 11.6), plus on augmente 1’angle d’incidence plus la portance et la
trainée augmente jusqu’a point de décrochage (1’écoulement laminaire de 1’air autour du profil
devient turbulent), ce qui correspond a un angle d’incidence critique engendrant une chute

soudaine et brusque de la portance.
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Figure 11.6 : Forces aérodynamiques.

Pour qu’un hélicoptére puisse générer une portance, les pales du rotor doivent tourner, la
rotation du systéeme rotor crée une force centrifuge (inertie), qui tend a tirer les pales
directement vers I'extérieur depuis le moyeu du rotor principal. Plus la rotation est rapide, plus
la force centrifuge est grande et inversement. Cette force donne aux pales du rotor leur rigidité

et, a son tour, la force pour supporter le poids de I'hélicoptére [23].

Comme la portance sur les pales augmente (par exemple, dans le cas de décollage), deux
grandes forces agissent au méme temps, la force centrifuge agissant vers ’extérieur, et la
portance agissant vers le haut (Figure 11.7). Le résultat de ses deux forces est que les pales
prennent une voie canonique au lieu de rester dans le plan perpendiculaire au mat. Cela peut
étre vu dans un hélicoptere quand il prend son envol ; le disque rotor change la forme plate a

une légére forme de cone [23].

\ Resultant
. Portance blade
Avant décollage j angle
/ ‘\ Force centrifuge

Durant le décollage

Figure 11.7 : Pendant le décollage, la combinaison de la force centrifuge et la portance
provoquant le cone vers le haut du disque de rotor [23].

Pour une masse dm de chaque section de la pale située a une distance r = x + a de I’axe
rotor dont sa vitesse angulaire est  (en radian par seconde) (figure II.8) La force centrifuge

exercée est [24] :

dFc = Q%rdm (11.1)
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centrifugal
———"  force ~ dF,

rotor plane

Figure 11.8 : Force centrifuge exercée sur une section de la pale.

11.3.3 Mobilités des pales

Le mouvement de base de la pale est essentiellement résumé dans un corps rigide en
rotation autour d'un arbre fixé au moyeu (figure 11.9) [19], la figure ci-apres présente les trois

angles reflétant une des mobilités de la pale.

] = Iy
| p— blade ,fﬂ‘/(

rotor
shaft

Figure 11.9 : Mobilités fondamentales de la pale.

- P représente I’angle de battement, le mouvement de battement est défini comme étant
positif pour le mouvement vers le haut de la pale (produit par la force de portance sur
la pale) [19], ce dernier correspond & un mouvement hors plan rotor [28] ;

- & représente I’angle de trainée, le mouvement de trainée est défini comme étant positif
lorsqu’il s’oppose a la direction de rotation du rotor (produit par la force de trainée)
[19], elle se produit dans le plan rotor ;

- 0 représente ’angle de torsion, la torsion correspond a la rotation élastique de la pale
[28], le mouvement de torsion est produit par la rotation de la pale autour d'une
articulation ou un roulement a I’emplanture de la pale ou 1’axe de 1’articulation soit

parallele au longeron de la pale [19].
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Le mouvement de battement est nécessaire pour engendrer suffisamment de moment
supplémentaire en tangage et en roulis (figure 11.10), ce qui assure une meilleure

manceuvrabilité de 1’hélicopteére.

Figure 11.10 : Rappel des trois axes (x-x’ : axe de roulis - y-y’ : axe de tangage - z-z’ : axe de
lacet)

1.4 CONSTRUCTION DES PALES DU ROTOR

Les pales étaient construites au premier temps en bois en raison de sa durée de vie
(résistance a la fatigue), mais les problemes survenus avec ces pales étaient I’endommagement
de facon irréparable ainsi que I’absorption d’eau qui engendre des vibrations latérales, en raison
de ces problemes, les pales metalliques (en acier et en aluminium) ont été introduites, le
premier probléme survenu était I’endommagement et la fissuration dans les zones critiques
engendrant des défaillances catastrophiques, d’ou I’introduction de nid d’abeilles qui a permis
I’augmentation du rendement. La combinaison entre une peau métallique et le nid d’abeille a
fourni une grande résistance a la flexion [29], malgré le bas prix de ce type de pales et la
facilité de fabrication, leur inconvénient était 1’absorption d’humidité d’ou la modification de

masse et la faible résistance a la fatigue.

Ces problemes ainsi que d’autres problémes de conception ont été énormément réduits par

I’introduction des composites dans la construction des pales.

