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Introduction

Introduction

Le probleme majeur des structures volantes est le poids qui englobe le poids
de la structure du carburant et le poids du groupe propulseur .Ce facteur doit
étre minimisé d'une manieére cohérente afin de garder les performances et la
résistance de la structure aux efforts aérodynamiques qui sont générés par le
déplacement de I'engin dans l'air.

Dans notre travail nous avons réalisé une étude aérodynamique et de structure
sur une aile qui est la surface portante qui génere la majeure partie de la
portance. Sa forme joue un role tres important dans la diminution de la trainée et
Paugmentation de la force portante. La premiere partie de ce travail est
consacrée a la construction de l'aile avec le logiciel de construction mécanique
SOILDWORKS en trois dimensions, l'aile est constituée de deux parties; la
partie extérieure est seulement utilisée dans 1'étude des performances
aérodynamiques et la partie intérieure est consacrée a I'étude du
dimensionnement des longerons, des nervures, des lisses et du revétement qui
constituent l'ossature de laile.

Dans la seconde partie , la géométrie est préparée et maillée avec ICEMCFD
qui un logiciel de génération maillage , qui nous permet de discrétiser notre
géométrie d'une maniere adaptée afin d’avoir des résultats proches de la réalité
en faisant un raffinage de maillage dans les zones a fort gradient de température,
de pression et de vitesses.....

La troisieme partie est une simulation sur FLUENT dans le but de la
détermination des forces et des moments aérodynamiques, sachant que dans
notre étude nous avons pris un modele non visqueux .Cette partie est cruciale

car les résultats obtenues sont appliqués dans le dimensionnement de l'ossature
de T'aile.

La derniere partie est consacrée a Dapplication des charges pour la

détermination de la distribution des contraintes afin de localiser les sections
critiques pour les renforcer avant la construction du modéle, le matériau utilisé
dans ce dernier est I'alliage d’aluminium série 2024 .Le logiciel utilisé dans cette
partie est PATRAN afin de préparer la géométrie pour aboutir au modeéle
simplifié en éléments finis, et le solveur NASTRAN pour la détermination de la
solution voulue qui sont les contraintes et les déplacements .
Ce travail est présent dans ce manuscrit en commencgant par une introduction
suivie de rappel sur 'aérodynamique et la structure des ailes .une description des
outils utilisée .enfin avant la conclusion, les résultats trouvés sont décrit et
commentes aux chapitre trois et quatre.



Chapitre I

(Généralités sur les ailes



Chapitre I Généralités

I- Introduction :

L'aile portante d'envergure finie est un élément trés important, on
I'utilise dans le domaine aérospatial (aile d'avion, pales d'hélicoptere, ailes
d'une navette spatial).En construction navale (pales d'hélices de bateaux,
gouvernails, bateau a ailes portantes).

En construction mécanique (aérogénérateur : pale des turbine a vent),
pour produire la force portante, les ailes ont une forme spéciale et elles sont
profilées, ce qui contribue en méme temps a la diminution du frottement avec
le fluide, c'est-a-dire a la réduction de la trainée.

Dans ce chapitre, on donne les différentes définitions concernent
l'aérodynamique de l'aile (Efforts, moments, pressions,...) et l'architecture de
I'aile (longerons, nervures, revétement,...).

On présente les différents types des voilures et leurs domaines d'utilisations.

I-1 Définition d'une aile

L'aile portante d'envergure finie est 1'élément qui crée la force de
sustentation, c'est a dire une force verticale permettant d'équilibrer le poids de
I'avion. Cette force est due a la différence de pression qui s'établit entre les deux
cotés de l'aile. (Une surpression sous l'aile, a l'intrados, et surtout une forte
dépression au dessus a l'extrados).

[

Zone laminaire \

/ Zone de dépression
\ i

Zone de transition
Laminaire/turbulent

o
po—

Zone turbulente

Vent Relatif ' E
_— \

Zone de surpression

Figure I-1: Principe de la création de portance par une aile




Chapitre I Généralités

Pour remplir cette fonction, il y a deux possibilités :

- Soit déplacer un grand volume d'air a petite vitesse : c'est le principe de
I'aile battante qui est le mode de vol des oiseaux et des insectes, qui a été
la premiere approche suivie en aéronautique et qui redevient d'actualité
ces derniere années pour des applications au vol de drones miniatures en
espace clos.

- Soit déplacer un petit volume d'air a grande vitesse : c'est le principe de
l'aile fixe, qui est le principe de vol de tous les avions.

I -2 Caractéristiques aérodynamiques d'une aile :

Pour 1'étude des caractéristiques de 1'écoulement de 1'air autour des ailes on
peut servir de 1l'écoulement plan autour du profil de l'aile, donc en deux
dimensions.

Nous allons tout d'abord donner les principales définitions utiles par la suite,
pour les profils Deux dimensions et pour les ailes trois deux dimensions.

I-2-1 Profil 2D :

Dans cette figure, les propriétés d’'un profil sont illustrées comme suit:

z (x) ligne de cambrure moyenne

e
bord d'attaque e
h‘-._._}

N
......... p > bord de fuite X
u % c

v

Figure I -2 : Profil d'aile
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On définit pour un profil les propriétés suivantes :

C: La corde
E : L'épaisseur
Z(x): La ligne de cambrure moyenne ou squelette

I-2-2 Aile 3D :

y A Ct
 —
c(y)
>
U cos a < b R
—_————— »
IS X

Figure I -3 : aile 3D

On définit pour une aile :
B : L’envergure
C: : La corde en pied
Ct: La corde en bout d'aile
S : La surface de l'aile.

I -2-3 Définition des forces et moments :
I-2-3.1 Portance, trainée
Ces notions sont des grandeurs trés importantes. Elles modélisent sous forme

de vecteur les différentes forces exercées sur le profil.

La portance :

C'est la force, due a la surpression - dépression, exercée sur le profil lors de son
vol, qui est orientée perpendiculairement a l'axe du vent relatif. C'est cette
composante de la résultante aérodynamique qui maintient I'avion en 1'air.

De formule:

L =2 pSV2(; (1-1)




Chapitre I Généralités

L: Force de portance

p: Masse volumique du fluide (air a température et pression normales
: 1.293 kg/m3)

S: Surface de la vue en plan de l'aile en m?2

V: Vitesse relative en m/s

Cr : Coefficient de portance.

La trainée :
C'est la force exercée par le vent relatif sur le profil. Elle au méme axe que le

vent relatif la trainée est donc un obstacle a la vitesse de l'aile car elle le
ralentit. La trainée est une source de pertes de performances aérodynamiques.
De formule

D_l

= pSV2Cy4 (1-2)

Cd : Coefficient de trainée.

De plus la pression a l'intrados est beaucoup plus importante qu'a l'extrados. En
conséquence l'air n'a qu'une envie : passer de l'intrados a l'extrados, pour
combler le vide (la nature a horreur du vide). Le passage de l'air du dessous
vers le dessus de 1'aile crée 'une déviation des filets d'air, vers l'extérieur d'aile
pour l'intrados, et vers l'intérieur pour l'extrados se crée des tourbillons : encore
du freinage et de 1'énergie perdue (la trainée induite).

Différents points d'application des efforts aérodynamique :

A4

Figure I-4 : Efforts et moment aérodynamiques
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On définit les efforts aérodynamiques suivants
A : la force axiale
N : la force normale
D : la trainée
L : la portance
MBA : le moment de tangage de bord d'attaque.

La portance et la trainée peuvent étre déterminées a partir des forces axiale et
normale connaissant 1'angle d'incidence du profil.

L = Ncos(a) — A sin(a) (I-3)

D = Nsin(a) — Acos(a) (1-4)

I -2-3.2 Moment quart de corde :

On définit le moment quart de corde d'un profil comme le moment résultant des

efforts aérodynamiques appliquésa X = C/4 :

Mg, = L + M, /4 = XepL (1-5)

Remarque : pour un profil mince symétrique, le centre de pression est situé
au quart de corde.

I -2-3.3 Forces et moments appliqués a un profil 2D :

Dans le cas d'un profil 2D, ou d'une aile d'envergure infinie, on définit les forces
et moments par unité d'envergure (b = 1 m), et on note les forces et moments
correspondants.

On définit P(s) la distribution surfacique de pression et 7T(s) la distribution
surfacique de frottement par contrainte de cisaillement visqueux, sur l'intrados
(indice 1) et 1'extrados (Indice e) du profil.
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La figure suivante montre la Distribution d'efforts surfaciques :

A4

Ive)

Figure I-5: Distribution d'efforts surfaciques

Examinons les efforts appliqués sur un élément de profil, situé sur le coté
extrados puis coté intrados la figure suivante nous montre l'effort surfacique des
deux cotés du profil.

Y

pi(s)

Figure I-6 : Efforts surfaciques cété intrados et coté extrados

Les équations qui suivent sont celles des forces axiales et radiales sur élément
surfacique sur l'intrados et 'extrados.

Sur l'extrados, pour un élément dSe. :
dN, = —P, cos @ dS, + 1, sin@ dsS, (1-6)

dA, = P, sin@ dS, + t,cos 0 dS, (1-7)
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Sur l'intrados, pour un élément dS;:
dN; = P; cos@ dS; + t; sin@ dS; (1-8)
dA; = —P; sin@ dS; + t; cos 0 dS; (1-9)

Les forces normales et axiales totales par unité d'envergure s'obtiennent en
intégrant les forces élémentaires du coté extrados et intrados entre le bord
d'attaque et le bord de fuite :

N’=f::(—Pe cosO + te sinO)dse +flfAF(Pi cos © + tisin ©)dsi (I—10)

A'=f::(—Pe sin® + te cosO)dse +f::(—Pi sin © + ticos 0)dsi (I-l 1)

On déduit la portance et trainée
L' = N cos(a) — A sin(a) (I-12)

D' = N'sin(a) — A cos(a) (I-13)

S1 'on décompose les forces normale et axiale en une partie provenant de la
distribution de pression et une partie provenant de la distribution de frottement :

N =N'+N; (1-14)
A=A +A; (1-15)
Décomposition similaire de la trainée :

D'=Dp + D, (1-16)

!
Dp : est 1a trainée de pression

D, : est la trainée de frottement
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De méme que pour les efforts, on peut calculer le moment de tangage au bord
d'attaque :

- sur l'extrados, pour un élément dse:

dMpg,, = (Pe cos® — 1e sin®)xds, + (Pesin® — te sin®)zds, (1-17)
- sur l'intrados, pour un élément ds; :
dMpy,; = (Pi cos® — tisin®)xds; + (Pisin® — i sin®)zds; (I-18)

Le moment résultant des efforts appliqués au profit, calculé au bord d'attaque est
alors :

dMy, = f::[(Pe cosO — te sinO)x +f::(Pe sin© — tesin 0)z]ds,
BF . . BF .. ..
+fBA [(—Pisin® + TicosO)x +fBA (—Pisin© + tisin©)z]ds; (I-19)

I -2-3.4 Efforts aérodynamiques et moments 3D:

b i tangage

v\\rnO\rnent M

force latérale Y

trainée X

moment N

roulis
X

por tance Z

Z

Figure I-7 : Moments aérodynamiques 3D
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Dans l'espace, on définit les efforts aérodynamiques et les moments suivants :

D : latrailnée
L : laportance
T : ladérive

Mr: le moment de roulis
MT: le moment de tangage
M : le moment de lacet

Dans le cas 2D, il ne reste, comme nous l'avons vu précédemment,
que deux forces (trainée et portance) et un moment (moment de
tangage). Ce moment pourra étre appliqué, par exemple, au bord

d'attaque du profil.

I -2-4 Coefficients aérodynamiques:

Les différents coefficients aérodynamiques sont définis a partir de la pression

dynamique
I -2-4-1 Coefficients d'une aile :
Pour une aile 3D, on définit les coefficients par rapport a la surface de l'aile

le coefficient d'effort axial :

le coefficient d'effort normal:

le coefficient de portance :

le coefficient de trainée :

le coefficient de moment :

e A
A Q.S
Cn=
YT QLS
S
"7 Qs
Cp= 2
P Q.S

_ Mpq

CM,BA—QOOS

10
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I -2-4.2 Coefficients de pression et de frottement :

- le coefficient de pression

P(s)-P,,
Co(s) = 0P (1-25)
Qx
- le coefficient de frottement
T(s)
Cr = 1-26
Qo ( )

Contrairement aux coefficients d'effort et de moment, qui sont globaux, ces deux
coefficients sont locaux et sont fonction de la position sur le profil.

I -2-4.3 Finesse d'un profil ou d'une aile :

La finesse f d'un profil ou d'une aile est le rapport entre le coefficient de portance

et le coefficient de trainée :

C L

F= 2=2 (1-27)

Cq D
La finesse est fonction de la forme du profil ou de I'aile, mais également de 1'angle
d'incidence. Pour une aile d'avion, elle est de l'ordre de 25 et atteint 50 pour une
aile de planeur. La finesse f correspond aussi au rapport entre la distance
parcourue horizontalement et la distance parcourue verticalement pour un vol
plané sans vent extérieur.

I -2-4-4 Centre de pression :

Le centre de pression d'un profil est le point autour duquel le moment résultant
des efforts aérodynamiques appliqués au profil est nul :

=0 (1-28)

Par rapport au moment des efforts calculé au bord d'attaque du profil, la position
du centre de pression est donnée par la relation :

Xep = (1-29)

Pour de faibles angles d'incidence, sin a = 0 et cos a =1 donc N'= L'

11
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Remarque : la position du centre de pression dépend de I'angle d'incidence du
profil.

I -2-4.5 Centre aérodynamique :

Le centre aérodynamique d'un profil est le point du profil pour lequel le moment
est indépendant de 1'angle d'incidence :

M’ca (a) = cst (I-30)

I-3 Caractéristiques géométriques d'une aile :

Les caractéristiques géométriques importantes d'une aile d'avion sont sa forme
en plan et son profil aérodynamique, d'apres leur formes en plan, on peut répartir
les ailes d'avion en plusieurs catégories : rectangulaire, elliptique, trapézoidale
(employées en régime subsonique) Triangulaire (ou Delta), gothique ou double
gothique (employées en régime supersonique et hypersonique).

De plus, on tien compte de la surface S, de sa projection dans le plan et de son
envergure b qui représente la distance entre les extrémités de l'aile.

Le parametre géométrique le plus important pour caractériser une aile est son
allongement, il s'agit du carrée de l'envergure b et de la projection de la surface
de l'aile S.

I-3-1 Les types de voilures (selon leurs formes dans le plan):

e Voilure rectangulaire

Aile rectangulaire

mpennage arriere

Figure I-8 : aile rectangulaire

12
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Ce type de voilure est, de toute évidence, le modele le plus simple de voilure.

Il est tres facile a produire. Malheureusement, il induit beaucoup de trainée.
Mais ce type de voilure a l'avantage de décrocher progressivement a partir de
I'emplanture.

Ce type de voilure est rencontré sur les avions de voltige et des avions de la
Seconde guerre mondiale, mais aussi sur les avions monoplans, biplans et
triplans de la Premiéere guerre mondiale.

e voilure elliptique

Aale elliptique

>

Empennage arnére

-Figure I-9 : aile elliptique

Avantage:
+ Excellente finesse en subsonique
* Profil mince

Inconvénients:

* Complexité de la structure

* Décrochage aérodynamique violent

* Faible gain par rapport aux ailes trapézoidales

13
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e Aile trapézoidale

» Voilure en fléche positive

Ajle trapézoidale
en « fléeche »

Empennage arriére

Figure 1-10 : voilure en fleche

Quand on parle de fleche, on parle implicitement d'angle. L'angle de fleche est
I'angle entre 1'aile de 1'avion et une ligne imaginaire perpendiculaire au fuselage
de l'avion.

Avantages:
- Trainée moindre a Mach 0,7 — 0,8

- Régime haut subsonique / supersonique
- Inconvénients:

- Phénomeéne aéro-élastique

- Performances a basse vitesse

» Voilure a fleche négative

: h Empennage avant

Ajile trapézoidale
en fléche inversee

Figure I-11 : voilure a fleche négative (inversée)

14
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Aussi appelé FSW (Forward Sweep Wing en anglais), cette configuration est
relativement rare, peu d'appareils utilisent la fleche inversée. Ce type de voilure
augmente la maniabilité par rapport a une aile en fleche classique de surface
alaire analogue. Cette aile est optimisée pour les vitesses transsoniques. Elle
permet d'augmenter le rayon d'action de l'appareil et de diminuer la distance de
décollage et d'atterrissage. De méme, elle diminue un peu la signature radar de
I'appareil.

Mais le gros inconvénient d'une telle voilure est sa grande instabilité. Pour avoir
une telle voilure, 1l faut disposer de commandes de vol dernier cri, beaucoup plus
performantes que les CDVE actuelles, engendrant un probléeme de coat financier.

e Voilure Delta

Auale DELTA

Figure I-12: voilure Delta

Ayant une surface alaire plus importante, la charge alaire (charge par m2 de
voilure) est donc moins importante. En configuration lisse (sans armement)
I'avion peut faire des évolutions plus serrées car meilleure répartition des efforts
sur les ailes. De méme, l'aile delta décale le centre de gravité de 1'avion vers
I'arriere, augmentant la distance avec le foyer de 1'avion. Or, c'est cette distance
qui détermine la stabilité de l'appareil. Plus elle est grande, plus l'avion est
instable. Ainsi, une aile delta est plus instable qu'une aile en fleche permettant
donc d'avoir une excellente maniabilité.

La surface portante est elle aussi plus importante, permettant de repousser les
limites des domaines de vol. En particulier, la vitesse de décrochage est plus
faible sur les avions delta que sur les avions a fleche de la méme génération.

15
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e Aile gothique

Aale Gothigue

Figure I-13: voilure gothique

Avantages:
* Vortex hypersustentateur
* Performances a basse vitesse

Inconvénients:

+ Complexité de la structure
+ Forte trainée induite

* Trainée des élevons

I-3-2 Architecture de l'aile
Généralement l'aile est constituer par :

- Les longerons
- Les nervures
- Le revétement

16
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La figure suivante montre 'architecture de l'aile :

Smmon Exirados

Bord d'attaque
Nesvure —
Nervure d'e;:plmrmre Raidisse;r wvegtical

Figure I-14: Architecture de l'aile

I-3-2.1 Longerons

Le longeron est Moyens de tenir les efforts verticaux ou horizontaux provocant un
cisaillement. Il peut étre réalisé par :

» une ame ou revétement travaillant (cas des longerons et fuselages coques)

Figure I-15: longerons coque

L'ame, pour travailler correctement sans plissement, est maillée par des
raidisseurs placés souvent en face des nervures pour un longeron d'aile.