11.4.1 Exigences sur le choix des matériaux de construction des pales

Les conditions de fonctionnement des pales du rotor principal de 1I’hélicoptere différent des
conditions de fonctionnement de 1’aile d’avion. La particularité principale réside dans la
variabilité des charges qui s’exercent sur elles en fonction du temps, de ce fait le choix des

matériaux de construction des éléments de pale doit satisfaire les exigences suivantes [21]:
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- La résistance a la fatigue : une faible sensibilité du matériau a la concentration de

contraintes ainsi que la résistance a la fissuration et a sa propagation ;

- L’invariabilit¢ des propriétés mécaniques du matériau par rapport au délai

d’exploitation prévu, aux températures et aux conditions atmosphériques du milieu

ambiant ;

- Les exigences technologiques :

Les possibilités de fabrication pour assurer les formes données de chaque élément
de pale ;

L’utilisation des méthodes de renforcement pour I’augmentation du potentiel des
éléments de structure ;

Le controle relatif de la qualité des assemblages et des mesures géométriques
données pour la fabrication des éléments de structure dans le processus de
montage de la pale ;

L’aptitude de la structure de la pale a la réparation au cours de son exploitation.

- Le colt du matériau, du processus technologique de fabrication de la pale ainsi que son

cout d’exploitation.

11.4.2 Constituants des pales et composites utilisés

La pale étant 1’élément essentiel de 1’hélicoptere, elle est constituée principalement de
(figure 11.11) [6]:

Figure 11.11 : Différentes parties de la pale.
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- La peau appelée aussi enveloppe ou caisson, elle définit le profil aérodynamique de la
pale en assurant sa forme et reprend les efforts de torsion dus aux efforts
aérodynamiques (assure la raideur en torsion). Elle est souvent formée de composite
hybride : carbone époxyde et verre-époxyde ;

- Le longeron qui est 1’élément de force des pales [21], il assure un aspect massif
permettant de résister au choc, a I’effort de traction centrifuge ainsi que la flexion due
aux efforts de portance et de trainée, il est en verre-époxyde unidirectionnel ;

- Un arétier en verre-époxyde assurant la rigidité de la pale en flexion dans le sens de la
trainée ;

- Un matériau de remplissage de type mousse ou nids d’abeilles pour la stabilisation de
la peau et ’empéchement de la déformation du profil ;

- Une plagque métallique en titane ou acier inoxydable recouvrant le bord d’attaque
servant comme un bouclier de protection de la pale contre une usure prématurée du
bord d’attaque ;

- Une ou deux nervures éventuellement pour aider le matériau de remplissage a stabiliser

les peaux et qui évitent la propagation des fissures en cas d’impact.

La conception de la pale doit assurer une durée de vie quasiment infinie. Elle subit des
efforts de traction, de flexion et de torsion en statique ou en dynamique. Vu que le longeron est

1I’¢1ément de force de la pale, il est soumis a des efforts importants.

L’ensemble longeron-peau est composé de plis de composite appelé stratifié (laminate),
avec des orientations de 0 et = 45° garantissant la quasi isotropie de la pale. Les plis avec 0°
contribuent a la raideur en flexion de la pale et les plis a 45° assurent une efficacité maximale a

la torsion (raideur en torsion) [28], [30].

La nature des composites utilisés dans la construction de pale est en générale une résine
époxyde comme matrice et des fibres de verre ou de carbone comme renfort. Ce choix est basé
sur les avantages offerts par ces derniers ainsi que la compatibilité de ces deux types de fibre
avec la matrice époxyde, en soulignant que dans plusieurs applications les fibres de carbone

sont entrain de remplacer les fibres de verre [14].

11.4.3 Avantages des composites dans la construction de pales

La grande expérience accumulée au cours de 1’exploitation des hélicoptéres a montré

que les pales en composites présentent de meilleures qualités d’exploitation [21], en ajoutant



CHAPITRE Il : ETUDE TECHNOLOGIQUE DES PALES D’HELICOPTERE 44

aussi que I’anisotropic de ces matériaux permet aux pales de prendre des formes
aérodynamiques complexes, leurs bonnes propriétés en fatigue sont parfaitement adaptées au
milieu vibratoire des hélicoptéres. Les avantages majeurs pris en compte lors de 1’application
des composites dans la construction des pales d’hélicoptére sont [6],[21],[31] :

- La configuration du profil : le concept ouvert de pales moulées et ’utilisation de nid
d’abeilles pour la stabilisation de la construction permettent d’obtenir un profil
optimisé contrairement aux pales métalliques qui se limite a des formes extrudées,
usiné ou roulé, ceci permet la diminution du codt de fabrication a 50% ;

- Le gain de poids qui se traduit par 1’augmentation des performances ou la capacité de
charge utile, cette réduction permettra 1’addition de capacité supplémentaire de
carburant, elle présente aussi une influence sur les forces centrifuges, I’inertie du rotor
et les caractéristiques de fréquence ;

- La possibilité d’adapter les fréquences dynamiques et les réponses structurales des
éléments de la pale ainsi que le contrble des raideurs en battement et en torsion. En
prenant le premier mode de la pale qui est les fréquences de battement, ces fréquences
peuvent étre changées par deux meéthodes, la premiere est la méthode classique qui se
résume dans la distribution de masse et la deuxiéme méthode concerne la
concentration, la distribution et leur angle d’orientation des fibres ;

- Haute résistance des pales pratiquement contre tous types de substances nocives,
carburants, agents chimiques, huiles ;

- Niveau ¢levé d’aptitude a la réparation. Grace aux propriétés de haute résistance aux
concentrations de contraintes et la faible vitesse de détérioration du matériel ;

- Dans le cas d’impact sur la pale, on a une détérioration localisée ce qui n’entraine pas

la chute de 1’appareil.

11.5 Conclusion

L’introduction des matériaux composites dans la construction des pales a permis la
réduction d’énormes problémes améliorant le fonctionnement de I’hélicoptére. Dans ce chapitre
on a évoqué les notions de base des pales en partant de son profil aérodynamique, les forces
agissant sur elles et ses mobilités qui peuvent étre considérées comme des vibrations jusqu’a sa

composition interne.
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Dans le chapitre qui suit une étude vibratoire statique, c’est-a-dire une détermination des
fréquences et des modes propres, va étre présenté pour une comparaison entre une pale

métallique et une autre en composite.



Chapitre III

ANALYSE MODALE D’UNE
PALE DU ROTOR
D’HELICOPTERE
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CHAPITRE IlI: ANALYSE MODALE D’UNE PALE DU
ROTOR D’HELICOPTERE

111.1 INTRODUCTION

Les vibrations ont des effets indésirables sur les pales tournantes d’hélicoptére. En effet
ces vibrations engendrent des efforts et des contraintes dynamiques pouvant causer : la
fatigue et la défaillance de la structure, la corrosion de contact et I’augmentation du bruit ainsi
que la réduction des performances et la portance des pales, d’ou la nécessité de I’analyse
vibratoire modale lors de la conception ou le design des pales. Cette analyse permet la

prédiction des frégquences propres et des modes propres.

Les frequences propres de la structure doivent étre déterminées, car si la structure est
excitée a une de ces fréquences, on aura de la résonance qui conduit a 1’augmentation des

amplitudes de vibration, des contraintes dynamiques et le niveau de bruit [32].

111.2 LA THEORIE DE L’ANALYSE MODALE

Les vibrations et la dynamique sont des sujets fondamentaux dans I'ingénierie, dans le cas
de I’étude des vibrations structurales et d’analyse dynamique on a trois types de problémes
[33]:

+ Analyse modale ( f(t) = 0) ;

+ Analyse de la réponse en fréquence ou I’analyse harmonique (f(t) = Fsin(wt)) ;

+ Analyse de la réponse transitoire ou ’analyse transitoire (f(t) = Arbitraire).

Avec f(t) : la force dynamique appliquée sur la structure, t: le temps et w : la fréquence.

111.2.1 Définition de I’analyse modale

L’analyse modale est une technique et un processus majeur dans le domaine de la
détermination, 1’amélioration et I’optimisation des caractéristiques dynamiques (fréquences
propres, modes propres et facteurs d’amortissement) des structures [34], sachant que ces
caractéristiques dépendent essentiellement des propriétés physiques de la structure (masse,
raideur et amortissement) et de leurs distributions spatiales. Deux techniques sont a distinguer

dans I’analyse modale, I’analyse théorique et I’analyse expérimentale (figure IIL.1).
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Figure 111.1 : Techniques de I’analyse modale

111.2.2 Formulation mathématique de I’analyse modale

Dans le cas général et pour un systeme de plusieurs degrés de liberté, 1’équation de
mouvement s’écrit :
Mii + Cu + Ku = f(t) (11.2)
Avec : M la matrice de masse, C la matrice d’amortissement visqueux et K la matrice de
raideur.
u est le vecteur de déplacement.
Pour I’analyse modale, on a [33], [34]:
{ c=0
f(£) =0
L’équation de mouvement devient :
Mu+ Ku=20 (11.2)
En supposant que les déplacements varient harmoniguement avec le temps, on a :
u(t) = usin(wt)
u(t) = —wucos(wt) (11.3)
ii(t) = —w?usin(wt)
Sachant que u est le vecteur des amplitudes des déplacements nodaux.
En remplagant le systéme d’équations (II1.3) dans 1’équation (IIL.2), on obtient :
[K— w*M]u=0 (111.4)
L’équation (II1.4) est un probleme généralis¢ de valeurs propres, avec une solution
triviale de t = 0. la solution non triviale est de u # 0, ce qui implique :
|IK — w*M| =0 (111.5)
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La résolution de 1’équation précédente donne n solutions de w; (valeurs propres), dela,
on obtient les fréquences propres du systéme, en remplacant ces w; (i = 1,2,......n) dans
1I’équation (I11.4), on obtient :

[K — w;*?M]u; =0 (111.6)
Les vecteurs propres 1w, (i= 1,2, ...... n) obtenus a partir de la résolution de 1’équation

(111.6), représente les modes propres de la structure.

111.3 DESCRIPTION DU PROBLEME

Le principal objectif de cette partie du travail est de faire une comparaison entre les
résultats de I’analyse modale, au niveau du logiciel ANSYS (Mechanical APDL), d’une pale
du rotor principal d’hélicoptére, en utilisant différents types de matériaux de construction, en

se basant sur les travaux realisés dans [35],[36] .