Une structure triangulée (cas des fuselages dits treillis)

17



Chapitre I Généralités

La figure suivante montre les longerons triangulée :

Figure I-16: longerons triangulée

Le principe est identique a celui des fuselages tubulaires métalliques Deux
principes sont couramment utilisés :
- longeron encaissant uniquement la flexion
- longeron encaissant la flexion et la torsion
» Uniquement la flexion
Vue de profil

- Semelle- Vue de profil
K \J

Far usinage

Ames Epaisseur variable des semelles
Far collage

Figure I-17 : longerons en flexion

La largeur est souvent conservée constante pour faciliter la fabrication et
montage des nervures. La semelle supérieure a une section plus importante que
la semelle inférieure car le bois n'aime pas la compression.

18
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> Flexion et Torsion

Vue en plan

Vue en plan

1_,—\—____———_———J

Epaisseur constante des semellas

Figure I-18: longerons en torsion

L'épaisseur des semelles est constante. Les ames et revétement forment le
caisson de torsion.

I-3-2.2 Nervures

Les nervures sont les éléments qui donnent la forme de 1'aile et renforcent le
revétement Elles prennent la forme du profil utilisée pour construire l'aile.
Pour leur réalisation plusieurs principes sont en concurrence :

Baguette

"Riagonale sh conle-plague -

Figure 1-19: nervure triangulée
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Ce procédé donne sensiblement une égale résistance en vol normal et inversé.
Fabrication plus rapide, mais le sens des diagonales est privilégié pour travailler

en traction.

Figure I-20: nervure coque

Solution simple sans diagonale, mais plus lourde. Valable pour les petites

nervures.

1-3-2.3 Ensemble voilure

Deux principes :
» Ailes d'une seule piece

Y Attaches woilurafuselage

Figure I-21: aile d’une seule piece
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> Demi -voilure

Attaches vollurefuselags

Figure I-22: demi-voilure

o Cette solution impose une mise en forme du longeron en accord avec le

profil.
Le revétement de voilure assure le réle de gousset et transmet les charges

sur les faces inférieure et supérieure du longeron.

I-4 Calcul De distribution de charge:

Reference (Axe Elastigue)

I

0.15c

D6Se

Figure 1-23: une station avec l'axe élastique
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I-4-1 Calcul de la distribution de L et M. et intégration le long de ’axe de
référence:

Une fois que la distribution de la portance et le moment aérodynamique le long
de 'envergure sont connue. Il faut intégrer cette distribution pour déterminer la
distribution de l'effort tranchant due a portance.

Figure 1-24: la distribution de l'effort tranchant due a portance
» Les équations a utiliser sont:

a) L’effort tranchant d a la portance est :

V(b) - V() = - [} L) dy (I-31)

b) L’effort tranchant di au poids de la structure et du carburant :
y2
Va=Vi=-J, w(y) dy (1-32)
¢) La distribution du moment fléchissant :

2
M; -M, =-— ;’1 V(y)dy (1-33)

d) Distribution de la torsion :

22
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Cette distribution est simple a calculer. Cette torsion est générée par le bilan du
moment aérodynamique + le moment par rapport a 'axe élastique de la portance,
le poids de la structure et le poids du carburant.

T = V(Xeias — Xcc) (1'34)

N.B. Il ne faut pas confondre entre ce moment fléchissant et le moment

aérodynamique :

i) Le moment aérodynamique + les moments générés par la portance,
le poids de la structure et le poids du carburant par rapport a 'axe
¢élastique (repere de structure) génere de la torsion dans la boite de
laile (Wing Box).

i) Le moment fléchissant est la conséquence de la distribution de
leffort tranchant le long de 'envergure.

e) Calcul de ces distributions a l'intersection de la nervure avec l'axe
élastique.

I-4-2 Procédure de calcul des charges discrétisés pour appliquer
au modéele d’élément finis a chaque nervure.

Figure 1-25 : les charges entre les nervures
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I-4-2.1 Déterminer ’Effort Tranchant discrétisé entre les nervures.

VrsitVrsi+1)
Vppi = 2 (1-35)

Vr si: Effort Tranchant théorique a la station I
Vp pi: Effort Tranchant Discrétisé a la baie i

I-4-2.2 Déterminer la force appliquée a chaque nervure :

Fasi+1) = Vpei = Vpp(i+1) (1-36)
Fasi+1) : Force appliques a la station i+1

I-4-2.3 Calcul de la torsion :

Comme pour l'effort tranchant on doit calculer la torsion appliquée a chaque
station au niveau des nervures.

Trsi+Trsg+1)
Togi = > (1-37)

Tasi+1) = Tpei — Tpi+1) (1-38)
I-4-2.4 Correction du moment fléchissant :

Le moment fléchissant est une conséquence du cisaillement. Donc, il faut corriger
ce moment pour coincider le moment a chaque nervure par I’équation suivante :

Masi = Mrsi — (Mrsainy + Vo {Saen) + S} (1-39)

S(i+1): Coordonne de la station I+1
(M T,5(i+1): Moment fléchissant Théorique a la station i+1

M ASi: Moment correctif appliqué a la station 1
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I-4-3 Dimensionnement et Indice de Charge :

On peut avoir une idée sur les charges internes sans passer par les éléments
finis. Cette étape peut étre tres utile car elle donne un ordre de grandeur des
dimensions des différentes composantes de l'aile comme les revétements, les
lisses et les longerons (ame et semelles).

On utilisera ces valeurs pour démarrer les itérations, mais par la suite c’est avec
Poutil des Eléments finis qu’on pourra avoir les charges internes plus
représentatif et plus précis.

Une boite de l'aile est représente comme suit :

/pa:r Cap Thin /tr‘jnger

Spar Web

Figure I-29 : une boite de laile
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L’équilibre des forces :

A) L’effort Tranchant
L’effort tranchant sera repris par I’ame des longerons

Figure I-30 : L’effort tranchant sera repris par ’ame des longerons

B) Torsion.
Puisque la boite de I'aile est une cellule ferme, la torsion sera

réagit par le cisaillement de cette cellule.

C — [

Figure I-31 : torsion de l'aile

£
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C) Moment fléchissant

Figure I-32 : moment fléchissant

Pour ce qui est du moment fléchissant, on supposera que les lisses et les semelles
des longerons réagiront ce moment.

I-4-3 .1 Détermination des indices de charges de ’ame des longerons.

Donc 'ame des longerons réagiront le I'effort tranchant et la torsion. Ce

cisaillement sera comme suit.

L’indice de charges de 'ame des longerons avant est :

Ly*V T
LI = + = I-40
r/s = Qut Qs Hy(L1+L2) = (Hi+H2)(L1+L2) ( )
L’indice de charges de 'ame des longerons Arriéere est :
Lq*V T
Llg/s=Qu+Qr=—— (I-41)

Hz(L1+Lz) = (Hq+Hz)(L1+L2)
I-4-3.2 Détermination des indices de charge des revétements supérieurs
et inférieurs

T
(H1+H2)(L1+L2)

(I-42)

LIrevétement = QT =

27



Chapitre I Généralités

I-4-3 .3: Détermination des indices de charge des lisses et Semelles des
Longerons.

2M A
Llgyg = x =t
€  (Hi+H2)  Agot

(I-43)

M : est le moment fléchissant a la station ou on veut évaluer les aires des
lisses et semelles de longerons.

Astrg

: est le rapport des aires de chaque lisse/Semelle par rapport au l'aire
tot

total qui réagira le moment fléchissant.

Il faut cependant considére A;,; de la partie supérieure quand on veut estimer
les charges sur les lisses et semelles supérieures et vis versa avec les lisses et
semelle inférieures.

Une fois les charges internes sont estimes. On dimensionnera les différentes
composantes selon les permissibles des matériaux choisis.

1) Revétement supérieur sera vérifié contre la stabilité
2) Revétement Inférieur sera vérifié contre la fatigue

28



Chapitre 11

Description des outils utilisés



Chapitre 11 Description des outils

II-1 Intéret de la simulation :

La simulation permet d'une part de comprendre les phénomeénes internes en
accédant aux mécanismes internes qui les régissent et d'autre part d'appliquer
les connaissances des structures dans des nouvelles configurations. La simulation
est un outil qui non seulement remplace des expériences qui seraient lentes et
fatigantes au banc d'essai mais encore élargit le champ d'action du constructeur
en découplant des variables qui sont indissolublement liées dans les structures.

II-2 CAO :

C.A.O. est I'acronyme de Conception Assistée par Ordinateur. C'est un ensemble
de logiciels et de techniques permettant de concevoir et de réaliser des outils et
des produits manufacturables. Cette technique est I'équivalent informatique de la
table a dessin de l'ingénieur ou de l'architecte. Elle permet de prendre en compte
automatiquement un grand nombre de contraintes (résistance des matériaux,
capacité d'assemblage, fabrication etc.) pendant la phase de conception d'un
ensemble. Les logiciels correspondants sont utilisés pour une ou plusieurs phases
du développement.

Ces logiciels permettent par exemple de créer des piéces mécaniques, d'en
préparer la fabrication, de les assembler et de simuler leur comportement. Ils
permettent également la conception de batiments puis d'en tirer les plans
facilement ou de créer une maquette numérique en trois dimensions. Ces
maquettes numériques résultent de I'assemblage d'un nombre tres importants de
pieces élémentaires, liées entre elles par des contraintes spatiales ou mécaniques.
En partant d'une modélisation en 3D solide (ou volumique), ces logiciels
permettent de réaliser une mise en plan souvent appelée 2D. C'est sur cette mise
en plan que vont apparaitre toutes les informations telles que cotation, état de
surface, tolérancement géométrique, spécification, etc.

La CAO permet aussi de concevoir des systéemes dont la complexité dépasse la
capacité de l'étre humain comme par exemple en micro-électronique. En effet la
miniaturisation (composants dont la taille est de l'ordre du micrometre) et le
nombre toujours plus important de composant intégrés a une méme puce rendent
1impossible la conception de tels systéemes sans 'aide de la CAO.

La CAO décolla dans les années 75-90, lorsque le cott de mise en place d'un poste
se rapprocha du colGt annuel d'un dessinateur. La mise en place fut un peu
pénible au début en raison d'une nécessité de reprendre les plans existants.
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On s'apercgu a cette occasion que statistiquement pres de 10% des cotations sur
les plans existants étaient inexactes, que des références de plans existaient en
double, qu'une référence unique pouvait correspondre a plusieurs plans
légerement différents, etc. Au bout du compte, le gain de fiabilité de l'information
se révéla constituer un argument supplémentaire important décidant a
généraliser la CAO.

La C.A.O est appliquée dans le domaine de la Mécanique des matériaux, des
structures et fiabilité. L'objectif de la recherche est la modélisation pour la
simulation numérique et expérimentale du comportement des matériaux et des
structures en vue de la conception optimale d'un produit industriel.

Exemple: un organe de machine, une structure. Les activités de recherche
correspondantes mettent en ceuvre les techniques de calculs de structures
notamment par éléments finis, 'analyse du comportement des matériaux
nouveaux, la méthodologie de conception par la fiabilité en mécanique, la
validation expérimentale.

Les actions dans ce domaine sont :
» Caractérisation des matériaux (Approches micromécaniques et controle
non destructif par ultrasons)
= Qutils d'aide a la conception (calcul des structures par éléments finis)
v' Validations expérimentales (mesures sans contact : corrélation
d'images, interférométrie Speckle, infrarouge....)
v Fiabilité en mécanique (fatigue, approches probabilistes)

II-3 Présentation de SOLIDWORKS

Créé en 1993 par 1'éditeur américain éponyme, SOLIDWORKS a été acheté le 24
juin 1997 par la société Dassault Systemes. Parmi les plus grandes entreprises
utilisant SOLIDWORKS, on peut citer Michelin, Patek Philippe, Mega Bloks,
Axiome, ME2C, SACMO, le Boulch Robert Renaud.

SOLIDWORKS est un modeleur 3D utilisant la conception paramétrique.
I1 génere 3 types de fichiers relatifs a trois concepts de base : la piece,
I'assemblage et la mise en plan. Ces fichiers sont en relation. Toute modification
a quelque niveau que ce soit est répercutée vers tous les fichiers concernés.

Un dossier complet contenant I'ensemble des relatifs a un méme systeme
constitue une maquette numérique. De nombreux logiciels viennent compléter

I'éditeur SOLIDWORKS.
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Des utilitaires orientés métiers (tolerie, bois, BTP...), mais aussi des applications
de simulation mécanique ou d'image de synthese travaillent a partir des
éléments de la maquette virtuelle.

II-3-1 Les piéces:

La piece est 1'objet 3D monobloc. La modélisation d'une telle entité dépendra de
la culture de l'utilisateur. Comme de nombreux logiciels conviviaux,
SOLIDWORKS permet d'aboutir a un méme résultat apparent par des voies
souvent différentes. C'est lors de la retouche de ces fichiers ou de leur
exploitation qu'on appréciera la bonne méthode.

Une piece est la réunion d'un ensemble de fonctions volumiques avec des
relations d'antériorité, des géométriques, des relations booléennes (ajout
retrait)... Cette organisation est rappelée sur l'arbre de construction. Chaque
ligne est associée a une fonction qu'on peut renommer a sa guise.
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Figure II-1 : Interface de SOLIDWORKS

Parmi les fonctions génératrices on trouve:

L’extrusion : déplacement d'une section droite dans une direction
perpendiculaire a la section. La section est définie dans une esquisse (qui
apparait alors dans l'arbre de création comme élément générateur de la fonction).
Cette esquisse contient l'ensemble des spécifications géométriques (cotation)
nécessaires a la complete définition de la section. Cet ensemble de cotes auquel il
faut ajouter la (ou les) longueur d'extrusion constitue l'ensemble des parameétres
de la fonction; il est possible de les modifier une fois la fonction validée.
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La révolution : déplacement d'une section droite autour d'un axe, ou extrusion
suivant un cercle ou un arc de cercle.

D'autres fonctions, plutot orientées meétier integrent des notions qu'il serait
fastidieux de modéliser :

Congés : Congé/Arrondi crée une face interne ou externe arrondie sur la piece.
Vous pouvez ajouter des congés a toutes les arétes d'une face, d'un ensemble de
faces sélectionnées, a des arétes sélectionnées ou a des boucles d'arétes.

Coque : T'outil Coque creuse une piece, laisse les faces que vous sélectionnez
ouvertes et crée des fonctions parois minces sur les faces restantes. Si vous ne
sélectionnez aucune face sur le modeéle, vous pouvez transformer une piece
volumique en coque, en créant un modele creux, fermé. Vous avez aussi la
possibilité de créer une coque en utilisant différente épaisseurs.

Des fonctions d'ordre logiciel comme :

La répétition linéaire : La Répétition linéaire apparait lorsque vous répétez
une ou plusieurs fonctions sur une ou deux trajectoires linéaires.

La répétition circulaire : La Répétition circulaire apparait lorsque vous créez
une répétition d'une ou de plusieurs fonctions autour d'un axe.

Les dernieres versions autorisent la réalisation de piéces momentanément
disjointes, ce qui permet de concevoir un objet fonctionnellement, c’est-a-dire en
définissant d'abord les éléments fonctionnels, puis en joignant les différentes
parties par de la matiere (nervures, carter...).

L'édition de familles de pieces est possible en associant a SolidWorks, le tableur
Microsoft Excel: Un tableau devient ainsi éditeur des références (lignes) donnant
la valeur des parameétres variables des fonctions (colonnes) :

- valeur de certaines cotes.

- valeur de certaines propriétés (nombre d'occurrence...).

- état de suppression d'une fonction.

Ainsi, 1l est possible d'obtenir a partir d'un seul fichier de type piece, I'ensemble
des modeles de vis d'assemblage (toutes forme de téte ou dimensions), ou encore
toutes les combinaisons de briques LEGO (1x1, 1x2 etc.).
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Avec tous ces outils, la méthode de conception d'une piece tres proche du métier
du concepteur qui ne soucis plus de savoir ou placer les traits du dessin mais les
formes de la piece. Les possibilités d'éditions sont complétées par un ensemble
d'outils de mesures géométriques. Ainsi il est possible de connaitre le volume de
la piéce, son poids, la position de centre de masse, sa matrice d'inertie, la
surface...

II-3-2 Les assemblages :

Les assemblages sont obtenus par la juxtaposition de pieces. La mise en position
de pieces est définie par un ensemble de contraintes d'assemblage associant, deux
entités respectives par une relation géométrique

Dans une certaine mesure, ces associations de contraintes s'apparentent aux
liaisons mécaniques entre les pieces. Le mécanisme monté, s'il possede encore des
mobilités, peut étre manipulé virtuellement. On peut alors aisément procéder a
des réglages a l'aide des différents outils disponibles (déplacement composants,
détection de collision, mesure des jeux, etc.)

Comme pour les pieces, la gestion de l'ensemble est portée par un arbre de
création qui donne acces a l'arbre de création de chaque piece. Il est d'ailleurs
possible d'assembler des assemblages, donc de former des sous-groupes de pieces.
Cette opération étant préalable ou en cours d'édition.

L'intérét de cet outil, c'est qu'il rend possible la création d'une piece dans
I'assemblage, c’est qu'il propose la méme méthode au concepteur que celle qu'il
appliquait sur la table a dessin : tout concevoir en méme temps. En effet, a part
sur les petits ensembles simples (ou déja définis), il n'est pas raisonnable de
concevoir chaque piece dans son coin pour corriger ensuite, lors de I'assemblage,
les problémes éventuels d'interférence, ou de coincidence. La conception intégrée
lie automatiquement les géométries des pieces entre elles, si bien qu'une
modification sur une, est automatiquement répercutée sur les autres. Alors
I'édition de piece est la conséquence de 1'édition de 1'ensemble.

II-3-3 Les mises en plan:

Les mises en plan concernent a la fois les pieces (dessin de définition) ou les
assemblages (dessin d'ensemble). Pour aboutir a un plan fini d'une piéce on peut
estimer mettre 2 fois moins de temps qu'avec un outil DAO (temps de conception
et exécution du dessin). En effet, en DAO, chaque trait est indépendant, et c'est
au dessinateur de savoir quelles entités graphiques sont concernées par une
modification. Le logiciel 3D ne fait qu'une projection de 1'objet.
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Les modifications éventuelles sont opérées sur l'objet représenté, et ne
concernent pas directement le plan.

Vues : La projection sur plan du modele ne pose aucun probleme. Aujourd'hui il
est tres facile d'obtenir un plan, forcément juste (avec un logiciel de DAO il est
possible d'éditer un plan faux!). Les vues en coupes, les vues partielles,
perspectives, sont exécutées d'un simple clic.

Les seuls problemes encore rencontrés concernent la représentation des filetages
et taraudages dans les assemblages.

De plus, chaque vue peut étre exécutée avec un habillage différent, filaire,
conventionnel ou ombré rendant encore plus accessible la lecture de plans aux
non initiés.