111.3.1 Matériaux utilisés

De nos jours, les pales du rotor sont fabriquées a base de différents types de matériaux
comme 1’acier, ’aluminium ou les matériaux composites, dans notre travail on a choisi quatre
matériaux dont les caractéristiques sont représentées dans les tableaux (I111.1, 111.2), en

précisant que le premier type est isotropique et les trois restants sont orthotropiques.

Tableau I11.1 : Propriétés du matériau isotropique (Acier)
Module de Young Coefficient de poisson Masse volumique

E (GPa) (v) p(Kg/m®)
Acier 207 0,247 7849

Tableau 111.2 : Propriétés des matériaux orthotropiques

Propriétés Verre-Epoxy Carbone-Epoxy Bore-Epoxy

E. (GPa) 46 159 224.6
E,= E; (GPa) 10 14 12,7
G2 = G13 (GPa) 4,7 4.8 4.4
G23 (GPa) 4 4,3 2,4
L1 0,3 0,32 0.25

L13= V23 0,13 0,14 0.01

p (Kg/m?) 1850 1550 2440
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I11.3.2Caractéristiques de la pale du rotor d’hélicoptére

La pale utilisée dans notre travail a un profil asymétrique (figure 111.2) qui est le
N.A.C.A 23012 (National Advisory Committee for Aeronautics) associant une forte portance
et une faible trainée [37], cette pale a une envergure (longueur) de 6 metres, une corde de 0.4

métre [35] et une épaisseur maximale de 0.048 métre.

AllMMolllools.com

‘ NACA 23012 12%

Figure 111.2 : Profil N.A.C.A 23012
Le profil utilisé est le NACA 5-chiffres qui permet de décrire des surfaces portantes
plus complexes avec :

- le premier chiffre définit le coefficient de portance optimal, multiplié par 0,15
(C, =015%2=0.3).

- le deuxiéme chiffre définit le point de cambrure maximale par rapport au bord
d'attaque en pourcentage de la corde(20 * p = 3).

- le troisieme chiffre indique si le profil est a cambrure simple (0) ou double (1).

- les quatrieme et cinquiéme chiffres donnent I'épaisseur maximale du profil en

°'4*;2 — 0.048 m.

pourcentage de la corde

Dans le cas de la pale en matériaux composites, on considere dans un premier temps

une stratification avec dix plis (10) dont I’orientation est [(0°/90°) , / 0°] s.

111.4 ANALYSE MODALE NUMERIQUE ET RESULTATS

ANSYS fait partie des codes de calcul et d’analyse par éléments finis les plus
puissants, pouvant étre utilis¢ dans une grande variété de disciplines telles que 1’analyse

modale.

111.4.1 Modélisation par éléments finis

La simulation numérique de la pale avec les différents matériaux cités dans les

tableaux III.1 et II1.2, a été effectué au niveau du code commercial d’éléments finis ANSYS-

Mechanical APDL.


https://fr.wikipedia.org/wiki/Coefficient_de_portance
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Le profil de pale a été introduit dans ANSYS (figure 1113), sous format IGES a partir
de SolidWorks.

Figure 111.3 : Profil de pale sur Ansys.

A partir de la section (modeling) dans la partie post processing le profil sera développé en

volume pour pouvoir appliquer le maillage.

111.4.1.1 Type d’¢lément du maillage

L’¢élément principal utilisé dans notre étude est le Solid-Shell 190 (SOLSH190) (figure
111.4), en connexion avec 1’élément surface Planel83, ces derniers sont disponibles au niveau
de la bibliothéque d’éléments d’ANSYS, le SOLSH190 a 8 nceuds (I, J, K, L, M, N, O, P),
chacun avec 5 degrés de liberté (ddl) : trois translations selon les axes X, y, z et deux rotations

par rapport aux axes X et z, de méme pour 1’élément 2D (Planel83).

Figure 111.4 : Géométrie de I’élément SOLSH 190.

Le choix de 1’élément principal (SOLSH190) repose sur le fait ce dernier est un solid
3D qui peut étre connecté avec d’autre éléments continus, il permet la simulation des
structures Shell (coques) avec une large gamme d’épaisseurs (d’épaisseurs minces jusqu’a
épaisseurs modérees) ainsi que son utilisation dans le cas des applications des structures Shell

stratifié ou sandwiche.
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111.4.1.2 Méthodologie de résolution

Pour pouvoir déterminer les fréquences et modes propres, on doit introduire en
premier lieu les parameétres des matériaux indiqués dans les tableaux II1.1 et I11.2 (figure
I11.5), sachant que dans le cas des matériaux composites les axes X, Y, Z indiqués dans la
figure 111.5 représentent les axes principaux de chaque plis (L, T, T”), le code ANSYS fera le

calcul de ces paramétres par rapport a I’axe de référence du stratifié.

L’introduction des plis avec leurs épaisseurs et 1’orientation des fibres qui est indiquée
par la désignation [(0°/90°) , / 0°] s, a partir de sections puis Shell du post processing permet
le calcul de la matrice de raideur [K], la visualisation du nombre de plis avec les angles

d’orientation des fibres de chaque plis est montrée dans la figure 111.5.

N Linear Orthotropic Properties for Material Number 1

Linear Orthotropic Material Properties for Material Number 1

Choose Poisson's Rafio
T1
Temperatures [0
EX ]
EY 1E+010
EZ 1E+010
PRXY 0.3
PRYZ 0.13
PRXZ 0.13
GXY 4.7E+009
GYZ 4 7E+009
GXZ 4E+009

Add Temperature ‘ Delete Temperature |

oK Cancel

Figure 111.5 : Les paramétres et plis du matériau composite

En appliquant le maillage de la pale pour chaque matériau (acier, verre-epoxy,
carbone-époxy et bore-époxy), on obtient le modéle discrétisé en éléments finis indiqué dans
la figure 111.6.

Figure 111.6 : Maillage de la pale.
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Pour pouvoir résoudre le probléme, on doit définir le type d’analyse qui est dans notre cas
modale, dont la pale sera encastrée d’une extrémité (aucun degré de liberté ou déplacements) et

libre de 1’autre extrémité, sans I’application d’efforts comme mentionné dans la partie 111.2.

111.4.2 Influence du matériau de fabrication sur les fréquences et modes propres

Pour chaque matériau on a déterminé les cing premiers modes et fréquences propres de

la pale.

111.4.2.1 Fréquences et modes propres Acier

Les résultats de I’analyse modale obtenus dans le cas de ’acier sont représentés dans
le tableau 111.3, dont le DMX représente le déplacement maximal des nceuds par rapport a la

somme vectorielle des principaux axes (X, Y, z) indiquée par Usum.

Tableau 111.3 : Fréguences et modes propres Acier

Nombre de modes | Type de mode | Fréquences (Hz) DMX (m)
1 Battement 0,9308 0.080
2 Battement 5,9709 0.081
3 Trainée 7,5526 0.080
4 Battement 17,5333 0.083
5 Torsion 33,0282 0.139

Les figures [111.7 a 111.16] illustrent les modes propres et les zones ou les déplacements

sont maximum pour chaque mode, par rapport a la somme vectorielle des trois axes (X, Y, z).
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Figure I11.7 : Premier mode propre (acier)

Figure 111.8 : Déplacements nodaux du 1% mode
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Figure 111.13 : 4°™ mode propre (acier) Figure 111.14 : Déplacements nodaux du 4°™ mode
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Figure 111.15 : 5°™ mode propre (acier) Figure 111.16 : Déplacements nodaux du 5™ mode
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111.4.2.2 Fréquences et modes propres Verre — Epoxy

Les fréquences propres de la pale en composite verre-époxy (V-E) sont présentées

dans le tableau I111.4,

déplacements nodaux sont présentés dans les figures [I11.17 a 111.26].

Tableau I11.4 : Fréguences et modes propres Verre - Epoxy

les modes propres correspondant a ces fréquences ainsi que les
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Nombre de modes | Type de mode | Fréquences (Hz) DMX (m)
1 Battement 0,4212 0.166
2 Battement 2,8989 0.172
3 Trainée 3,4192 0.166
4 Battement 9,8571 0.180
5 Torsion 15,4676 0.287
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Figure 111.17 : 1* mode propre (V-E)

Figure 111.18 : Déplacements nodaux du 1* mode
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Figure 111.25 : 5™ mode propre (V-E) Figure 111.26 : Déplacements nodaux du 5°™ mode

111.4.2.3 Fréquences et modes propres Carbone — Epoxy

Les fréquences propres de la pale en composite carbone-époxy (C-E) sont présentées
dans le tableau 1I1.5, les modes propres correspondant a ces fréquences ainsi que les
déplacements nodaux par rapport a la sommation vectorielle des trois axes (X, y, z) sont
présentés dans les figures [111.27 a 111.36].
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Tableau I11.5 : Fréguences et modes propres Carbone - Epoxy

MaY 3 2016
22:13:53

Nombre de modes | Type de mode | Fréquences (Hz) DMX (m)
1 Battement 0,5406 0.181
2 Battement 3,4665 0.183
3 Trainée 4,3901 0.181
4 Battement 10,1635 0.188
5 Torsion 16,9980 0.312
ANSYS| [ e s ANSYS
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Figure 111.27 : 1* mode propre (C-E) Figure 111.28 : Déplacements nodaux du 1* mode
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Figure 111.29 : 2°™ mode propre(C-E) Figure 111.30 : Déplacements nodaux du 2°™ mode
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Figure 111.31: 3*"* mode propre(C-E)  Figure 111.32 : Déplacements nodaux du 3°™ mode
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Figure 111.33: 4™ mode propre(C-E)  Figure 111.34 : Déplacements nodaux du mode
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Figure 111.35: 5°™ mode propre(C-E) Figure 111.36 : Déplacements nodaux du 5™ mode

111.4.2.4 Fréquences et modes propres Bore — Epoxy

Pour le 4°™

matériau qui est le composite Bore — Epoxy (B-E), les fréquences propres
et les modes correspondants sont présentées respectivement dans le tableau 111.6 et les Figures

[111.37 & 111.46].