Cotation: La cotation regroupe l'ensemble des spécifications géométriques
définissant la piece. Bien sar, les parametres déclarés des esquisses en font
partie. Ils peuvent étre automatiquement intégrés, de manieére équilibrée, a la
mise en plan. A ce niveau il est encore possible de modifier la piéce en changeant
la valeur des cotes. L'indépendance de ces parametres, se rapproche du principe
dit d'indépendance (cotation GPS). Cependant, la mise en forme définitive de la
cotation demande encore un peu de travail (avec un éditeur DAO ou sur le calque
aussi!).

II-3-4 Fond de plan :

SOLIDWORKS par défaut propose ses propres fonds de plan. Mais il est possible
de les faire soi-méme ; Il existe deux types de fond de plan :

- Le fond de plan statique, ou il faut remplir a la main chacun des champs.
- Le fond de plan dynamique, ou il se remplit automatiquement suivant les
parametres mis dans l'assemblage ou dans la piece.

Des modeles sont proposés (équivalent du .dot de WORD).

I1-3-5 Nomenclature :

Le fichier assemblage contient chacune des pieces qui composent 1'assemblage, on
peut donc sortir de fagon automatique la nomenclature appartenant a la
maquette 3D.

I1-3-6 Les extensions des fichiers :
La simple ouverture d'un fichier dans une version ultérieure le rend inutilisable
pour toutes versions antérieures.
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Vu leur tres faible interopérabilité et le fait que leur contenu soit sauvé sans que
I'on utilise la commande de sauvegarde, ces fichiers SOLIDWORKS ne doivent
pas étre considérés comme des sauvegardes a long terme d'un contenu, mais
comme une simple extension de la mémoire physique ayant la propriété de
rémanence.

Chaque type de fichier posséde une extension qui lui est propre. On retrouve :

.sldprt, pour les fichiers piéce.

.sldasm, pour les fichiers assemblage.

.slddrw, pour les fichiers plans.

.slddrt, pour les fichiers de fond de plan.

Certains formats proposés par le logiciel permettent d'envisager une sauvegarde
a long terme.

II-4 présentation d’ICEM CFD:

ICEM CFD est un logiciel de maillage extrémement utilisé qui permet de
générer des maillages structurés ou non structurés en 2D et en 3D avec
plusieurs types d’éléments tel que des hexaedres ou des tétraedres.

Le succes de ce logiciel provient sans doute de ce qu’il ait été concu
pour offrir un grand controle sur la génération de maillage et qu’il permette
d’exporter son maillage vers un grand nombre de solveurs différents. Il est
utilisé par un grand nombre de sociétés aéronautiques.

Il peut lire des géométries venant des logiciels de CAO classiques :
Autocad, catia, solidworks, etc., ou générer lui-méme ses géométries. ICEM
sauvegarde les maillages soit aux formats des codes classiques de mécanique
des fluides (Fluent, Star CD, ...) et de mécanique du solide (Nastran, Patran,

o).

Par rapport a la concurrence, ICEM est un mailleur trés puissant en
termes de génération de géométries complexes et d’'optimisation de maillage. La
contre partie de cette puissance vient de la complexité de l'outil (il existe de
multiples options) et d'une convivialité perfectible.

En résumé, ICEM est pour la mécanique des fluides un des mailleurs les
plus performants mais il nécessite un investissement en temps conséquent.
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La figure suivante montre I'interface ICEM CFD

7 - =]
& File ¢ Geometry " Meshing € Edit mesh ¢ Dutput .
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@ Open = Mew — Save —| Save as —| Close —] Quit | View | Shen
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ICEM CFD 42
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Data objects:
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max: 531 3812255859375 1 .72712327539601432-006 -25 2805500020517 58

™ Leg Save

Figure I1I-2 : interface ICEM CFD
II-4-1 PRINCIPE DE FONCTIONNEMENT :
ICEM est divisé en 3 parties :

= Je modeleur : DDN
= Dinterface : DDN => Tetin
» Le mailleur: Hexa, Tetra...

» DDN permet de définir la géométrie (points, lignes, surfaces). Son
utilisation est semblable a celle d'un logiciel de CAO.

» DDN => Tetin permet de définir des « familles » de lignes ou de
surfaces qui correspondront aux conditions aux limites. A ces « familles » sont
associées les différents éléments de la géométrie (points courbes, surfaces,
...). DDN => Tetin permet de générer un fichier « *.tin » utilisable
directement par les différents mailleurs. Cet utilitaire sert donc d’'interface
entre CAO et maillage.

La géométrie ainsi créée est maillée dans un des mailleurs d’Icem :
Hexa pour un maillage hexaédrique, Tetra pour un maillage tétraédrique, ...

Le maillage peut alors étre exporté vers un code de calcul.

38



Chapitre 11 Description des outils

I1-4-2 Le maillage :

Un maillage est un ensemble des nceuds qui peuvent étre liés entre eux. En
général on utilise les systéemes de coordonnées cartésiennes pour décrire les
liaisons entre les nceuds.

La technologie d'ICEM CFD développe des outils de génération de maille pour
tous les secteurs d'analyse qui exigent un domaine informatique. Principalement
concentré sur la dynamique des fluides informatique (CFD) engrené la
génération, nos outils peuvent également étre utilisés pour l'analyse par
éléments finis (FEA).

s ICEM CFD est un excellent outil de génération de maillage, pour
une région d'analyse qui nécessite un domaine de calcul.

< 1ICEM CFD mesh generation tools (outils de génération de maillage)

peut générer les types d’éléments suivants:

& [
[
¢ ¢ ®
Nesud bar Triangle Quad
~ ¢ @ @ «
¥ —9 Ve
¢ w P ¢ [
¢ ¢ ¢ ¢ @
Tétraédrique hexaédres prisme pyramide

Figure II-3 : type des éléments de maillage
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I1-4-2 -1 Choix Du Type De Maillage :

1. Maillage structuré (quadra/hexa) :

Il est beaucoup plus facile de le générer en utilisant une géométrie a mono bloc
ou multi bloc.

. Tl

/ _. et \ N \
T~ 8 R YRR
Sy !/ F5C 5 A A
e T a4 b ", \

] ,t' ‘f f— ‘/ b -

1 I | 1

\ ) - \
—X

-

C \ \l |
Ry | 1 l

Figure II-4 : Géométrie mono-bloc

Figure II-5

: Géométrie Multi-bloc
Il présente les avantages suivants :

- Economique en nombre d’éléments, présente un nombre inférieur de maille par
rapport a un maillage non structuré équivalent.

- Réduit les risques d’erreurs numériques car I'’écoulement est aligné avec le
maillage.
Ses inconvénients :

- Difficile a le générer dans le cas d'une géométrie complexe.

- Difficile d’obtenir une bonne qualité de maillage pour certaines géométries
complexes.

2 .Maillage non structuré

Les éléments de ce type de maillage sont générés arbitrairement sans aucune
contrainte quant a leur disposition.

Figure II-6 : Maillage non structuré

40




Chapitre 11 Description des outils

Ses avantages :

- Peut étre généré sur une géométrie complexe tout en gardant une bonne qualité
des éléments.
- Les algorithmes de génération de ce type de maillage (tri/tétra) sont tres
automatisés.

Ses inconvénients :

- Trés gourmand en nombre de mailles comparativement au maillage structuré
- Engendre des erreurs numériques (fausse diffusion) qui peuvent étre plus
1mportante si 'on compare avec le maillage structuré.

3 .Maillage hybride :

Maillage généré par un mélange d’éléments de différents types, triangulaires ou
quadrilatéraux en 2D, tétraédriques, prismatiques, ou pyramidaux en 3D.

Ses avantages :

- Combine entre les avantages du maillage structuré et ceux du maillage non
structuré !

II-4-2 -2 Techniques de Génération du Maillage :

Pratiquement, il n’existe pas de regle précise pour la création d’'un maillage
valable, cependant il existe différentes approches qui permettent d’obtenir une
grille acceptable.

Nous pouvons résumer ces regles ainsi :

- Maintenir une bonne Qualité des éléments.

- Assurer une bonne Résolution dans les régions a fort gradient.

- Assurer un bon Lissage dans les zones de transition entre les parties a maillage
fin et les parties a maillage grossier.

- Minimiser le nombre Total des éléments (temps de calcul raisonnable)

I1-4-2 -3 Qualité d’un Maillage :

La génération dune tres bonne qualité de maillage est essentielle pour
Pobtention d'un résultat de calcul précis, robuste et signifiant.

Une bonne qualité de maillage repose sur les éléments suivants :

- Minimisation des éléments présentant des distorsions (skewness en anglais)

- Une bonne résolution dans les régions présentant un fort gradient (couches
limites, ondes de choc ...etc.)
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Enfin, la qualité de maillage a un sérieux impact sur la convergence, la précision
de la solution et surtout sur le temps de calcul.

1I-4-2 -4Distorsion :

Une bonne qualité de maillage est synonyme d’absence de grandes distorsions
d’éléments

(Bon skewness).

Le facteur de distorsion Fd (skewness) se calcule de deux facons différentes :

1° Calcul basé sur le volume équilatéral :

_ Taille élementoptimal —Taille élementg énéré (II 1)
d Taille

élementoptimal

= za
% 05 ot §
-
- -
B S N .
7 . -~
3 s \ A

-

3 .
o : 1 Elément généré
Certle de referem e - ¥ 2 ‘n"*;—— )
i 2 Ny

Figure 11I-7 : la distorsion

Applicable uniquement pour les éléments triangulaires ou tétraédriques.

2° Calcul basé sur la déviation angulaire :

_ I~ ‘ema —90 90_Om'n
F; = maxi o0 o0 | (I1-2)

Eha s

Figure 11-8 : déviation angulaire

Applicable pour tout type d’élément
Notons que les grandes valeurs du facteur de distorsion induisent des erreurs de
calcul et ralentissent considérablement le processus de convergence.
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Quelques distorsions peuvent étre tolérées si elles sont situées dans des régions a
faible gradient.

Ce tableau illustre la variation de la qualité des éléments de maillage en fonction
de la valeur du coefficient de distorsion Fd :

Fqa 0-0.25 0.25-0.50 | 0.50-0.80 | 0.80-0.95 | 0.95-0.99 | 0.99-1.00
Qualité excellent | bon acceptable | pauvre Tres mauvais
pauvre

Tableau II-1 : variation de la qualité des éléments de maillage

La valeur maximale du skewness tolérée pour un maillage volumique doit étre
inférieure a 0.90. La valeur maximale du skewness tolérée pour un maillage
surfacique structuré ou non, hexaédrique ou tétraédrique doit étre inférieure a
0.75.

11-4-2 -5Nombre total d’éléments :

Un nombre important d’éléments de maillage permet sans doute d’améliorer la
précision des calculs, mais pénalise les ressources informatiques en terme de
mémoire et alourdit le systeme. Par voix de conséquence, un compromis entre
précision et temps de calcul s'impose.

Des techniques existent pour économiser un certain nombre d’éléments :
e Utilisation des maillages non uniformes, en concentrant la bonne qualité
du maillage uniquement dans les zones ou c’est nécessaire.
e Utilisation de la fonction adaptation de maillage pour raffiner uniquement
sur des zones bien précises.
e Utilisation des éléments de maillage hexaédriques dans les zones
adéquates.

II-4-2 -6 Indépendance De La Solution Du Maillage :

Dans une modélisation CFD, la solution doit étre indépendante de la densité du
maillage pour étre sir du réalisme de la solution que donne le solveur apres
convergence.
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La figure suivante montre I'indépendance de la solution du maillage :

4 solution exacte Résultat indépendants
~_ de maillage
rvairow
valeur de 0 - “h XX
la solution N

Densité de maillage

Figure 11I-9 : indépendance de la solution du maillage

Le raffinement du maillage peut se faire aussi sous Fluent et ce en utilisant la
fonction « ADAPT », cette fonction adapte la grille de maillage a I’écoulement en
Iintervenant particulierement sur :

1- Les zones a fort gradient

2- Les zones définissant les frontieres des volumes fluides

3- A l'intérieur de certaines zones

Le but du raffinement du maillage sous un code mailleur ICEM CFD), et de
ladaptation de la grille a la solution sous le solveur (Fluent), est d’obtenir une
solution indépendante de la résolution et de la qualité du maillage, cela revient a
dire que les parametres de la solution deviennent insensibles au bout dun
certain nombre d’éléments.

I1-4-3 Conditions Aux Limites Et Définition De Domaines

Le mailleur ICEM CFD peut générer des maillages que beaucoup de solveurs
peuvent utiliser, ainsi nous devons spécifier le logiciel solveur avec lequel on veut
traiter le fichier maillage. Comme conditions aux limites, on peut imposer un
débit massique a 'entrée de la machine, en utilisant la condition Mass flow Inlet
ou une Velocity inlet. La pression a la sortie en utilisant la condition Pressure
Outlet.

Ensuite, on procede a la définition des domaines de calcul.
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II-5 présentation de Fluent :

Fluent est un code de calculs utilise la méthode des volumes finis, résout
les équations de Navier-Stokes et les équations de la chaleur (couplées ou non)
pour la modélisation d'écoulements (compressibles et incompressibles) et de
transfert de chaleur dans des géométries complexes.

Fluent peut modéliser les phénomeénes suivants:

 Ecoulement dans des géométries 2D ou 3D en utilisant des
maillages adaptatifs structurés ou non structurés.

. Ecoulement incompressible ou compressible.

« Analyse stationnaire ou instationnaire.

. Ecoulement non-visqueux, laminaire ou turbulent.

« Ecoulement Newtonien ou non-Newtonien.

* Transferts de chaleur par convection, naturelle ou forcée.
e Transfert de chaleur couplé conduction/convection.

e Transfert de chaleur par rayonnement.

* Repere de référence inertielle (stationnaire) or non-inertiels (en
rotation).

e Multiples reperes de référence en mouvement, incluant des
interfaces glissantes et des plans de mélange.

« M¢élange et réaction d’especes chimiques, incluant des modeéles de
combustion et des réactions de surface.

* Source volumique arbitraires de chaleur, masse, quantité de
mouvement, turbulence, et espéces chimiques.

* C(Calculs de trajectoires Lagrangiennes pour une phase dispersée de
particules/gouttes/bulles, incluant le couplage avec la phase
continue.

* Ecoulement a travers les matériaux poreux.

* Modeles pour turbine 1D/échangeur de chaleur.
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« Ecoulements diphasique, incluant la cavitation.

* Ecoulements a surface libre avec surfaces complexes.

I11-5-1 Bases du solveur :
II-5-1.1 Résolution

> Solveur:

SCFLUENT@cpel fluent com [am, swel, segrogated. oulerian. ske. unstoady]
File Grid Define Solve Adopt Suface Display Plot Report Paralle Help |
Read = Controls r
Write -~ °r° Tnitialize B
e = = - %
import aC'Z‘_" - Contours...
oL -5 E e C 4 Vectors...

. e Ctrisl Path Lines...
Hardcopy.. g Particle Tracks...
Save Layout for=3 (water) =

uge-:nln§-4 (water) DIRM Graphics...
~ air e
et 2 (air) Sweep Surface...
FR | Models £ Options...
pro Materials... Scene...
D7 Phases... Animate...
L o
ua: Operating Conditions... Views...
1. Boundary Conditions... Lights..
shell ngondlﬂuu.. Colormaps.,..
T Grid Interfaces.. Video Control...
Re— Mesh - Mouse Buttons...
Midug Blanvs.. - o S|
J9rbo Topology.
Injections...
oA T
Custom Fleld Functions...
Profiles...
User-Defined -

Figure II-10 : interface de fluent

< Le menu est tel que les opérations se font de gauche a droite.

Importer et dimensionner maillage.

Sélection des modeles physiques.

v' Définir les propriétés des matériaux.

v" Définir les conditions de calcul.

v' Définir les conditions aux limites.
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v Fournir une solution initiale.

v' Régler les parameétres du solveur.

v" Régler les moniteurs de convergence.

v" Calculer et surveiller la solution.

+ Post-Processing
v" Interaction avec le solveur

v' Analyses

I1-5-1.2 Données du solveur

File Grid Define Solve Adapt Surface Display Plot Report

Paralicl Help

fluic-5 (water)

axis-2 (water)

wall-1 (water)
interior-3 (water)
pressure-inlet-4 (uwater)
Fluig-5 (air)
axis-2 (air)
wall-1 (air)
interior-3 (air)
pressure-inlet-4 (air)
pressure-inlet-4
interior-3

wall-1

axis-2
fluid-5
shell conduction zones,

Done .
Pidapt/ grid/ solve/
display/ parallel/ surface/
define/ plot/ view/
files report/ exit
1
= 3

» Lescommandes graphiques (GUI) ont un équivalent texte (TUI).

Figure 11I-11 : Données du solveur

® Des commandes avancées sont uniquement valables en TUI.

‘Entrée’ montre les commandes TUI au niveau courrant.

» Possibilité d’écrire un journal.
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I1-5-1.3 Composants du maillage :

» Les composants sont définis dans un préprocesseur

cell _4

center

node

face

cell

Figure 1112 : Maillage simple 2D

Cell = volume de controéle divisant la géométrie

Le domaine de calcul est défini par un maillage qui

représente le fluide et les faces solides qui interviennent.

NAVAVAWAN

cell

face

NANAVANA

|
L
L
|
oo™

edge

node

Figure 11-13: Maillage simple 3D

Face = frontiére d’'une cell

Edge = frontiére d'une face

Node = point de maillage

Zone = groupe de noeuds, face et/ou cell

Les conditions limites sont assignées aux faces zones.

Les données des matériaux et les termes sources sont

assignés aux ¢

ell zones.
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II-5-1.4 Lecture du maillage: Zones

S MLUENT @dbo theent. com [34. sogrogated. lam)

File Grid Define Solve Adapt Surface Display Plot Report Parallel Help |

> Reading “/home/jze/projects/fluent/orifice.nsh™. ..

25370 nodes.
312 quadrilateral wall faces, zone
563 quadrilateral pressure-inlet faces, zone 3.
563 quadrilateral pressure-cutlet faces, zone 4.
251 quadrilateral interior faces, zone S.

2184 quadrilateral wall faces, zone 6.

68720 quadrilateral interior faces, zome $.

23646 hexahedral cells, zone 1.

Done
Building...
grid,
materials, N Eounday Corvbimne
interface,
zones,
default-interior | detault-imterior Inlet-vent F
uall )
orifice intake-fan =
outlet interface !
inlet mass-flow-injet
orifice_plate catow
fluld

Marning: Thread 2 has 312 conti
creating orifice_plate
Done .

i

velocty-infet | | |15

-S«Q Copy.| Close | Hep |

Default-interior est une zone de cellules internes (pas utilisée).

Figure 11-14 : Lecture du maillage: Zones

I1-5-2 Conditions aux limites :
Définir les conditions aux limites :

» Afin de définir un probléeme avec une solution unique, il faut fournir des
informations sur les variables aux frontieres du domaine.

+ Spécifier les flux de masse, quantité de mouvement, énergie, etc.
dans le domaine.

» Définir les conditions aux limites implique:
* Identifier la position des frontieres (e.g, entrées, parois, symétrie)
* Donner les informations sur ces frontieres

» Les conditions aux limites et les modeles employé dépendent de types des

données.
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» Vous devez connaitre I'information nécessaire aux frontiéres et positionner
ces frontiéres ou l'information est connue ou peut étre correctement
approchée.

* Des mauvaises conditions aux limites ont un impact sur les
résultats.

¢ Conditions aux limites disponibles:

» Types de conditions limites pour les faces externes (External Faces)
utilisées par le calcule.

* Champ lointain (Pressure far-field): paroi (Wall), symétrie
(Symmetry).

I1-5-3 Procédure de simulation :
» Parameétres de la solution

- Choisir le solveur
- Schéma de discrétisation

» Initialisation
» Convergence
- Suivi de la Convergence
- Stabilité
= Régler I'Under-relaxation
» Fixer le Courant nombre
- Accélérer la Convergence
»  Précision
- Independence de maillage

- Adaption
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Set the solution parameters

\ 4

Initialize the solution

l

Enable the solution monitors of interest

\ 4

Calculate a solution

AN Modity solution
parameters or grid

A 4 A

Check for convergence

Yes @

Check for accuracy

(o SGo——

Stop

Figure II-15 : Organigramme de la procédure de la simulation numérique
II-5-4 Choisir un solveur:

» Les choix sont: Coupled-Implicit, Coupled-Explicit, ou Segregated
(Implicite)

» Les Coupled solvers sont recommandés si une forte inter-dépendance existe
entre la densité, I'énergie, les moments, et/ou les espéces.

* e.g., écoulement compressible a haute vitesse ou les écoulements
réactifs.

* En général, le solveur Coupled-Implicit est recommandé par rapport
au solveur coupled-explicit.

» Temps nécessaire: Le solveur implicite est 2 fois plus rapide
(en gros).
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» Mémoire nécessaire: Le solveur implicite nécessite deux fois
plus de mémoire que les solveurs coupled-explicit ou
segregated-implicit!

* Le solveur Coupled-Explicit doit étre utilisé uniquement pour les
écoulements instationnaires quand le temps caractéristique du
probleme est du méme ordre que les phénomeénes acoustiques.

» e.g., suivi donde de choc
» Le solveur Segregated (implicit) est préférable dans tous les autres cas.
* Nécessite moins de mémoire que le solveur coupled-implicit

+ L’approche Segregated offre de la flexibilité dans le traitement de la
solution.

II-5-5 Discrétisation (Méthodes d’interpolation):
» FLUENT propose de nombreux schéma d’interpolation:
*  First-Order Upwind Scheme
= Facile a converger mais seulement au premier ordre.
* Power Law Scheme

= Plus précis que le premier ordre quand Recen< 5 (type
d’écoulement Bas Reynolds).

*  Second-Order Upwind Scheme

= Utilise des plus grands ‘stencil’ pour une précision au 2eme
ordre, essentiel avec tri/tet maillage ou quand I’écoulement
n’est pas aligné avec le maillage.

*  Quadratic Upwind Interpolation (QUICK)

= Appliquer avec maillage quad/hex et hybrides (pas aux tri),
utile pour les écouelements rotating/swirling, précis a l'ordre
3 sur un maillage régulier.
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II-6-6 Convergence (Introduction):
II-5-6.1 Résidus:
» L’équation de transport de f se présente simplement:
a‘p¢p + Zanb¢nb = bp (II_S)
nb

* Les coefficients ap, anb dépendent de la solution.

* Les coefficients sont mis a jour a chaque itération.
» Au début de chaque itération, ’égalité est fausse.
* Le décalage est appelé le résiduel, R,, avec:
R, =a,¢, + %:anb o — Dy (I1-4)
* R, doit devenir négligeable au fur et a mesure des itérations.

* Les résidus que vous suivez sont sommés sur toutes les cellules:

R=>IR,| (I1-5)

cells

=  Par défaut, ils sont dimensionnés.
= Vous pouvez aussi normaliser les résultats.
1I-5-6.2 Convergence:
» A la convergence:

* Toutes les équations de conservation discrétisées (momentum,
energy, etc.) se conforment dans chaque cellule a une tolérance
spécifiée.

* La solution ne change plus avec le temps.
* Respect de la conservation de la masse, de ’énergie et des especes.
» Suivre la convergence avec les résidus:

* En général, une décroissance d'un ordre 3 en magnitude des résidus
indique une convergence au moins qualitative.

» Les caractéristiques principales de I’écoulement sont établies.

* Le résidu de I’énergie doit atteindre 10-6 pour un solveur segregated
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* Les résidus des espéces doivent atteindre 10-> afin d’obtenir la
conservation.

» Suivre la convergence quantitativement:
* Suivre d’autres variables.
+ S’assurer de la conservation de certaines quantités.
I1-5-6.3 Equations D'Euler :

Pour des écoulements non visqueux, on résout les équations d'Euler :
L'équation de conservation de masse, les équations de conservation de quantité
de mouvement et d’énergie.

e L'équation pour la conservation de la masse :

dp 0 .
E + E (pui) =0 (I1-6)

1

ap , 9 9 9 _
o T3 (ow) + E(pv) +——(pw) =0 (I1-7)

e La conservation de quantité de mouvement :

0 d daP
o (Ui + 50 (puiuy) = — 2= (I1-8)
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e La conservation de 1'énergie est :

0 d dh

5 (OB + - (4 (pE+P)) = — o (I1-9)
h=C,T (II-10)
E=C,T 1I-11)

FLUENT résout les équations intégrales pour la conservation de masse, de
quantité de mouvement, pour 1'énergie et d'autres grandeurs scalaires telles que
la turbulence, en utilisant une technique basée sur les volumes finis.

I1-6 MSC/PATRAN-NASTRAN:

I1-6-1 NASTRAN

Le solveur Nastran est un logiciel d'analyse par éléments finis généraliste,
utilisé pour les calculs statiques de contraintes, déformations, les calculs
dynamiques, et thermiques, pour tout type de structure et composant mécanique.
Nastran integre les dernieres évolutions techniques en matiere de FEA, avec un
des solveurs les plus rapides du marché, des résultats fiables et précis. Nastran
est utilisé depuis plus de 15 ans par de nombreuses sociétés de différents secteurs
industriels. Nastran tourne sur des plates-formes Windows 32 et 64 bits, Linux,
et Unix.

I1-6-1-1 Compatibilité avec l'univers NASTRAN

Nastran est compatible avec les principaux systemes de CAO 3D du marché tels
que SolidWorks, Solid Edge, Inventor, Pro/Engineer, CATIA, UG, One Space, et
avec des modeleurs éléments finis tels que FEMAP, Hypermesh, Ideas, PATRAN,
ANSA. La compatibilité est garantie par le format d'entrée standard Nastran
Bulk Data File (BDF) et par les formats standard de sortie FNO (Femap Neutral
Output), OP2 (Nastran Output2) et XDB (Nastran Access Database).
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I1-6-1-2 Performance

Nastran utilise les technologies de solveurs les plus récentes, fournissant des
résultats rapides pour les modeles par Eléments Finis complexes et de grandes
tailles. Trois solveurs linéaires (PCGLSS, VSS et VIS) et deux solveurs de
recherche de valeurs propres (LANCZOS et SUBSPACE) sont inclus. Le solveur
PCGLSS (Preconditioned Conjugate Gradient Linear System Solver) est un
solveur itératif avancé sous licence de CA&SI, utilisés par de nombreux logiciels
leaders du Calcul des Structures. Les solveurs VSS (Vector Sparse Solver) et VIS
(Vector Itérative Solver), basés sur une technologie développée par la NASA, ont

été améliorés en rapidité et en précision. Nastran supporte la technologie Dual
Core d'Intel et AIVID.

11-6-1-3 Composites

Nastran a des caractéristiques uniques pour l'analyse des structures constituées
de matériaux composites en couches. Outre les critéres de rupture classiques
(Tsai-Wu, Hill, etc. ...), Nastran possede des criteres plus avancés et plus récents
tels que LaRC02 et Puck, et il fournit des résultats spécifiques pour les
structures sandwich (core buckling, crippling, etc...). A part le calcul du Failure
Index, le calcul du facteur de sécurité Safety Factor, plus significatif, est
également disponible.

II-6-1-4 Caractéristiques de Nastran

Librairie d'éléments

. Poutres complexes

. Barres

. Tuyaux

. Plaques de type triangle ou quadrangle, membranes, coques, cisaillement
. Solides : tétra, penta, hexa

. Déformation ou contrainte plane

. Ressorts, masses, amortisseurs

. Cables

. Eléments de contact

. Surfaces de contact

. Option "soudure" pour les surfaces de contact

. Point de soudure (CWELD)

. Eléments rigides, liens rigides de type barre ou plaque
. Eléments d'interpolation
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Propriétés de matériaux

. Isotropique

. Orthotropique 2D et 3D

. Anisotropique

. Dépendant de la température
. Loi déformation - contrainte

. Fluage

Analyse Statique Linéaire

. Contraintes, déformations, amplitudes linéaires
. Inertiel relief

. Amplitudes et contraintes thermiques

. Précontraintes

. Propriétés massiques

Analyse Statique Non-linéaire

. Analyse Statique Non-linéaire

. Grands déplacements et rotations

. Matériau non-linéaire (non-linéaire élastique, élasto-plastique, thermo-
élastique parfaitement plastique, visco-élastique, fluage)

. Eléments de cable et coques en tension seule (tension-only)

. Contacts (avec friction) : saut (gap), glissement sur ligne (slide line),
surface/surface

Transfert Thermique Transitoire

. Linéaire et non-linéaire
. Conduction, convexion et rayonnement

Transfert Thermique en Régime Permanent

. Linéaire et non-linéaire
. Conduction, convexion et rayonnement

Modes Propres

. Fréquences et déformées modales

. Mouvement de corps rigide et flexible

. Facteurs de participation modale, masse effective, poids effectif et forces de
réaction

. Précontrainte linéaire et non-linéaire (stiffening)

Réponse Dynamique

. Fréquences et modes propres de vibration
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. Réponses dynamiques transitoires et fréquentielles directes
. Réponses dynamiques transitoires et fréquentielles modales
. Analyses spectrales

. "Dynamic Design Analysis method" (DDAM)
. Sommation modale (ABS, SRSS, NRL, CQC)

. Analyses en vibrations aléatoires

. Génération de spectres de réponse

. Valeurs propres complexes

. Excitation a la base ("enforced motion")

Analyse du Flambement

. Charges critiques et déformées modales
. Algorithmes de type Arc-length pour les analyses de post flambage
. Contrainte initiale linéaire et non-linéaire

Caractéristiques générales supportées par toutes les solutions

. Matériaux composites en couches (laminate)

. Matériaux dépendants de la température

. Import et Export direct de matrices (DMIG)

. Réduction de Craig-Bampton et de Guyan

. Mise en ceuvre de super-éléments

. Interpolation des déplacements, charges et températures

I1-6-1-5 Analyse par éléments finis

Cette section est consacrée a l'application de la méthode des éléments finis aux
différentes structures utilisées dans le domaine du de 1'aéronautique en tenant
compte de deux d'analyses:

. Analyse statique (calcul des contraintes, etc.)

* Analyse dynamique: détermination des fréquences propres et modes propres
de vibration associés, avec prise en charge de différents efforts.

Grace au logiciel MSC NASTRAN (code de calcul) / PATRAN (visualisation
graphique des résultats), nous avons pu étudier nos différents résultats, obtenus
a l'aide des divers cas de charge.

On fait appel a ce genre de logiciel, pour :

. accélérer le travail de conception,

. prédire le comportement des structures complexes sans devoir recourir a
I'expérimentation (prototypes),

. réduire le colt des activités de conception.
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I1-6-1-5-1 Grandes lignes de 'analyse par éléments finis

L'analyse par éléments finis (AEF) implique typiquement les étapes suivantes :

. Construire la géométrie idéalisée avec de la structure qui doit étre analysée.
La structure peut étre une représentation précise de 1'objet ou une représentation
simplifiée pour le but de 1'analyse.

. Diviser la structure en éléments finis (voir figure I1-16).
Spring Line Elements Surface Solid Multiple Constraint Elements
Elements Elements Elements (MPC)

Physical Simple Spring |Rod (axial load |Shear, Brick, Rigid Body |Interpolation

Behavior only), Beam |Membrane, Tetrahedron  |Element Constraint
Plate Element

MSC/NASTRAN| CELASI1 CROD CQUAD4 CHEXA RBEI1 RBE3

Element Name CBAR CTRIA3 CTETRA RBE2

Associated PELAS PROD PSHELL PSOLID None None

property entry PBAR

Example of Connection Simple Representation |Honeycomb of |Representation |Load .

utilization between control |representation of |of fuselage and |composite of engine distribution

surfaces and

fuselage stringer |wing skin

aircraft

AN\

by

Figure 1I-16 : Maillage de la structure

Les éléments utilisés dans ce chapitre sont en deux types : H8 et quadrilatérale
. Appliquer les contraintes connues : forces et/ou moments nodaux dans
I'analyse d'effort, flux de la chaleur nodaux dans le transfert thermique.

. Indiquer comment la structure est soutenue, c'est-a-dire, les déplacements
et des températures aux valeurs connues.

. Définir les caractéristiques du matériau : par exemple pour indiquer le
module de Young et le coefficient de Poisson.

*  L'ordinateur peut maintenant étre utilisé pour résoudre pour des champs de

résultats comme des efforts et des contraintes dans la structure.
11-6-2 PATRAN :

Le logiciel PATRAN est I’éditeur de NATRAN, il sert essentiellement a générer le
maillage puis a visualiser les résultats de 'analyse. Nous allons donc voir tres
sommairement les principales fonctions de PARTAN qui vous seront utiles dans
le cadre de votre projet.
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Le logiciel PARTAN supporte deux différents modeles, un modéele géométrique et
lautre modéele d’élément finis. Le modéle géométrie est un outil essentiel et n’a
autre utilité que pour aider les analystes a batir leur modéele d’éléments finis.
Cependant, nous pouvons lier le modele a la géométrie et ainsi lors dun
remaillage ou redéfinition des conditions aux limites nous n’avons pas a
reprendre toutes les étapes.

La figure suivante montre la fenétre de PATRAN

J.'.‘.'lE.F'u"un =il
Fils Group Viewporh Viewng Diplyy Preferecced  Took Help: F,
FERED DEPLGdaN e DEFUDHE DO R Ll | DS LR @
Gm'wr i i . = H i & ®

-
Bements LoadsiBCs  Maberislks  Properbes Losd Ca., Fiekis Sirghyss Resulls Tresight wi ot

B exemple.db - defoull_vissport - default_group - Intity

Figure 1I-17 : Fenétre de PATRAN
I1-6-2-1 Les bases des deux modéles sont:

e Mode géométrique :
1) Point
2) Courbe
3) Surface
4) Volume
5) Plan

60



Chapitre 11 Description des outils

6) Systeme de coordonnée

e Mode d’¢éléments finis
1) Nceuds
2) Eléments
3) MPC
4) Propriétés élémentaires et matérielles
5) Conditions aux limites
6)
Le menu principal est ce qui apparait lorsque Patran est lancé.

File Group Wewport Wiewing Display Preferences Tools Help A
e o R AN BRSO R D By By HEBRa /K 5 L~ 8 | o
£y = H = W

Geometry  Elements  Loads/BCs  Materials  Properties Load Ca..,  Fields Analysis Results Insight Y Plot

Figure II-18 : Le menu principal

Ce menu se divise en 4 segments:

Gestion de fichiers et configuration
Touches rapides
Divers

B oo

Fonctions principales d’exécution

II-6-2-2 Gestion de fichiers et configuration :

File Group Wiewport Wiewing Display  Preferences  Tools

OO O 00 © O

Figure II-19 : Gestion de fichiers
1) File : ce menu sert a créer une nouvelle database ou ouvrir une existante, il

sert aussi pour importer des fichiers et imprimer.

2) Group : Patran nous permet d’assembler des items ensemble pour faciliter la
visualisation et les gros travaux. Ces groupes d’éléments ne sont associés que
pour la visualisation et un méme élément peut faire parti de plusieurs
groupes simultanément. Ce menu est expliqué plus en détail plus loin dans le
document.

3) Viewport : ce menu sert a configurer la fenétre de visualisation.

4) Viewing : ce menu est complémentaire au menu 3.
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5) Display : ce menu sert a configurer la visualisation des différents éléments
géométriques et FEM. Ce menu sera aussi vu plus en détail plus loin dans le
document.

6) Préférences : le menu préférence donne les parametres de fonctionnement
globaux de Patran comme la sensibilité de la souris, le type d’analyse
(statique, dynamique, thermique...) et les parametres de capture de la souris.

7) Tools : ici sont mises certaines fonctionnalités bien spécifiques qui ont été
programmeées par MSC a la demande des utilisateurs mais ne sont pas encore
intégrées dans les menus principaux. On verra plus tard dans ce document
comment utiliser une fonction de «Tools» pour déterminer les propriétés
comme le volume de la structure modélisée, sa masse, son centre de gravité et
autres.

I1-6-2-3 Touches Rapides

Ce menu differe d'un ordinateur a l'autre et peut contenir différent symbole.
Chacun de ces symboles exécute une fonction directe et précise. En voici quelque
un.

S B @AQa 5 W& E
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16

Figure 11-20: Touches Rapides
- Set le bouton du centre de la souris en rotation XY.
- Set le bouton du centre de la souris en rotation Z.

1
2
3- Set le bouton du centre de la souris en déplacement.
4- Set le bouton du centre de la souris en zoom.

5

- Zoom encadré

6- Fit view

7- Centrer le modele dans la fenétre par rapport a un point
8- Centrer le modele dans la fenétre par rapport a son centre
9- Centrer le modeéle dans la fenétre par rapport a un point
10- Zoom In fixe.

11- Out fixe

12- Visualisation en Wire.