Tableau 111.6 : Fréguences et modes propres Bore- Epoxy

Nombre de modes | Type de mode | Fréquences (Hz) DMX (m)
1 Battement 0,4111 0,145
2 Battement 2,8280 0,150
3 Trainée 3,3339 0,144
4 Battement 9,6022 0,161
5 Torsion 11,7181 0,248




CHAPITRE Il : ANALYSE MODALE D’UNE PALE DU ROTOR D’HELICOPTERE 58

orreincon ANSYS| [ e somvmzon ANSYS

R16.2
23 2016

sy

o S032127 054254 N-ETECE ~12850%
_0160864 ~048191 _o=o0318 ~112445 _144s572

bore epoxy bore epoxy

Figure 111.37: 1¥ mode propre (B-E) Figure 111.38 : Déplacements nodaux du 1% mode

R16.2 R16.2
uaY 23 2016 aav 23 2016
Z 12:28:30
—
o ~033278 .0sess2 ~100229 133305
.o01s738 .0s0z18 .os3esL .117187 .1s0ss2
pors epoxy rore epoxy

Zeme

Figure 111.39: 2°™ mode propre (B-E) Figure 111.40 : Déplacements nodaux du mode

R16.2| R16.2
_ ey =3 zoie Ay 23 2016
o 032104 064208 NCETTES -1z8417
018052 _048158 08028 112385 (144463
pore epoxy bore epoxy
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Figure 111.43: 4° ™ mode propre (B-E)  Figure 111.44 : Déplacements nodaux du 4°™ mode
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Figure 111.45: 5°™ mode propre (B-E) Figure 111.46 : Déplacements nodaux du 5°™ mode

111.4.3Validation des résultats

Les résultats obtenus dans la partie influence du matériau de fabrication (8 111.4.2) ont
été comparé avec ceux du travail de référence [35]. Le modéle pris dans le travail de
références est un profil N.A.C.A 23012 avec une envergure de 6 m et une corde de 0.4m,
I’élément de maillage utilisé est le Shell99 avec 8 nceuds (I, J, K, L, M, N, O, P) et 5 degrés
de liberté chacun (trois translations selon les axes X, Yy, z et deux rotations par rapport aux axes
X et z), pour le cas des matériaux composites ils ont pris dix plis avec les orientation suivantes
(0°/90°/0°/90°/0°/0°/90°/0°/90°/0°).

les fréquences sont présentées dans le tableau 111.7, on remarque que les valeurs des
fréquences propres ne sont pas identiques, mais la variation de ces derniéres par rapport a
chaque mode et pour chaque matériau prend la méme allure (Figures 111.47 a 111.49) , la
différence obtenue est peut étre due au type d’élément utilisé pour le maillage de la pale ce

qui implique une différence dans le nombre de nceuds et d’éléments.

Tableau I11.7 : Comparaison et validation

1 2 3 4 5
Type de mode ] .
(Battement) | (Battement) | (Trainée) | (Battement) | (Torsion)
Travail 0,9308 5,9709 75526 | 17,5333 | 33,0282
i présent
Acier -
Travail de | 2490 12,21 14,23 25,31 39,528
référence
Fréquences | \erre g:::ear:: 0,4212 2.8989 34192 9,8571 | 154676
Epox -
(H2) PPV [ Travailde | 1,003 6,624 6,980 | 17.654 | 19.328
référence
Carbon g:::ear:: 0,5406 3,4665 4,3901 10,1635 | 16,9980
e "
Epoxy | Travailde | 2 052 11,776 13,216 21,810 29,766
référence
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111.4.4 Influence des séquences d’empilement sur les fréquences et modes propres

Pour pouvoir déterminer 1’influence des séquences d’empilement et plus précisément
les angles d’orientation des fibres sur une pale d’hélicoptére, une analyse modale est effectuce
pour trois exemples de stratifiés en Verre - Epoxy avec un total de dix couches dont les
caractéristiques de la structure sont mentionnees dans le § 111.3.2, les stratifiés étudiés sont
comme suit : [(0°/90°) , / 0°] s, [(0°/45°) ./ 0°] s, [(45°)3/(0°) 4/ (-45°)3].

Les fréquences propres et les modes correspondants pour chaque stratifié sont

présentés dans le tableau 111.8.
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Tableau 111.8 : Fréguences et modes propres des stratifiés.