13- Visualisation en Hiddenlines

14- Visualisation en Ombragé

15- Tous les identificateurs visibles

16- Tous les identificateurs invisibles
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La figure suivante montre les touches des vues :

e 2 B Ea Be 23 2 G RY RN || L BN % B

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15

Figure II-21: Touches des vues

Vue Devant
Vue Derriére
Vue Dessus
Vue Dessous
Vue Coté Droit
Vue Coté Gauche
Vue Isol
Vue Iso2
Vue Iso3

-Vue Iso4

- Plot/Erase — Cette fonctionnalité est tres utile et est décrite en détail plus loin

© PP TP

N
N = O

- Geére les identificateurs a I’écran. Pour voir le numéro des nceuds ou éléments
- Grossir/Réduire la grosseur des points
14- Grossir/Réduire la grosseur des noeuds

—
w

15- Visualiser les surfaces avec/sans lignes intermédiaires.
I1-6-2-4 Fonctions principales d’exécution

& FiE 4 B e +H == &

Geomekry  Elements  Loads/BCs  Materials  Properties Load Ca... Field=s Analvsis

&P

Resulks

HO OO OO0 00

Figure II-22: les fonctions principales

1) Geometry : Patran traite de facon indépendante tous les aspects

géométriques des aspects FEM. La géométrie est définie comme étant le
support sur lequel nous allons batir le FEM, elle est constituée de points,
lignes et surfaces. Ce menu sert a créer et modifier tous ce qui touche la
géométrie

2) Elements : Ce menu traite tous ce qui concerne les éléments finis, c’est-a-dire

les nceuds et éléments.
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3)
4)
5)

6)

7)

Loads/BCs : C’est ici que 'on définit les conditions frontieres du modele ainsi
que les charges externes qui lui seront appliquées.

Materials : les matériaux sont créés et modifiés a 'aide de ce menu.
Properties : Lorsque les éléments et matériaux sont créés, il faut attribuer
aux éléments leur propriété spécifiant le type d’élément, 1’épaisseur ou l'aire,
les inerties...

Load Cases : Une fois les conditions frontieres et charges définies, elles sont
assemblées en cas de chargement. Un cas de chargement comprend des
conditions frontieres ET diverses charges, cette combinaison est faite a I'aide
de ce menu.

Fields : Patran nous offre la possibilité d’'utiliser des champs 2D ou 3D pour
définir certains parameétres de chargement ou simplement condenser de
I'information. Plusieurs menus peuvent se référer aux champs créés ici. Ce
menu ne nous sera toutefois pas utile dans le cadre du projet.

8) Analysis: Cest ici que l'on exécute l'analyse Nastran et importons les

9)

résultats de celle-ci.
Results : Une fois les résultats importés, ce menu nous offre toutes les
possibilités pour visualiser les résultats.
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Chapitre III Calcul des charges aérodynamiques

III-1 Le but de ce chapitre :

Le but de cette partie est de calculer les charges aérodynamiques générées
par l’écoulement de Dlair autours de laile (la portance et le moment
aérodynamique).

L’annulation des parties structures internes de l'aile est obligatoire car elles
augmentent le nombre de cellules dans le maillage.

La simulation sur FLUENT de I’écoulement utilisent uniquement les surfaces
extérieures de laile, les longerons et les nervures ainsi que les lisses sont
enlevées.

I11-1.1 La construction du model a ’aide du SOLID
WORKS :

Nous avons téléchargé notre géométrie (aile) a I'internet sous format IGES avec
les caractéristiques suivantes :

L’Envergure=9.26m

La corde d’emplanture=4.801m

La corde du beau=1.211m

11 baies (la baie est le volume entre deux nervures {i et i+1})

Figure III-1 : schéma de l'aile avec les dimensions
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Et apres nous avons corrigé les erreurs avec SOLID WORKS.

La figure suivante présente l'aile en 3D apres toutes les modifications :

BrlSolidWorks |j Fichier Editon  Affchage Inserton Outls Fendte 2 - ol - B - ) - Ly - B ] - wingoriginal_surfaces = (Ld ~ Recherche SolidWarks )2 = S
) [su@onedif08005 06 @S

Nervure

Tole & bords repliés Déme
Base/Bossage
trudé

Dépouille

Cor g el S
avec
révolution Bossage/Base frontiére

Fonctions [ Esquisse | Evaluer | DimXpert
e e T e =@ wingoriginal_surfaces (Df...

ORI y
5 Lissage =

B

Profils al ~

DO
)
—

c
=] Découpe frontiére [ Téle plide sur aréte [ Enroulement S Ajuster/Prolonger

QA CIFIMIAIAFIITICITD-6- @ £-O-

3
=

[y |o |9 || 0 & [r

Paramétres de la ligne de

ction

r*v
|
711 N T Efude de mouvement 1

YT arET™

Sélectionnez au moins 2 profils

Edition: Pigce 2l

Figure III-2 : [‘aile en 3D apres toutes les modifications avec SOLID WORKS

III-1.2 Génération du maillage avec ICEM CFD 4.2

Dans cette étape on réalise le maillage du domaine de calcul et pour cela nous

avons utilisé un maillage volumique arbitraire et non orthogonal de forme de
tétraedre

Nous pouvant choisir la taille de chaque élément de maillage pour chaque
surface du domaine de calcul.

On importe le fichier (*IGES) de l'aile vers ICEM CFD.
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La figure suivante présente 'importation du fichier IGES de T'aile :

ICEM CFD 4.2 : C:/dddddd/wingpfe

ICEM CFD 4.2
Mesh Editor

Y X

e

Figure III-3 : importe le fichier (*IGES) de l'aile

Avant de mailler le volume on introduit les modifications suivantes :

On crée le domaine de calcul qui est parallélépipeéde qui a pour dimension une
longueur de neuf fois la corde d’'une hauteur six fois la corde et d’'un largueur de
deux fois I'envergure.

Donc on obtient dans ICEMCFD la figure suivante :

Figure II1-4 : Création le domaine de calcul
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On change plusieurs familles : le but de cette étape est : faciliter le travail et étre
claire.

Dans le but de faciliter le maillage on introduit les familles suivantes :
AILINF : la surface intrados de laile.

AILSUP : la surface extrados de l'aile.

AIL _CUR : les courbes de l'aile.

BOUT : 1a surface de bout de laile.

DOMAIN CUR : les courbes de domaine de calcul.

INLET: la surface d’entrée de domaine de calcul.

OUTLET : la surface de sortie de domaine de calcul.

WALL : les surfaces de domaine de calcul sauf I’entrée et la sortie.

" =2 Displ... = S ]

Families [3/11])
-
AlILSUP
BOUT
DOM_FLUID
IMLET
ORFM
Al | Mone | Edit [
¥ Geometry
™ Points opts|
¥ Curves Opts|
 Surfaces Opts|
™ Materials Opts|
T Density Opts|
r Loop I:IElgl

Figure 1I1-5: les familles

Pour créer le maillage du domaine de calcule on crée un point matériel
apparetenant au domaine pour générer le maillage des frontieres du domaine
jusqu'a la surface de l'aile .Afin d’aboutir a un maillage meilleur on procede de la
facon suivante :
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Option thin cut :

Cette option nous l'avons utilisé afin de résoudre les problemes de
discontinuité et de distorsion de maillage.

Le control de la taille de maillage des familles sachant que ces dernieres
dépendent de plusieurs facteurs comme les dimensions de la géométrie et la
qualité de maillage, pour cela on utilise le tableau suivant :

i Mesh sizes for families (== [
Family Size Height Rali Min Size Max Deviation  Width Int Wall Split Wall Fix for Adaptation |
AIL_CUR 0 [ 0 [ 0 r r r
AILSUP 0.3 0 0 0 0 0 r r r
BOUT 03 0 0 0 0 0 r r r
DOMAIN_CUR [3 0 [ 0 [ 0 r r r
INLET 3 0 0 0 0 0 r r r
OUTLET 3 0 o o o o r r r
POINTS 0 0 r r r
WALL 3 0 o o 0 o r r r B
¥ Show size params using ref size _
Please Note that Highlighted familics have at least one blank field because not all enlities in that family have identical enlitiy parameters

Figure 111-6 : les tailles des familles

Ces étapes nous ont permis d’obtenir un meilleur maillage ce qui implique un
bon résultat de la simulation.

Apres toutes ces étapes nous avons obtenus le maillage suivant :

ICEM CFD 4.2 : C/dddddd/wingpfe

& File © Geometry  Meshing © Edit mesh © Output
‘ Open —| New = Save = Save as = Close = Quit
Delete — Import geo — | B

ICEM CFD 4.2
Mesh Editor

Options — | Utilities — | Scripting — | Annotations | Import mesh — | DDN part

Figure III-7 : maillage du domaine
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Le maillage complet du domaine prend un temps considérable, le nombre de
cellule est de 700000.

Pour visualiser le maillage de I'aile on désélectionne le maillage des parois on
obtient la vue suivante :

ICEM TETRA "ICEM CFD 4.2.2" IE=Hla )

Help | Orient
Run tetia | Run cutter | Progress manitar | Create orphans | Quit | Fix spikes | View

Degen boundary | Close hales | Flocd fill | Save volume | Save surface | Heo: ]| lGiing
ICEM CFD 4.1

Tetra Mesher Shell
74 D= =

I Points

BO|

uT
DOMAIN_CUR  ~
Al | None

Mesh families

74 ICEM TETRA messages = |5 g

no faces in LIVE =
cutter% model_modified
0

cutter% =

" Allinteraction [~ Log Save

Figure III-8 : maillage surfacique de laile

Les résultats du maillage sont: 51 surfaces,72 courbes, 14 point libérer par
prescription, 1point matériel, 10 familles.

Apres le maillage le nombre d’élément sont les suivants :
Le segment : 2364, les tétraedres : 547308, les triangles : 37344.
Le nombre d’élément constituant chaque famille sont les suivant :

AILSUP: 13320, AILINF: 13156, INLET: 392, WALL: 6573, OUTLET: 392,
BOUT: 3511, AIL_CUR:2116, DOM_FLUID:248

Pour déterminer les charges aérodynamiques qui s’applique sur l'aile on utilise
le logiciel FLUENT.

68



Chapitre III Calcul des charges aérodynamiques

II1.1.3 Principales étapes de simulation sous FLUENT

Cette partie est une présentation du solveur FLUENT, ses aptitudes, et des
Instructions pour paramétrer le solveur. Il explicite les étapes nécessaires pour
réussir une simulation d’'un probléeme en aérodynamique.

1. Importation de la géométrie (*.msh)

Pour commencer la simulation il faut importer le fichier (*.msh) généré sous
ICEM CFD.
File -Read —Case...

& FLUENT [3d, pbns, lam]
iarid Define  Solve Adapk Surface

Display Plok  Repork  Parallel Help

\rite 3
Case & Daka. ..

Irnport

Fluent6 .3 _.26%1ibvFl_s1119 _dmp”

Profile. ..

Hardcopy. ..

Batch Options. ..

Save Layout Scheme. ..
Journal,..

RSF... wingpfe

i wingss

Exdt winge11

cvlindre_case_data

Figure III-9 : Importation de la géométrie (*.msh)
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2. Vérification du maillage importé
Grid— Check

Ceci permet de vérifier si le maillage importé ne contient pas d’erreurs ou de
volumes négatifs.

& FLUENT [3d. pbas, lam]

Define Solve Adapt Swrface Display  Plok Repork Parallel Help
r+ wall faces, zone 13. o~
Info
Bui
Polyhedra »
Hot 1 all zone 12 into zones 12 and 1.
=ras. .. il sur (12) and ail sur:z@881 (13
Separakte » - -
Fuse. ..
Zone -
Surface Mesh. .. 5
Reorder »
Scale...
Translates...
Rokate. .. - -
War has 4 contiguous regions.
SmoothfSwap. .. il sur—-shadow
ion Zones,
Done .
P

Figure III-10 : Vérification du maillage importé

3. Lissage du maillage (smooth and swap the grid)
Grid -Smooth/Swap.

Pour s’assurer de la qualité du maillage, il est pratique de lisser le maillage,
cliquez sur le Bouton Smooth puis sur le bouton Swap. Répétez jusqu’a ce que
FLUENT affiche que zéro Faces sont permutées.

=| SmoothfSwap Grid
Smooth Swap Info
Method Mumber Svapped
e ¥ | [
Minimum Skewness MHumber Visited
| 0,4 | o

Mumber of Iterations

E—

Smnnthl Swap I Cloge I Help I

Figure III-11 : Lissage du maillage
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4. Vérification de ’échelle
Grid —»Scale
I faut toujours vérifier que les dimensions affichées correspondent aux

dimensions physiques
Du probleme.

S FLUENT [3d, pbns, lam]

Fil= BE=N Define Solve Adapk Surface Display  Plot Repork Parallel Help
Check  wall faces, zone 13._ -~ N
Info >

Bui
FPolvhedra [

Hot all zone 12 into zones 12 and 1.

Merge...
Separake: »*
Fuse...

il sur (12) and ail_sur:-881 (1)

Zone »
Surface Mesh. .. 1

Reorder » |

Translate. ..

Rotate. .. . -
War has 4 contiguous regions.

|
|
SmoothySwap. .. il_sur—shadow i
—srrerTcurTuusel 0N Zo0Nes ,
Done _

Figure II1-12 : Vérification de l’échelle

5. Choix du solveur
Define -Models —Solver...

-Segregated Solver : est le plus approprié pour les écoulements incompressibles
(Ventilateurs, pompes...).

- Coupled Solvers, les solveurs « coupled implicit » et « coupled explicit », sont
plutot réservés aux écoulements compressibles a grande vitesse.
C’est 1a aussi qu’on choisit le régime d’écoulement ; permanent ou instationnaire.

Pour notre cas on a choisi permanent (steady).

71



Chapitre III Calcul des charges aérodynamiques

La figure suivante présente comment faire le choix du solveur :

& FLUENT [3d, pbns, lam]
File Grid WS Solve Adapk Surface Display  Flob Repork Parallel Help
o3 I [ oler. =
Makerials., .. Multiphase...
Buildir Energy...
qr i i ji
Hote: s Dperating CDHC!It-IDI‘IS... 'I.I'ISC.DLI-S... Solver Formulation
] Boundary Conditions. .. Rad@tlnn. o 4| & Pressure Based & Implicit
ma Species 4 " Density Based o
i Discrete Phase. .. .
gy  GndInterfaces... Salidification & Melting eace e
I Dwnarnic Mesh 3 - * Steady
Zi T e " Unsteady
Mixing Planes. .. -
Turbo Topology... & 3D
Injections. .. Velocity Formulation
* Absolute
" Relative
R iZustom Field Functions... R . f : :
Warnind ol ntiguous regions. Gradient Option Porous Formulation
Profiles. .. adow * Green-Gauss Cell Based = Superficial Yelocity
st Units. .. T Green-Gauss Node Based " Physical ¥elocity
D il " Least Squares Cell Based
one . User-Defined >
OK Cancel Help

Figure II1-13 : Choix du solveur

6. Affichage de la grille

Display —Grid

Vous pouvez afficher le maillage et il est tres judicieux de vérifier les conditions
aux Limites définies au préalable dans ICEM CFD.

pressure-outlet

velocity-inlet | *

A

Grid Jan 02, 2004
FLUENT 6.3 (3d, pbns)

Figure III-14 : Affichage de la grille
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7. Choix du modéle de turbulence

Define— Models —Viscous
Fluent propose différentes modélisations des écoulements. Parmi lesquels : les

écoulements non visqueux, laminaires, turbulents ... etc.
Pour notre cas I’écoulement est non visqueux.

S FLUENT [3d, pbns, lam]

File Grid BeEl] Solve  Adapt  Surface Display  Plob Report Parallel  Help

91 Salver... R Yiscous Model
Materials. .. Multiphase. ..
Buildir Energy... Model
9" operating Conditions. .. .
Note: ¢ pereting Honetons — * Inviscid
1 Boundary Conditions. .. R.adiation. .. i
‘ creci » 1| © Laminar
m pecies ~
0 o Ikerfaces Discrete Phase, .. Spalart-Allmaras 1 eqn]
a0 L Mesh ,|  Solidfication & Melting... " k-epsilon [2 eqn)
= M?XT:;EIanZi " k-omega [2 eqn]
T " Reynolds Stress [7 eqn]
urbo Topology. .. . 2
" Detached Eddy Simulation
Injections... " Large Eddy Simulation [LES]
Cuskarn Field Functions. ..
Warning i ntiguous regions. oK ‘ Cancel‘ Help ‘
Prafiles...
) adow
st Units... I
Done. ser-Defined 3
w

Figure III-15 : Choix du modele de turbulence (non visqueux)
8. Définition des caractéristiques du fluide
Define —Materials

Les caractéristiques du fluide sont chargées a partir de la bibliothéque de
données de Fluent.

aaterials =<l
Mame rMaterial Type Order Materials By
[a5+ Illuid || = rMame
Chemical Formula Fluid Materials “ Chemical Formula
I [=ir =] patabase...|
Properties
- =
Density [(kgfm3] Icunstanl || Eai_. |
|1 225
Cp fka k] Icunstan. -l Edit... |
[1o05 _ua
Thermal Conductivity [»=fm-k] Icunstanl vI Edit... |
IB_ ez nz
WViscosity [kgfm-s] Icunstanl = Eai_. |
|1 _F¥89he— a5
==

Change/Create | Delete | Close | Help |

Figure II1-16 : Définition des caractéristiques du fluide
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9. Operating conditions
Define— Operating conditions

Avant de choisir les conditions aux limites, i1l faut choisir d’abord la valeur de la
pression de Référence « operating conditions ».

S FLUENT [3d. pbns, lam]
File Grid BEEEGEN Solve adapt Surface  Display  Flob Report Parallel Help

97  Models » ces, zone 13. e
Materials. .. = . o
Buildir & Operating Conditions
gy Operating Conditions. .. i
Hote:- % it IR . . - 12 into zones 12 and Pressure Gravity
i Boundary Conditions. .. L d il -ea1 1 . .
i, 2) and ail sur: c Operating Pressure [pascal] | | [ Gravity
F
i' arid Inkerfaces... |1 01325
i )
z¢ Dynamic Mesh * Reference Pressure Location

Mixing Planes. ..

Turbo Topalogy. .. X(m] [g
Injections. .. v [m] ’7‘]

R iZustom Field Functions. .. R . z [m] [
Warning Profiles ntiguous regions.

Uinit adow
st nics. .. L

Done . User-Defined 3

0K | Cancel| Help|

Figure III-17 : conditions opérationnelles

En effet, Fluent effectue tous les calculs, avec une pression appelée gauge

pressure et ce afin d’éviter les erreurs d’ordre numérique lors du calcul pour des

écoulements a faible nombre de Mach.

La relation liant la pression absolue a la « gauge pressure » est donnée par :
Pabs=Pop + Pgauge (IT1-1)

Fluent prend par défaut la valeur de la pression atmosphérique comme condition
opérationnelle.

Ensuite, 1l faut choisir les conditions aux limites :
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10. Conditions aux limites usuelles
Define— Boundary Conditions

Ensuite, il faut fixer les valeurs des conditions aux limites :

@ FLUENT [3d, pbns, lam] [=1(E3
File Grid BeEGEN Solve Adapt Surface Display  FPlob Report  Parallel Help
97 Models » ces, zone 13. 25
Materials. ..,
Buildir
ar COperating Conditions. ., A
Hote: 3 Boundary Conditions §2 into zones 12 and 1.
e e r—— 2y and ail_sur:801 (1)
m:
;[ Grid Interfaces...
Z: Drynamic Mesh 3
Mixing Planes. ..
Turbao Tapalogy. ..
Injeckions. ..
. Custom Field Functions. .. . .
Warning ) ntiguous regions.
S Profiles..,
) adow
st Units... |
Done. Uses-Defined 4 |
b/

Figure III-18 : les conditions aux limites

Velocity inlet :

Utilisée pour des écoulements incompressibles ou moyennement compressibles,
quand la vitesse d’entrée est connue.

EX FLUENT [2d, pbns] - =|E=] =
File Grid Define Solve Adapt Surface BoundaryCondihons
Fuiew> as Zone Type -
fuiew> Skewness exceeded 8.98 at ::::;HJP :::Z::ﬁ;lt_' 1
Checking the case set-up ... .
9 p bout interface
Skewness exceeded 6.98 at 35 cell | [dom_fluid mass-flow-inlet 8.98 at
Done outflow
I int_dom_fluid| | outletwvent
| auto-scale last-vie outlet pressure-farfield |=
"l cameras list-vie wall pressure-inlet
default-view read-vie pressure-outlet
delete-view restore—u symmet
wvelocity-inlet | o
fuiewr weall -
auto-scale last-vie
cameras list-vie 1D
default-view read-vie |16 b
delete-view restore—u =
fuiew> Set.. | Copy...| Close | Help | |

Figure II1-19 : la vitesse d’entrée
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B velocity Inlet lél

Zone Name
|inlet

Momentum | Thermal | Radiation | Species | DPM | Multiphase | UDS |

Velocity Specification Method |Magnitude and Direction j
Reference Frame |Ahsulule j
Velocity Magnitude [m{s) |5g |constant j
Coordinate System |Ca|—lesian . . 2] j
X-Component of Flow Direction |g_994521g |con5tant j
Y-Component of Flow Direction |g |constant j
Z-Component of Flow Direction |g_1 anS285 |cnnstant j
oK | Cancel | Help |

Figure III-20 : [a vitesse d’entrée et l'angle d attaque

Pour notre cas on a choisi : 50m /s avec angle d’attaque 6°.

Pressure oulet :

Utilisée pour les écoulements compressibles et incompressibles.

Pressure Outlet =]

Zone Name
Isortie

Gauge Pressure [pascal] IB Iconstant

I Radial Equilibrium Pressure Distribution
Backflow Direction Specification Method INormal to Boundary

Turbulence Specification Method IK and Omega

Ll L

Backflow Turb. Kinetic Energy [m2fs2] |1 Iconstant
Backflow Spec. Dissipation Rate [1/s] |1 Iconstant
Ok I Cancel I Help I

Figure III-21 : la pression de la sortie

Spécifie la pression statique de sortie.

L’utilisation de Pressure Outlet sert a définir la pression statique a la sortie.
L’utilisation de la condition Pressure Outlet au lieu de Out flow a souvent comme
conséquence une meilleure convergence.

Wall est utilisée pour délimiter les régions solides des régions fluides.
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11. Choix des critéres de convergence
Solve— Monitors— Residual...
Il s’agit ici de choisir les critéres qui doivent étre vérifiés pour que les calculs de

la simulation S’arrétent.

| & FLUENT [3d, pbns, lam] =13
I Fil=  Grid Define BEEEN Adapt  Surface  Display  Plot Report Parallel Help
976 tri Controls [ zone 13. -5
Initialize 3
Buill:l:i_nl_zl e Maonitors Residual...
grid, Animate b Statistic...
Hote: S?para Farce... 2 and 1.
ail su ) ) a1 (1)
materia Particle History .4 Surface...
interfa Execute Cormmands. .. Wolumne. ..
domaing Case Check. .,
ZOnes,
ail_|
paro
ail_|
cube
int_fluid
Fluid

Warning: Thread 12 has 4 contiguous regions.
creating ail_sur-shadow
shell conduction zones,
Done.

Figure III-22 : Choix des critéres de convergence

& Residual Monitors

Options Storage
v Print lterations [1gen = =
[ Plot Ej =
Mormalization EI
™ Mormalize ¥ Scale | |
Convergence Criterion
|ahsu|ute j
Check Absolute _J
Residual Monitor Convergence Criteria
continuity v I a.808881
x-velocity v ~d a.88881
y-uvelocity v v a.88881
z-velocity v I a.808881
0K | Plot | Renunn| Cancel | Help ‘ |

Figure II1-23 : Choix la valeur de la précision
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Pour afficher la convergence a I’écran pendant les calculs sous forme d’'un graphe,
1l faut Activer 'option Plot.

Il est possible de désactiver certains criteres d’arrét de la simulation en
décochant la case de convergence.

On a choisi la précision 1¢-005.

12. Lancement de la simulation

Solve— iterate

Le paramétrage étant effectué, il ne reste plus qu’a choisir le nombre d’itérations
que Fluent Devra réaliser.

-on donne nombre d’itérations (par exemple 200) et chaque fois augmente-le

jusqu'a la convergence.

La figure suivante présente le résidu de la solution :

3 nc — — _— e |
Residuals
continuity
x-velocity
y-velocity
z-velocit

1e+00

1e-01

1e-02

1e-03

1e-04

1e-05

1e-06

1e-07

1e-08

tul il ol il il il ol ol ol
/

1e-09

o

20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Iterations

Scaled Residuals Jan 02, 2004
FLUENT 6.3 (3d, pbns)

Figure 111-24 : résidus

Apres 194 itérations la solution converge.

13. Sauvegarde du fichier *.cas
File - Write —Case&Data

Il est conseillé quune fois le paramétrage est effectué, de sauvegarder le fichier
en format *.cas.

S’il y a un bug durant les calculs, il suffit de charger le fichier *.msh, on n’aura
pas a Refaire le paramétrage.
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III -2 résultats de fluent

Apres la convergence de la solution, nous pouvons visualiser le contour de la
pression, la vitesse, coefficient de pression .....

Dans cette figure, la distribution de la pression statique sur I'extrados de l'aile
est illustrée comme suit:

1.47e+03 A%
' 1.20e+03 1
9.32e+02

6.63e+02
3.95e+02
1.26e+02
-1.43e+02
-4.12e+02
6.80e+02
-9.49e+02
-1.22e+03
p -1.49e+03
-1.76e+03
2.02e+03
-2.29e+03
-2.56e+03
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-3.64e+03 X

-3.91e+03

~ontours of Static Pressure (pascal) Jun 11, 201¢

CIIIENTE 2 (24 nhr

Figure III -25: contour de la pression statique sur l'extrados de l'aile

Dans cette figure, la méme pour I'intrados de l'aile est illustrée comme suit :

A ————————————————.N )|

1.47e+03

. 1.20e+03
9.32e+02
6.63e+02
3.95e+02
1.26e+02
-1.43e+02
-4.12e+02
-6.80e+02
-9.49e+02

- -1.22e+03 i
-1.496+03 |
-1.76e+03 1
-2.02e+03
-2.29e+03 ‘
-2.56e+03
-2.83e+03 |
-3.10e+03
-3.37e+03 Y,

-3.64e+03 Xy

-3.91e+03

Contours of Static Pressure (pascal) Jun 11, 2010
FLUENT 6.3 (3d, pbns)

Figure III -26: contour de la pression statique sur lintrados de l'aile
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La figure suivant présente la pression statique sue 'aile compleéte :

ElAUENT @ Puenttne =]
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Figure III-27: contour de la pression statique sur laile

Nous avons exporté un fichier TECPLOT avec la géométrie de 'extrados et la
pression statique (il y a une difficulté dans cette étape pour obtenir méme
nombre de point sur I'extrados et sue I'intrados), puis par une méthode simple on
a obtenu dans les dix stations la répartition de la pression statique :

L’axe des x la valeur de la pression statique.
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Figure 111-28: les positions des stations

Ou les lignes continues présentes les stations structure (les nervures), d’ailleurs
les lignes discontinues présentes les stations aérodynamiques (la direction de
I’écoulement).

Pour chaque station nous avons tracé les graphes de la répartition de pression
statique pour les dix stations de control ou nous avons constaté une dépression
au niveau de l'intrados et une surpression au niveau de I'extrados.
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Figure III-29: distribution de pression statique (stationl)

-1000.00

Figure III-30: distribution de pression statique (station?2)
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Figure III-31: distribution de pression statique (stationd)
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Figure II1-32: distribution de pression statique (station4)
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Figure II1-33: distribution de pression statique (stationb)
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Figure II1-34: distribution de pression statique (station6)
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Figure II1-35: distribution de pression statique (station?7)
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Figure II1-36: distribution de pression statique (station8)
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Figure II1-37: distribution de pression statique (station9)
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Figure III-38: distribution de pression statique (stationl0)
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Calculer la force et le moment aérodynamiques :

Pour calculer la force aérodynamique (la portance) (F) et le moment
aérodynamique (M), on a utilisé les équations suivantes :

F= [Pds I11-2)

M= [Pxds (IT1-3)
Ou:
F : la portance dans chaque station
M : le moment aérodynamique dans chaque station
P : la pression statique
dS : une surface partielle
x : le bras de levier
Puis ;

On a crée un programme FORCE ET MOMENT a l'aide de fortran; ce
programme utilise la méthode de trapeze et apres l'exécution on a obtient les
résultats suivants :

Les Statl | Stat2 | Stat3 | Stat4 | Statd | Stat6é | Stat7 | Stat8 | Stat9 | Statl0
stations

Les 991.91 | 718.08 | 775.30 | 795.57 | 8561.60 | 906.16 | 809.60 | 566.92 | 470.04 | 349.28
forces

Les 8199 6543 7654 8307 9204 10166 | 9168 6808 5802 4422
moments

Tableau III-1 : [a portance et le moment aérodynamique dans chaque station

Ou la force en newton (N) et le moment en (N*M)

87




Chapitre III Calcul des charges aérodynamiques

La figure suivant présente la portance en fonction de (y) (le long de 'envergure) :

PORTANCE®) |~~~

600.00 — -

Figure 111-39: répartition la portance le long de l'envergure de l'aile

Et dans la figure suivant présente le moment aérodynamique en fonction de (y) :

-12000.00 —. - R L

MOMENT(N*M)

10000.00 —

8000.00 —

| 6000.00 —]

. 4000.00 I | I — [ — L E—

0.00 2.00 4.00° 5.00° '8.00

Figure III-40: répartition le moment le long de l'envergure de laile
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I11-2.1 interprétation résultats de fluent :

A partir la figure (III-27) ; nous observons que la pression statique sur la surface
de l'aile varie d’'un point a 'autre et que la valeur maximum de la pression est a
lavant de l'aile et exactement prés du point d’arrét la pression maximale égale
1469.86 pa, et la valeur minimum de la pression est -3905.944 pa.

Pour les figures (I11-25) et (III-26) nous observons la répartition de la pression
statique sur la surface d’extrados et la surface d’intrados n’est pas le méme ;

Ou sur 'extrados y a une dépression mais sur l'intrados y a une surpression.

Les figures (de (III-29) jusqu'a (III-38)) illustrent bien la dépression et la
surpression dans chaque station, et nous observons aussi dans ces figures que la
force de la sustentation (la portance géométriquement est la différence de
I'intégrale de surface entre la courbe de l'extrados et la courbe de l'intrados)
change d’une station a l'autre.

On constate que les courbes des pressions statiques pour les dix stations sont
semblables et changent uniquement de forme cela est du a l'utilisation du méme
profil dans toute l'aile.

Le tableau (III-1) illustre que la portance change d’'une station a l'autre, ou la
valeur maximum est 991.91 N dans la station(1) et la valeur minimum est 349.28
N dans la station(10).

Si1 on calcule la portance totale sur toute I'aile (la somme de toutes les forces) et
aprés on compare avec le rapport des forces de fluent :

> (les forces de toutes les stations) La portance totale de fluent

7234 (N) 8168 (N)

Tableau III-2: comparaison entre la portance totale et rapport des forces de
fluent

Nous observons que la force totale de la portance est tres prés a la portance totale
de fluent ; donc notre calcul est tres précis. Mais nous observons aussi que cette
force est tres faible, peut étre a cause d’'une erreur dans fluent.

Le méme pour le moment aérodynamique ; que le moment a changé d’'une station
a l'autre, ou la valeur maximum est 10166 N*M, dans la station(6) et la valeur
minimum est 4422 N*M dans la station(10).
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Si on calcule le moment aérodynamique total sur toute I'aile (la somme de toutes
les moments) et aprés on compare avec le rapport des moments de fluent :

> (les moments de toutes les stations) Le moment total de fluent

76273 (N*M) 84122 (N*M)

Tableau III-3 : comparaison entre le moment total et rapport des moments de
fluent.

Nous observons que le moment aérodynamique total est trés prés au moment
total de fluent.
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IV -1 Introduction :

L’analyse par élément fini (FEM) est un outil incontournable dans toutes les
phases de design d’'un aéronef et surtout dans 'optimisation. Au début du projet,
une des premieres taches du département de stress est de batir ce modele. Ce
dernier servira par la suite aux plusieurs itérations doptimisation de la
structure, afin de minimiser le poids de 'avion.

A ce modeéle, on appliquera tous les cas de chargement jugés critiques pour la
structure. Les charges statiques et fatigues fournies par le département de
charges et dynamiques seront appliquées au modele. Une fois les cas de
chargement exécutés sur NASTRAN, les charges internes seront produites et
extraites, et serviront a compléter I'analyse des contraintes des différentes pieces
constituantes de I’aéronef pour la certification.

Il faut noter que le modéle d’éléments finis dans la majorité des cas est un outil
qui aide a l'analyse des contraintes des pieces constituantes en fournissant les
charges internes. Les marges de sécurité ainsi que la détermination du mode de
défaillance est en dehors des attentes de 'analyse par éléments finis.

Bien que nous ayons vu comment trouver la distribution de charge interne dans
une cellule d’aile, les calculs nécessaires a chaque itération de propriété sont
lourds et demandent beaucoup de temps, un modele d’éléments finis est une
bonne option pour éviter une telle charge de travail.

Dans cette section, nous allons voir comment un FEM se doit d’étre construit afin

de bien répondre a nos besoins et d’en optimiser l'utilisation. La methodologie
presente est devenue comme un standard dans I'industrie de 'aéronautique.
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Les plus grands compagnies utilisent la méme methodologie de modélisation
comme on peut le constater par la figure 1 du modele du Challanger 300 :

BLIVEINILE ELEMENT MODEL

Figure IV -1 : Modéle complet du Challenger 300

Dans ce chapitre, nous aborderons la méthodologie et les outils nécessaires pour
modéliser une aile d’avion. Maintenant

Les logiciels PATRAN/NASTRAN seront utilisés pour 'accomplissement de notre
projet. Alors, toute la présentation de ce chapitre sera basée sur ces derniers.

IV -2 Technique de modelisation :

Dans l'industrie aérospatiale, la construction des avions implique plusieurs
partenaires. Chaque partenaire est responsable de la modélisation par élément
finis de ses composantes. Ainsi différents sous-assemblages du modéle seront
produits. Le groupe qui est en charge des éléments finis assemblera tous les sous-
modeles et par conséquent batir un modeéle complet de I’avion.
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La figure 4 montre le modele complet éclaté de CRdJ 700 :

Figure IV- 2 : CRJ 700 Sous-composantes

Ceci nous force a avoir des définitions communes entre partenaires de la
technique de modélisation a utiliser lors la construction du modele. Ces
définitions amélioreront la qualité du modele, augmentera l'interprétation et
évitera tout conflit lors de la construction du modeéle complet de I'avion.

Parmi ces définitions, on peut énumérer par exemple les différents types

d’éléments a utiliser pour les différentes parties de l'avion, la numérotation, le
nombre de subdivision par baie

93



ChapitrelV

Calcul des charges structural

IV -2-1Types d’élément

Le tableau suivant présente les différents types d’élément utilisés pour la

construction du modele d’éléments finis complet d'un avion.

Spring Line Elements|  Surface Solid Multiple Constraint Elements
Elements Elements Elements (MPC)

Physical Simple Spring |Rod (axial load {Shear, Brick, Rigid Body  |Interpolation

Behavior only), Beam |Membrane, Tetrahedron  |Element Constraint
Plate Element

MSC/NASTRAN| CELASI1 CROD CQUAD4 CHEXA RBEI1 RBE3

Element Name CBAR CTRIA3 CTETRA RBE2

Associated PELAS PROD PSHELL PSOLID None None

property entry PBAR

Example of Connection Simple Representation Honeycpmb of Repres_entation Loaq ‘

utilization between control |representation of |of fuselage and |composite of engine distribution

surfaces and
aircraft

fuselage stringer

wing skin

1
YAN

-

O

Tableau IV-1: Différents types d’éléments

IV -3 Procedure de modélisation de l’aile d’avion

La facon de modéliser une structure est trés importante car elle détermine la

validité ainsi que la facilite d’utilisation des résultats. Toutes les procédures de
modélisation font généralement parties d'un document nomme “FEM Guide
Lines” crée en tout début de projet.

Typiquement, une section ou une baie d’'une aile est constituée de 4 éléments afin

de bien représenter 'effet de flexion cause par le moment fléchissant. Ceci donne
en plus une précision supplémentaire quand a la fluctuation de la charge le long
d’'un membre. Cet effet est essentiellement du au fait que nous utilisons des

éléments linéaires.
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La figure suivante montre une poutre en flexion :

|

MN NN

Figure IV- 3 : poutre en flexion

Dans le cas plus précis de notre aile, chaque composante sera donc constituée de
4 éléments entre chaque nervure (Rib).

Les panneaux sont représentes généralement par des éléments plaques ou
“SHELL” qui ont une capacité de cisaillement, de tension/compression ainsi que
de moment fléchissant (hors plan). Les caps, les semelles des nervures ainsi que
toute matiére excedent les panneaux (comme les pads-up) sont quand a eux

représentés par des éléments “ROD” qui ont une capacité de tension/compression
uniquement.

Les éléments plaques doivent toujours étre crées a partir d'une méme séquence
de nceud afin d’assurer une consistance au niveau des résultats. L’orientation
typique d’'un élément pointe vers 'extérieur de l'aile box.