[(0°/90°) 2/ 0°] s [(0°/45°) 2/ 0°] s [(45°)3/(0°) 4/ (-45°)3]
Fréquences Modes Fréquences Modes Fréquences Modes
er er ler mode
o1 1" mode de 1" mode de 0,4193 de
0,4212 Battement 0,4191 Battement B
attement
2°" mode 2°" mode 2eme mode
02 de de 2,6419 de
2,8989 Battement 2,6408 Battement Battement
1" mode de 1 mode de 3.4000 ler mode
03 3,4192 Trainée 3,3981 Trainée ’ de Trainée
3" mode 3" mode 3eme mode
04 de de 7,4791 de
98571 Battement 7,4761 Battement Battement
1 mode de 4°™ mode 4eme mode
05 15,4676 Torsion 149039 de 14,9096 de
’ Battement Battement
2°™ mode 1 mode de ler mode
06 | 232131 | 4oriinée | 168360 | Torsion | 189892 | geTorsion
Les figures 111.50 et 111.51 présentent le 2°™ mode de trainée ainsi que le 4°™ mode de

battement.

ANSYS

R16.2

Figure 111.50 : Le 2°™ mode de trainée Figure 111.51 :Le 4°™ mode de battement

I11.4.5Interprétation des résultats

111.4.5.1 Influence du matériau de fabrication

Le tableau 111.9 représente un récapitulatif des résultats obtenus pour les quatre types

de matériaux utilisés.
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Tableau 111.9 : Récapitulatif des résultats

Fréquences (Hz)
Nombre de
Type de mode ) Bore —
modes Acier | Verre - Epoxy | Carbone - Epoxy
Epoxy
1* mode de
1 0,9308 0,4212 0,5406 0,4111
Battement
2°™ mode de
2 5,9709 2,8989 3,4665 2,8280
Battement
1* mode de
3 o 7,5526 3,4192 4,3901 3,3339
Trainee
3*™ mode de
4 17,5333 9,8571 10,1635 9,6022
Battement
1% mode de
5 ) 33,0282 15,4676 16,9980 11,7181
Torsion

En comparant les fréquences propres pour chaque matériau, on constate que celles du
matériau isotrope sont supérieures, contrairement aux modes propres qui sont identiques pour
tous les matériaux, de méme pour les déplacements maximum des nceuds présentés dans les
tableaux 111.3 a 111.6 on remarque que ces derniers sont supérieurs dans le cas des matériaux

composites.

La visualisation des modes nous a permis d’identifier le mode dominant dans le cas de
I’excitation de notre structure a la fréquence qui lui correspond, les déplacements nodaux
obtenus sans 1’application d’efforts ainsi que les valeurs des fréquences indiquent que 1’acier
est plus rigide que les matériaux composites, en précisant que 1’augmentation des fréquences

propres implique I’augmentation de la rigidité de la structure.

111.4.5.2 Influence des séquences d’empilement

Les résultats de 1’analyse modale (tableau III.8) illustre I’influence des séquences
d’empilement sur les fréquences et modes propres de notre structure, on constate que
I’utilisation de I’angle +45° a induit a une diminution dans les fréquences propres par rapport
au stratifié a 0° et 90°. En prenant la premiére fréquence de battement, sa valeur est inférieure
dans le cas des deux stratifiés a 0° et +45°, contrairement au premier mode de torsion qui a

une valeur supérieure par rapport au stratifié a 90°.
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Etant donné que les fréquences propres sont liées a la rigidité de la structure, on
constate que I’utilisation des angles a +45° augmente la rigidité en torsion de la structure, ceci
est un avantage dans le cas ou la torsion est indésirable. En effet, en se basant sur les résultats
présentés sur le tableau a de I’annexe A, et sachant que la raideur en torsion est liée au module
de cisaillement (la raideur augmente avec 1’augmentation de ce module), on constate que les
valeurs des modules de cisaillement dans le cas de 1’angle a 45° sont supérieures a ceux du 0°
et 90°, ce qui explique I’augmentation des fréquences en torsion dans le cas de 1’utilisation
des séquences d’empilement de (0° et 45°), précisant aussi que la raideur en flexion dépend
du module élastique longitudinal d’ou des valeurs de fréquences en flexion supérieurs dans le

cas de 1’utilisation fibres a une orientation de 90°.

111.5CONCLUSION

Dans ce chapitre, nous avons effectué une analyse modale vibratoire d’une pale
d’hélicoptére, avec different types de matériaux de fabrication (isotrope et orthotrope) ainsi
que plusieurs séquences d’empilement pour les composites, dans le but de déterminer leurs
influences sur la structure, ce qui permettra de faire le bon choix pour la construction de la

pale.

L’analyse effectuée a permis de voir I’influence de I’introduction des composites dans

la fabrication des pales d’hélicoptere,

Cette étude est necessaire dans le design des structures, car elle permet la

détermination de leurs fréquences et modes propres pour pouvoir éviter les résonances.
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CONCLUSION GENERALE ET PERSPECTIVES

Ce présent travail s’inscrit dans le cadre d’un projet de master au niveau du laboratoire
structure, accompli dans le but de voir I’influence des matériaux composites (types,
orientation des fibres) sur les caractéristiques dynamiques (fréquences et modes propres) de

notre structure.

On a débuté ce mémoire avec une revue bibliographique englobant les notions de base
des matériaux composites, permettant la familiarisation avec ces derniers ainsi que leur

utilisation comme support dans la suite du mémoire.