95



ChapitrelV Calcul des charges structural

La figure suivante montre les plaques dans patran :

L o1
LB,

Figure IV- 4 : les plaques dans patran

IV -4 Modélisation par PATRAN
IV -4-1 Préparation de géométrie :

Avant la génération du maillage , la géometrie doit etre préparer en appliquant
les étapes suivantes :

e Casser des surfaces par la courbe

e Casser des courbes par des plans

e Création des plans utilésés 3 points
e Casser des surfaces p des plans
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Aprés ces modifactions on obtenu une géométrie prete a etre utilisée dans
PATRAN comme montre la figure suivante :

Figure IV-5 :aile avant et apreés la frationnement

La géométrie du coté gauche est notre modele courant. La géométrie du coté droit
montre les surfaces aprés que toute la rupture nécessaire de surfaces ait été faite.
(des surfaces sont rétrécies)

IV -4-2 Modéle d’éléments finis:

Avant de créer un maillage, il faut controler la facon de subdiviser les éléments
géométriques comme Surface et Courbes.

Cette fonction est la Mesh Seed :

1) Nervures
a. 4 subdivisions non uniformes pour modéliser le cisaillement au
niveau des nceuds.
b. 1 subdivision sur le long de la corde.
2) Longerons
a. 4 subdivisions uniformes sur le long de 'envergure.
b. 4 subdivisions en profondeur
3) Lisses
a. 4 subdivisions uniformes sur le long de 'envergure.
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Etape 1: Création du contréle de maillage

Pour controler la subdivision uniforme on utilise la fonction mesh seed et le type

. f
ol =i
.
- E
Ohject: Mesh Seed ™
Type: Uniform =
Display Existing Sesds |
Element Edoge Lencgth Data
T
L H H L )
% Mumber of Elements
¢ Element Length (L)
Mumloer = 4
W Auto Execute
Curve List
| Surface 3252
-Apply-
ot !

Figure IV-6 : la Subdivision uniforme

Pour controéler la Subdivision non uniforme on utilise la fonction mesh seed et le type

two way bias

Action: Creste
Ohject: Mesh Seed ¥
Type: Twwo Way Bias -

Display Existing Seeds

Elzment Edie Lencgth Data

@+ purn Elems and L2141
7 L1 and L2

Mumber = 4
Lzt = 2.5

I+ Auto Execute

Curve List
| Surface 4333

-Spply-

Figure IV-7 : Subdivision non uniforme
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Etape 2 : Création des éléments CQUAD, CROD

Pour créer les éléments CQUAD on utilise la fonction mesh et le type surface

Finite Elements

A Cthon: Create

Dbt mesh = |

Type: Surface |
Ot 10 List .

Mode a8

Element Iss

Elem Shope Gumd ™

Mosher e |
Topology ousds * |

Made Coordinate Frames
| Surtace List
[Euriace 276

Tiobal Edge Length
¥ sutomatic Coloulation

e EXETT

Tietnet Existing Prep

Croate Mew Propory

Figure IV-8 : Création des éléments CQUAD

Pour créer les éléments CROD on utilise la fonction mesh et le type curve

Action: Crasta ¥ I

Object: Mash

Outpt 10 List

Nads [E137
Element | 3681
Topalogy Bar2 ¥

Mode Coordinate Frames

Curve List
[

Global Edge Length
Iv Automatic Calculation

Yalue [a4

Select Existing Prop...

al x|

Crate Nevw Property...

-Apply- |

Finite Elsmants |

Figure IV-9: Création des éléments CROD
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La figure suivante montre le maillage de I'aile complet :

Figure IV-10 : le maillage de l'aile complet

Etape 3 : Equivalence des nceuds.

Lors de la création des éléments, PATRAN crée des noeuds automatiquement. A
la jonction de chaque entité géométrique il y a toujours dédoublement de nceuds.
Dong, 1l faut éliminer ce dédoublement de noeuds par 'option Equivalence.

Il faut faire attention aux nceuds des nervures qui sont proche des nceuds des
lisses. Ces nceuds devraient étre exclus.

Etape 4 : Vérification des normales
Il faut que les normales soient sortantes pour le revétement extérieur et les
longerons avant et arriéré.

Pour les nervure il faut que vous garder une direction unique a savoir toutes les
normales soient dirigées vers le bout de l'aile.
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Pour visualiser maintenant et vérifier les normales.
Aller sur le menu « Eléments » (FEM)

Sélectionner
1) action « Verify ».

2) Display Control « Draw Normal Vectors »
3) Apply.

inite Elements

Action: Werify ™
Chiect: Elemert ™
Test

Display Corntrol
" Color Code Elemernts

f«" Drawy Mormal Wectors
Test Control

)

Display Only

Fringe Attributes. .. |

Reset Graphics |

Apply

Figure IV- 11 : Vérification des normales
Pour changer la direction des normales

Sélectionner
1) Action « Modify ».
2) Object: Elements
3) Method “Reverse”

4) Elément List, sélectionner les éléments que vous voulez inverser les
normales.
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La figure suivante montre la modification des normales :

Finite Elements
Action: Modify

Object: Elemert ™

Methioc: Reverze ¥

ol

[ Auto Execute

Element List
| Elm 1693

-Apply-

Figure IV-12: modification des normales

La figure suivante montre toutes les normales sont sortantes :

Figure IV-13: Toutes les normales sont sortantes
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IV -4-3 propriétés Matériels :

Maintenant que la création de tous les éléments est définie, Il reste a associer a
ces éléments des propriétés. Avant ca, définissons une propriété matérielle

Aluminium :

M |nput Options

Temperature DepiMoe! Varisble Fiekis: \ — I
_‘ Aluminium
Description
e ™
Current Constiutive Models
Propestias .. |
Changs Material Status I
x| _ Gew | cuen | -
Maderiaks

Figure IV-14 : Définition des Propriétés matérielles
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IV -4-4 Propriétés éléments :

On défini les propriétés des éléments cquad et crod

CQUAD : Définir la propriété matérielle Epaisseur

CROD : Définir la propriété matérielle aire

n Imput Properties

Froparty Hame ik

o
[etera Crimtsgion) [ |
Theciness feE
[onstruchursl Mass|
Pl Oftanl] —
[Fiber Dist 1] |7
Filver Dt 7]

L

[«

Eniar e Tricireces or salsct o fikd withihe kcon. Specity Eiement Nodal by ssiecting t from e dropdown.

_ owed |

0 -

Apphcation Region

ATH AT AET 2 464 405 4602 =
400 49T 494 455 4975012 SO2: 504
507503 -

El=mert Properties [

Figure IV-15 : Propriétés des éléments cquad

IV- 4-5 conditions aux limites :

Dans notre modélisation et design d’aile d’avion, nous avons un cas de
chargement et une configuration de l'aile.

Pour compléter le modele, il nous faut maintenant introduire les conditions aux
limites soient les charges appliquées et les contraintes sur les déplacements a la

racine de l’aile.
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Comment Créer une charge par Patran?

Lors du chapitre précédant, nous avons calculé les charges discrétisées pour
simuler le seul cas de charges qui vous a été fourni et ainsi déterminer les
charges appliques aux nervures.

Nous allons appliquer ces charges appliquées a notre modele d’éléments finis.
Pour ce faire, nous allons utiliser la carte RBE3 disponible dans NASTRAN pour
distribuer les charges appliquées a tous les nceuds externes de la nervure.

La définition de la carte RBE3 exige la connaissance du :

1) Nceud Dépendant (la ou la charge sera appliquée). Ces nceuds
n’appartiennent pas a la structure

2) Degrés de liberté du nceud dépendant a transmettre (Dans le projet nous
avons besoin, de 3 degrés de liberté soit une force et deux moments). Dans
le cadre du cours il faut sélectionner les 6 degrés de libertés.

3) Nceuds Indépendants la ou la charge sera distribuée. Ces nceuds font parti
intégrante de la structure.

4) Degrés de liberté que la structure réagira a la force appliquée (Dans le
cadre du cours sélectionner les 3 degrés de liberté de forces)

»

Etape 1 : Positionner le nceud Dépendant :

Ce nceud est 'intersection de I'axe élastique de I'aile avec le plan de la nervure.
Puisque les charges déterminées et calculées sont selon 'axe élastique.

Il faut recréer les plans et importe le systéme de coordonne 1. Si vous avez créé
votre modele complet a partir de la combinaison des modeles de chaque nervure,
donc vous avez perdu les éléments géométriques.

Sous-étape 1 : Création du plan a partir de 3 noeuds

Sous-étape 2 : Création des nceuds dépendants par intersection de 'axe y
du systeme de coordonnée 1 et les plans des nervures.

Action > Create
Object —-> Node
Method - Intersect;
Option - Vector -- Plane
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La figure suivante montre les Position des nceuds Dépendant :

Finite Elements

Action: Creata o~
Chject: Mode
hethod: Intersect

Mode |0 List
|E28s

£

Analysis Coordinate Frame
| Coord O

Coordinate Frame
| Coord O

Cption: wector ™
Option: Plane

Flane Oftset Distance
(0.0
[w Auto Execute

Wector List
\ Wectar 2
Plare List
Plare 2

Seélectionner I'axe élastique

Plan de la nervure

=Apply=

Figure IV- 16 : Positionner le nceud Dépendant
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Etape 2 : Création du RBE 3.

Sous-étape 1 : Création du nceud dépendant

M Define Terms I | 3 | Finite Elements

independent Terms (No kax) \ WPC ID
Coefficient Modes (1%) | DOFs (1) \T\ [1

- " Modify I
— % Create Indepsndent " Delete
Création du nceud
dépendant en | Coetlicient = [0
choisissant le / ¥ Auto Execute
degreé de liberte T
[Wode 5267
Tk
DOF =
B
v
v
apply | cear | concel | 1

Figure IV-17 : Création du nceud dépendant
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Sous-étape 2 : Création des noeuds indépendants :

Iaj ! PE inite Elements
Dependent Terms (No beao) Action Creste ¥ | =
1 F = '
Modes (1) DOFs (Max=5) Objsct e
5267 U UV UZ
Type REES ~ |

Analyziz Preferences:
Code: MSC Naziran
Type: Struchural

Laliste des noeuds
sera sélectionnée
un aprés un autre.

Sélectionner les 6
degrés de liberté

Independent Terms (ko Max) WMPCID
Coetficient Modes (Mo hMax) DOFs (Max=5) b I
10 4546 L L Thermal Expansion Coefficient
10 3366 L Ly U |
1.0 3354 L L LT
— ~ Define Terms. ..
—Apply-
Create Dependent Moty
s Create Indepeancent " Delsts
Coeffickant = 10

¥ Auto Execute

Apphy Clear

Cance| o

Figure IV-18 : Création des nceuds indépendants

Sous-étape 3 : Création de la carte RBE3

En cliquant sur Apply la carte RBE3 sera créée. Elle sera visualisée en

mauve.
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Etape 3 : Création des cartes « FORCE »

Maintenant que la carte RBE3 est créée, il nous sera possible d’appliquer la force
au noeud dépendant. NASTRAN se charge d’'interpréter et de distribuer cette
charge sur les nceuds indépendants. Il faut noter que la carte FORCE dans
NASTRAN incluse aussi les moments. Il faut 'interpréter comme une charge

(forces + moments)

Sous étape 1 : définir les attribues de la Charge a appliqué
1) Les composantes de la charge (Forces et moments)
2) Systéme de coordonnée relatif
3) Facteur d’échelle

Sous Load/Boundary Conditions

Action—~> Create; Object-> Force; Type—~> Nodal

Input Data

Input Data

LoadBC Set Sogle Factor

Force <F1 F2 F3»

N\
X

| =0,0-10000 =
Moment b1 M2 b3=

[«-2s000100000 =

<

Spatial Fields

FEM Dependent Data. ..

Analysis Coordinate Frame

| Coard O

Ol

Reset

LoadBoundary Condions  input Data

El Laad/Bourdary Carditions

Auction Croste |
e
Type: Piodal ™ |

Currert Lond Cacse:
Dot ...

Type: Shatic

Existing Sots

Eelact Applicetion Reglon ..

I = Al = I

Load/Boundary Condiions

Figure IV- 20 : définition des charges et des moments
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Sous étape 2 : Définir les nceuds d’application

Action—> Create
Object~> Force

Type—-> Nodal

Select Application Region

Sélectionner le nceud
oula charge sera
appliquée et cliquer
sur “Add".

N'oublie pas de
sélectionner le filtre

FEM

N

Donner un nom &

votre carte FORCE.

Une fois que toute les
parameétres sont
correctement remplis,
cliquer sur « Apply »

Select Application Region

Geometry Fiter
" Geometry

/f‘ FEM
Appbcation Region
Sslect Nodes
[ Sa
A |
lication Region

MNode 1

[E—

Remove |

~

@ Load,/Boundary Conditions

3
‘

Current Load Coase;

Detoult...

Type:

Static

Existing Sels

\

\

Inputd Daten, .

Sedact Apphcalion Regsorn. ..

-Apply-

L

Select Appication Region | Input Data 4] |l Loadmoundary conctions |

Figure IV- 21 : positionner les nceuds d’application
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Etape 4 : Création des conditions aux limites (SPC)

Action—> Create
Object~> Displacement

Type—~> Nodal
Input Data

Si vous voulez laisser
libre un degré de

Load/BC Set Scale Factor

[1.

liberté alors il faut le
laisser Blane

[1faut spécifier dans
guel svstéme de
coordonnée les degrés
de liberté sont définis.

[‘I'rmshﬁons <T1 T2 T3>
000 =»
Fotations <R1 R2 R3=

a000 =

<

Spatial Fiekds

FEM Dependent Data.,,

Analysis Coordinate Frame

m’li‘ocml 0

oK | Reset

E Load, Boundary Conditions

W

LoadBoundary Condtions  input Data I

Action: Creste = -
Ciyject: Displacement =

Type: Modal =

Current Load Case:
Defout... |

Type: Static

Existing Sels

eyt Set Mame
|dep|

Select Application Region...

I >

Load@Boundary Condiions | nput Data

Figure IV- 22 : définition les degrés de liberté
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Sous-étape 2 : Sélectionner les nceuds ou les conditions seront appliquées
Action—> Create
Object~> Displacement
Type—-> Nodal

Select Application Region

Select Application Region [X] Load/Boundary Conditions
Acthon; Create ™ -
Geomelry Fiter e —

Sélectionner sur le  Geomelry Otrect  Displacement |
filtre FEM T FEM Type: Modal ¥

Current Load Case

Detaiilt...

Typea: Staftic
Sélectionner les
nceuds ou les CL Application Region

. Existing Sets
seront appliqués et -\? Soctiiio ‘
cliguer sur « Add”
Add | Remove I
Appacation Region
- Node 1:5 56:60 105 107 110 111

Donner un nom & la 114 1151232 %
condition aux ]
limites \ MewSel Name

dep

Ok
| ‘pput Data . |
Select Apblication Region.. |
W
Select Application Region |Inout Data | ¢ [ |l Losamoundary condtions [Input Data

Figure IV-23 : positionner les neeuds d'application
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La figure suivante montre le modéle complet :

!
l1ooo.

!
Wonn.

Figure IV-24 : le Modele complet
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IV-5 les Résultats
IV-5-1 Les charges :

Les charges externes sont principalement de type continu. Ce chargement il est
tres difficile s'appliquer a un modele d’élément finis et presque impossible pour la
méthode d'élément finis. Mais sur le type discrétisé de charge il est relativement
facile appliquer.

Les charges externes existent sous trois formes différentes :

- Théorique : C'est la flexion, le moment fléchissant et la torsion calculés
qui sont visés dans le procédé de discrétisation.

- Discrétisé : Cest la flexion, le moment fléchissant et la torsion en
résultant de la discrétisation des forces externes.

- Appliqué : C'est la charge ponctuelle appliquée au lieu de la charge
continue.

1) Charges théoriques :

Les charges théoriques sont obtenues apres intégration de la portance et des
moments aérodynamique et le poids de la structure ainsi que le poids du
carburant elles sont appliquées le long de I'axe élastique.

Les équations a utiliser sont :

a)L’effort tranchant da a la portance est :
B
V(b)-V(y)=—[ L(y)dy (IV-1)
b) L'effort tranchant da au poids de la structure et du carburant :

Vo—Vi=—[w)dy (IV-2)
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c¢) La distribution du moment fléchissant :
My — My = - [7°V(y)dy (IV-3)

d) La distribution de torsion

T = 27 V) (Ketas — Xce) dy (IV-4)

2) charges Discrétisés

Laile est devisée en dix baies, on réalise une discrétisation de la charge repartie
théorique entre les nervures, ces valeurs son obtenues par Les équations

sulvantes :

a)L’Effort Tranchant discrétisé :

VrsitVrsi+1)

Vpi = . (IV-5)

Vrsi: Effort Tranchant théorique a la station I
Vp pi: Effort Tranchant Discrétisé a la baie 1

a)Moment de torsion discrétisé :

TrsitTrsi+1)

Tppi = > (IV-6)

115



ChapitrelV

Calcul des charges structural

Les résultats des charges théoriques et des charges discrétisés au chaque

baie obtenus sont récapitulés dans le tableau suivant :

théorique appliquée

Sta id / Y A% T M A% T M

Baie id in Ibs in.lbs in.lbs Ibs in.lbs in.lbs
S12 395 0 0 0 0 0 0
Bi11
S11 382.7 310 -14868 7557 310 -14868 7557
B10
S10 346.1 1412 -58775 50224 1412 -58775 50224
B9
S9 322.5 2470 -87168 115694 2470 -87168 115694
B8
S8 285.9 4455 -131076 309160 4455 -131076 309160
B7
S7 249.3 6747 -174983 621559 6747 -174983 621559
B6
S6 212.8 9273 -218890 1067409 9273 -218890 1067409
B5
S5 162.4 13038 -279422 1906910 13038 -279422 1906910
B4
S4 128.8 15709 -319785 2649016 15709 -319785 2649016
B3
S3 95.2 18459 -360149 3525839 18459 -360149 3525839
B2
S2 62 21233 -400000 4526461 21233 -400000 4526461
B1
S1 0 26501 -2066516 | 6268822 26501 -2066516 | 6268822

Tableau IV-2 : les charges théoriques et discrétisées
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Les résultats des charges théoriques et des charges discrétisés sont illustré dans

les figures suivant

30000
25000
20000

45000

2

0000

5000

Vertical Shear
—e—\Vertical..
—— Appligue
100 200 HS 300 400 500

Figure 1V-25 : Distribution de ’Effort Tranchant

Interprétation du graphe :

On constate depuis le graphe, on constate que la valeur maximale de I'effort

tranchant est a 'emplanture et nul au niveau de 'autre extrémité de l'aile, la

diminution est linéaire depuis 'emplanture jusqu'a 'extrémité.

7000000

Bending Moment

6000000

5000000

|  —e—Bendina.. |

4500000

%
3900000

2500000

1000000
0

200 300 400 500

Figure IV-26 : Distribution de Moment fléchissant
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Interprétation du graphe :

On constate depuis le graphe, on constate que la valeur maximale du moment
fléchissant est a 'emplanture et nul au niveau de 'autre extrémité de l'aile, la
diminution est linéaire depuis 'emplanture jusqu'a I'extrémité, on remarque une
déflexion au niveau de 'endroit de changement de fleche qui est due a la
déviation de I'axe élastique.

Torsion
O T T T s
( 100 300 400 500
-500000 1
| ——T.|
-1000000
=
»
-1500000
>
s
-2000000
-2500000
HS

Figure IV-27 : Distribution de torsion

Interprétation du graphe :

On constate que la valeur minimale de la torsion est a I’emplanture ce qui est
logique car, I'aile est encastrée, et de I'autre bout de l'aile, la torsion a une valeur
maximale vue que l'aile est sans appuis.

on remarque une augmentation tres rapide au niveau de 'endroit de
changement de fleche qui est due a la déviation de I'axe élastique.
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3) Charges Appliquées :

Les charges appliquées sont appliquées a chaque nervure, ces valeurs son
obtenues par Les équations suivantes :

a)Force appliquée a chaque nervure.
Fasi+y) = Vi — Vb (it Iv-7)

Fas(it+1) : Force appliques a la station i+1

b) Moment de la torsion.

Comme pour I'effort tranchant on doit calculer la torsion appliquée a chaque station au

niveau des nervures.

Tasi+1) = Tpgi — Tp(i+1) (IV-8)
c)Correction du moment fléchissant

Le moment fléchissant est une conséquence du cisaillement. Donc, il faut corriger
ce moment pour coincider le moment a chaque nervure par 'équation suivante :

Masi = Mrsi — (Mr i1y + Vg {Sivn) + Si}) (Iv-9)
S(i+1): Coordonne de la station I+1

(M7 si+1): Moment fléchissant Théorique a la station 1+1

Mjsi: Moment correctif appliqué a la station i
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Les résultats des charges appliquées au modéele d’élément finis a chaque
nervure
appliquée
Sta id / Y F T M
Baie id in 1bs in.lbs in.lbs
S12 395 155 -7434 0
B11
S11 382.7 706 -29388 5643
B10
S10 346.1 1080 -36150 11188
B9
S9 322.5 1522 -36150 19584
B8
S8 285.9 2138 -43907 66906
B7
S7 249.3 2409 -43907 107623
B6
S6 212.8 3146 -52219 153006
B5
S5 162.4 3218 -50447 277262
B4
S4 128.8 2711 -40364 259151
B3
S3 95.2 2762 -40108 302619
B2
S2 62 4021 -853184 342131
B1
S1 0 0 0 0

Tableau 1V-3 : les charges appliquées

Les charges ultimes est les charges appliquées multiplies a facteur de charge
égale 1.5 ces charges sont appliquées au modele d’élément finis.

Ce dernier est appliqué sur le modele a l'aide d’éléments rigides RBE3 : MPC
(Multiple constraint Element). Les forces sont distribuées a partir de
I'intersection entre les nervures et 'axe élastique vers les nceuds contournant les
nervures.

Les forces et moments obtenus lors de la discrétisation des forces ont été
appliqués aux nceuds correspondant a l'axe élastique dans chaque nervure. Les
forces seront ainsi transmises a la structure au moyen d’éléments RBE3.
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La figure suivante montre la carte RBE3

MNozuds independents

Neoeud dépendant

Figure 1V-28 : la carte RBE3

La figure suivante montre 'axe élastique et les stations dans notre modele ou
appliquent les charges :

Les stations

L’axe elastique

Figure 1V-29 : ['axe élastique et les stations
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IV-5-2 L'indices de chargement :

L'index de chargement est une indication du chargement interne soumis a une
structure particuliere. C'est une évaluation de tout le chargement d'une structure
1déalisée. Cette étape peut étre tres utile car elle donne un ordre de grandeur des
dimensions des différentes composantes de l'aile comme les revétements, les
lisses et les longerons (ame et semelles).

Une baie de 'aile est constituée des composants suivants:

semelle Revétement Lisse Ame

Figure IV-30 : boite daile

122



ChapitrelV Calcul des charges structural

Les valeurs de Hi, Hz, Li, L2 sont récapitulés dans le tableau suivant :

S0 BO S1 B1 S2 B2 S3 B3 S4 B4 S5 B5

H:. | 25,8 | 20,11 | 14,42 | 13,32 | 12,22 | 11,01 | 9,803 | 8,508 | 7,213 6,88 6,547 | 6,331

H: | 7,52 8,06 | 8,606 | 8,748 | 8,89 | 8,417 | 7,945 7,433 | 6,921 6,598 | 6,276 | 5,976

L. | 38,47 | 38,47 | 38,46 | 35,38 | 32,29 | 29,19 | 26,09 | 23,00 | 19,90 | 16,93 | 13,96 | 12,93

L: | 65,8 | 65,8 | 65,79 | 58,44 | 51,09 | 46,21 | 41,335 | 36,459 | 31,583 | 28,027 | 24,472 | 23,199

Sé B6 S7 B7 S8 B8 S9 B9 S10 B10 | S11

H. 6,114 5,872 5,63 5,388 5,146 4,97 4,795 4,502 4,209 | 2,104 0

Hs 5,677 5,38 5,083 4,783 4,484 4,291 4,098 3,801 3,604 | 1,752 0

L, | 11,913 | 10,888 | 9,862 8,837 7,811 7,148 6,484 5,459 4,433 | 2,217 0

L. | 21,925 | 20,65 | 19,374 | 18,098 | 16,823 | 15,998 | 15,173 | 13,898 | 12,622 | 6,311 0

Tableau 1V-4 : Les valeurs de Hi, He, L1, L2
Les valeurs des longueurs (Hi, He2, L1 et L2) au niveau des baies correspondent
aux moyennes des valeurs des sections adjacentes.
1) Les indices de charges :

Chaque de la structure est réagit un effort :

Les ames des longerons réagiront le 'effort tranchant et la torsion, le revétement réagit
le cisaillement, les lisses et Semelles des Longerons réagiront les efforts tranchants

Pour calculer ces indices on a utilisées les équations suivantes :
a)Les indices de charges de 'ame des longerons :

-Longerons avant :

123




ChapitrelV Calcul des charges structural

Ly*V T
LI =Qy+ Qg = + (IV-10)
F/s v S 7 Hy(Li+Ly) — (Hp+Hyz)(Lg+Lp)
-Longerons Arriére :
Li*V T
LI = + = + (IV-11)
rs = Qi Qr = T G
Les résultats obtenus sont montrée dans le tableau suivant
B0 B1 B2 B3 B4 B5 Bé B7 B8 B9 | B10
Lavant (in.lbs) | -1169 | -1111 | -1183 | -1352 | -1422 | -1255 | -1056 | -830 | -610 | -366 | -281
Larriére (inlbs) | 672 | 672 | 554 | 432 | 226 37 72 | -161 | -201 | -165 | -203
Tableau IV-5: Indice chargement ame longeron
b) les indices de charge des revétements supérieurs et inférieurs
LI = Q= T (IV-12)
revétement T (Hy+H2)(L1+Ly)
Les résultats obtenus sont montrée dans le tableau suivant
B0 B1 B2 B3 B4 B5 B6 B7 B8 B9 B10
Lrev (in.dbs) | -420 | -184 | -232 | -316 | -411 | -443 | -431 | -398 | -340 | -229 | -226
Tableau IV-6 : Indice chargement revétement
c)les indices de charge des lisses et Semelles des Longerons.
ZM Astrg
LI = * (IV-13)
SUE ™ (Hi+H) Aot
Les résultats obtenus sont montrée dans le tableau suivant
S0 S1 S2 S3 S4 S5 S6 S7 S8 S9 | s10
Lextra (Ibs) | -62713 | -65511 | -49944 | -49752 | -44973 | -27748 | -17571 | -9620 | -3726 | -1882 | -327
Livrra (Ibs) | 62713 | 65511 | 49944 | 49752 | 44973 | 27748 | 17571 | 9620 | 3726 | 1882 | 327

Tableau IV-7: Indices de charge des lisses et Semelles des Longerons
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IV-5-3 Critére de conception:

Le processus de la conception préliminaire est un processus itératif. Le choix
final sera fait sur la configuration qui donnera un poids minimale.

IV-5-3-1 Requis de conception :

Revétement & Lisses

e Le revétement ne flambe pas en dessous de la charge limite
e Les lisses en compression ne flambent pas a charge ultime
e Les lisses en tension ne dépassent pas la limite de rupture

Longeron

e L’ame du longeron ne flambe pas en dessous de la charge limite
e Les semelles du longeron ne flambent pas en compression
e Les semelles du longeron en tension ne dépassent la limite de la rupture

Nervure

e L’ame du longeron ne flambe pas en dessous de la charge limite

e Les semelles du longeron ne flambent pas en compression

e Les semelles du longeron en tension ne dépassent la limite de la rupture
Manufacturing.

Pour Manufacturing, on ne peut descendre dans les dimensions des tole en bas de
0.040pouce=1mm. Cout de production élevé.

IV- 5-3-2 Matériaux utilisées :
Tous les matériaux utilisées est de ’'Aluminium 2024 T3.
Ftu= 62000 psi Limite a la rupture
Fty= 45000 psi Limite d’écoulement en tension (déformation plastique)
Fcy= 43000 psi Limite d’écoulement en compression (déformation plastique)
Fsu= 38000 psi Limite de rupture en cisaillement.
e C(Charges limite est la charges qu'un avion peut voir au moins une fois dans
sa vie.
e La charge ultime est la charge Limite*1.5

IV- 5-3--3 Propriétés de flambement :

En design préliminaire on va utiliser ces niveaux de contrainte constante comme
guide pour dimensionner et avoir une idée sur le poids total:
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1) Flambement en cisaillement :

La limite en cisaillement d’'un panneau rectangulaire est donnée par :

7k E (t)
scer 12 (1_1)2) (B) (IV—14)

Ks : coefficient en cisaillement de flambement qui dépend de la fixation des
bords et de la finesse du panneau (aspect ratio a/b). Ce coefficient
est évalué par la figure ci dessous.

B : la dimension la plus petite du panneau ou le bord le plus petit du
panneau

N : Coefficient de poisson, pour les aluminiums est de 0.32 a 0.33
ns : correction plasticité en cisaillement.

Dans le cas de cisaillement des panneaux minces cette correction est de 1 vue que
la limite est toujours faible et qu’elle est dans la limite élastique du matériel
nous avons un panneau de :

Aile : Les panneaux sont de dimension de 17 x 34 pouces

ks sera de 6.5

b=17

t=0.14 in. En moyenne du revétement en général

t= 0.2 in. En moyenne pour le longeron en général

E=10.3 E+06 psi

Fs,cr = 3984 psi approximativement 4000 psi pour la
revétement Fs,cr = 8500 psi on a pris comme conservative a
5000 psi

0O O 0O O O O O

2) Flambement d’une colonne en compression:
La limite en cisaillement d’'une lisse est donnée par :

2 . 2
Fo=Fu-y FCZC_E [Lj (IV-15)
7’E\p

Cette méthode se nome la méthode de Girard est pour les lisses en forme de Z :

t . estl'épaisseur de la lisse

A :estlair total de la lisse

Ec :estle module de Young en compression
Fcy : est la limite d’écoulement en compression

126



ChapitrelV Calcul des charges structural

. I
e p : estle moment de giration donne par p = \/; . Il faut note que ce

moment de giration doit inclure la lisse et la partie effective du
revéetement (partie en rouge du panneau qui est estimer en
conception préliminaire a 30*t)
e L’ :estlalongueur effective de la colonne donnée par L'= T
C

e ¢ :estlecoefficient de fixité

Supposition conservative : Il est assumé c=1

Sinous avons une lisse trés stable (ce qui n’est pas le cas des lisses en forme de Z). Le
voilement est proche de I’écoulement des matériaux a savoir Fcy

Fo (LY
Fo=Fy——=| = (IV-16)
47 E\ p

Le calcul est itératif car le rayon de giration dépend de I'épaisseur du revétement et a
chaque fois que nous calculions le revétement, il faut recalculer le rayon de giration et
par la suite le Fc (permissible en flambement de la colonne. Dans notre cas 42000 psi est
une bonne limite en flambement.

Les limites en flambement que nous avons utilisé pour déterminer les caractéristiques
géométriques des différentes composantes comme premiére itération.

Donc I'indice de charge est juste un moyen approximatif d’avoir une premiére forme a
nos composantes. Mais les vraies charges (plus précises) c’est le modele d’élément finis
qu’il le donne.

A) Epaisseur des panneaux :

Donner une dimension a un revétement devrait étre que la contrainte a la charge
limite est égalée a la limite de flambement du panneau:

e La contrainte en cisaillement = g/t
q : flux de cisaillement dans le panneau. Ce cisaillement réagit la torsion
et 'effort tranchant que subit la structure
t : épaisseur du panneau

Si la contrainte en cisaillement = Fscr =» la marge est nul donc poids minimal

L’épaisseur requise de notre structure sera = t = q/Fscr
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La valeur q est calcul par I'indice de charge (flux de cisaillement): Nous avons
sur revetement supérieur et inferieur, et q sur les ames des longerons et des
nervures.

Les épaisseurs des panneaux pour chaque baie sont présentées dans le tableau
suivant :

Bo B1 B2 B3 B4 B5 B6 B7 B8 B9 B10

Longeron Avant (in.) 0.23 | 0.22 | 0.23 | 0.27 | 0.28 | 0.25 | 0.21 | 0.16 | 0.12 | 0.07 | 0.05

Longeron Arriere (in.) | 0.13 | 0.13 | 0.11 | 0.08 | 0.04 | 0.04 | 0.04 | 0.04 | 0.04 | 0.04 | 0.04

Revétement (in.) 0.16 | 0.07 | 0.09 | 0.12 | 0.16 | 0.17 | 0.17 | 0.15 | 0.13 | 0.09 | 0.09

nervure (in.) 0.16 | 0.07 | 0.09 | 0.12 | 0.16 | 0.17 | 0.17 | 0.15 | 0.13 | 0.09 | 0.09

Tableau IV-8: les épaisseurs des panneaux pour chaque baie

B) Grosseur (aire) des lisses et semelles:

e la Contrainte = P/A

P : est la charge en compression/tension sur la lisse
A : est laire de la lisse avec le revétement

- Aire = P/Fco (pour élément en compression) ou P/Ftu (pour élément en tension)

Les aires des lisses/semelles pour chaque baie sont présentées dans le tableau
suivant :

Bo B1 B2 B3 B4 B5 B6 B7 B8 B9 B10

lisses/semelles (in%) | 1.88 | 1.88 | 1.88 | 1.88 | 1.88 | 0.59 | 0.59 | 0.59 | 0.59 | 0.59 | 0.59

Tableau IV-9 : Les aires des lisses/semelles
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IV- 5-4 Résultats de NASTRAN :

Apres ont définit les charges ultimes et les dimensions des éléments. On a
appliquée ces charges au modele d’élément finis .on a obtenu les résultats comme
montre les figures suivantes :

La figure suivante montre la répartition des contraintes, on constate une valeur
maximale des contraintes dans longeron arrieres 5 et 6 ou on doit augmente le
nombre des lisses ou son aire ou on augmente ’épaisseur de 'ame du langerons.

von Mises. At Z2

Figure 1V-31 : distribution de contraints
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On constate un déplacement maximal dans le bout de I'aile et la fleche est
maximale dans cette zone comme montre la figure suivante :

Figure 1V-32 : distribution de déformation

Ce que nous avons obtenu de NASTRAN était juste le résultat d'un chargement
sur une structure. Le matériau utilisé est de ’Aluminium 2024 T3. Les permissibles
étaient de :

Ftu= 62000 psi Limite a la rupture
Fty= 45000 psi Limite d’écoulement en tension (déformation plastique)

Dans nos résultats sous effet d'un chargement ultime les contraintes sur la face
supérieur de I'aile et qui devrait étre en tension car la charge est vers le bas :

La contrainte maximale était (a charges limite) de 35 300 psi. Donc a charge
ultime devrait étre 52 950 psi. On a remarquées qu’est proche de la charge
maximale ultime que le matériel peut résister a savoir 62 000 psi.

Donc notre marge de sécurité sera de 62000/52950 -1 = 0.17 ce qui est tres bon

Sur la face inferieur qui est en compression. La contrainte maximale est de
(dapres le code de couleur) est de 31900 psi a charge limite donc a charge ultime
nous aurons 1.5 x 31900 = 47850 psi.

Donc la marge de sécurité : MS= 45000/47850 -1 =-0.12.Cette maniere est la plus
simple et ca donne une idée sur notre design
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La validation de nos résultats est le poids de notre structure est tres proche d'une
aile existante de méme catégorie. Ce n’est pas un cas académique qu’on connait
une solution exacte. Mais pour une premiere itération et on obtient un poids tres
proche d'un cas réel, ceci est la premiere itération. La procédure complete sera de
vérifier que toutes les composantes présentent des marges positives. Nous allons
trouver plus d'une place ou le marge de sécurité est négative. Donc il faut
corriger toutes ces places par 'augmentation des aires et re-exécuter le modelé
élément fini corrigé avec les nouvelles propriétés et ainsi de suite jusqu'a nous
trouverions que toutes les marges deviennent positives.

Mais a notre stade, et aussi le perspective de ce projet était de nous sensibiliser
sur la méthodologie de modéliser un structure semi-monocoque, discrétiser un
cas et exécuter et faire des simulations en utilisant le software NASTRAN. Nous
pensons que c’est un objectif assez raisonnable vue les moyens disponibles.
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Conclusion :

Nous avons fait dans ce projet une simulation numérique avec le solveur
FLUENT qui nous a permis a partir la déférence de pression et a l'aide de
TECPLOT et un programme de fortran d’obtenir les charges aérodynamiques ; la
portance et le moment aérodynamique sur l'extrados et l'intrados dune aile

encastrée.

Et apres nous avons préparé la géométrie de notre aile avant de la modélisée
en élément finis dans un logiciel de structure nommé PATRAN, puis nous avons
calculé T'effort tranchant, le moment fléchissant et le moment de torsion a partir
des charges aérodynamiques qui nous avons calculé a la partie précédente. Et en
fin nous avons appliqué ces charges a 'RBE3 dans chaque station pour but

d’obtenir les contraintes, les déplacements et les sections critiques.

Grace a ce projet nous avons maitrisé les logiciels (SOLIDWORKS,
ICEMCFD, FLUENT, PATRAN, TECPLOT) malgré ils ont pris beaucoup de

temps.

Nous pouvons dire que ce travail est considéré comme un tutoriel et une
référence utile pour les futurs projets de fins d’études ; et peut étre généralisé sur

un modele complet d’avion.
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