On a entamé dans la deuxiéme partie du mémoire 1’étude technologique des pales
d’hélicoptere contenant une breve introduction sur les hélicoptéres et le rotor principal,
englobant aussi les notions de base sur les pales principalement les exigences du choix du
matériau de construction et les avantages obtenus a partir de 1’introduction des composites

dans la fabrication de ces derniers.

L’analyse modale nous a permis de déterminer les fréquences et modes propres, leur
nombre dépend du nombre de degrés de liberté de la structure, précisant aussi que les modes
propres trouvés dans le cas statique sont imaginaires, mais dans le cas de I’excitation de la
structure a une des fréquences associées a ces modes on obtiendra la combinaison du mode

actuel qui sera dominant, avec les modes précedents.

Dans le but de voir I’influence des composites sur notre structure, nous avons effectué en
premier lieu une comparaison entre les fréquences et modes propres de la pale pour différents
matériaux, dont le résultat était une raideur supérieure pour le matériau isotrope, par la suite,
on a varié les angles d’orientations des fibres entre (0°, £45°, 90°), ceci nous a permis
d’aboutir a des fréquences de battement (flexion) supérieures dans le cas de I’utilisation de
I’angle 90° ( augmentation de la raideur en flexion), et I’augmentation de la fréquence en
torsion dans le cas des angles +45° (I’augmentation de la raideur en torsion), vu que le
mouvement de torsion est indésirable dans les cas des pales en rotation, le choix des

composites stratifiés avec orientations (0°, +45°) donnent de meilleures solutions.
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Comme perspectives, nous proposons les points suivants :

+ Faire une analyse harmonique et une étude dynamique permettant de voir I’influence
des forces appliquées sur la pale en composites (forces aérodynamiques, forces
inertielles et la force centrifuge) ;

+ Effectuer une analyse modale expérimentale d’un cas réel de pale d’hélicoptére, pour
pouvoir valider les résultats numériques ;

+ Effectuer une analyse vibratoire d’un rotor d’hélicoptére contenant plus de deux pales
en composites dans le but de déterminer les fréquences et les modes propres du
systéme entier, puis, voir I’influence des charges vibratoires existant au niveau des
pales sur le rotor, car ces charges sont transmises a partir des pales a travers le moyeu

rotor vers le fuselage de 1’hélicoptere.
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ANNEXE A: PARAMETRES DES MATERIAUX ORTHOTROPES

PAR RAPPORT A IAXE DE REFERENCE

Dans le cas de stratifié avec différents angles d’orientations, les propriétés indiquées

dans le tableau II1.2 sont données par rapport aux axes principaux (1, 2, 3) ou (L, T, T°), leurs

calculs par rapport a I’axe de référence (X, y, z) du stratifié entier est effectué par les formules

suivantes [6], [8]:
i — i 4 l : 4 1 _ oIt 2/ 1 2
7 =5 (cos )" + - (sin0)* + (- — 2%7) (cos 6)’(sin 0)

1

1 _ 1. 4 1 4, (1L _sur 20 i 2
—EL(sme) +ET(cos0) +( ZEL)(cose) (sin 0)

Ey Grr
1_1
E; Er
1 ur _ 2(ci 2, 1 4 : 4
= 2 (EL +—+4= 5, T) (cos 0)“(sin@)* + o ((cos 8)* + (sin B)%)
L = L (s5in8)? + - (cos 6)?
Gxz GTT Gy
L = 1 (cos)? +— (sm 0)?
Gyz Grpt
orr 4 4 1 1 2 . 2
Oxy = EX( ((cos 0)* + (sin 0)*) — (— i G_LT) (cos 8)“(sin 8)*)

Uxz = EX( (cos 0)% — DT:’ (sin 8)?%)

Uyz—EY( (sme)z DTT'(COSO)Z)
T

1)

)

@)

(4)

(%)

(6)

(7)

(8)

9)

Le tableau ci-dessous représente les valeurs des paramétres calculés a partir des

formules (1 a 9), pour les angles (0°, 45° et 90°), dans le cas des matériaux composites :

Verre-Epoxy, Carbone-Epoxy et Bore-Epoxy :
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Tableau a : Paramétres des matériaux orthotropes par rapport a 1’axe de référence

Paramatres Verre - Epoxy Carbone - Epoxy
0° 45° 90° | 0° 45° 90°

Ex (GPa) 46 | 12,44 | 10 159 | 14,18 14
Ey (GPa) 10 | 12,44 | 46 | 14 | 14,18 | 159
Ez (GPa) 10 10 10 14 14 14
Gxy (GPa) 4,7 7,42 4,7 48 | 12,23 | 48
Gxz (GPa) 4,7 4,32 4 48 | 4,54 4,3
Gyz (GPa) 4 4,32 4,7 43 | 4,54 4,8
Uxy 03 | 032 | 007|032 047 | 0,03
Uxz 0,13 | 0,098 | 0,13 | 0,14 | 0,077 | 0,14
vz 0,13 | 0,12 0,3 | 0,14 | 0,085 | 0,32
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