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Résumé:

La science de l'aéroélasticité est concernée par les interactions entre les déformations
des structures élastiques dans un courant d'air et les réactions aérodynamiques donnant
droit.

Le phénomeéne du flottement est induit par un transfert d'énergie mécanique du fluide vers
la structure de I'avion engendrant des oscillations d’amplitude exponentielle. En général,
ces oscillations sont de nature destructive et peuvent provoquer la perte de l'avion.

La prédiction de Ia frontiére de flottement (fronti¢re de stabilité du systeme a€roelastique)
est nécessaire a 'obtention de l'enveloppe de vol sécurisée de l'avion. La caractérisation du
flottement d'un avion est indispensable et doit ére déterminée durant le processus de
conception et de développement.

Summary :

The science of the aeroelasticity is concemed with the interactions between the elastic
structural deformations in a draught and the acrodynamic reactions giving right.

The phenomenon of the undulation is induced by a mechanical transfer of energy of the
fluid towards the structure of the generating plane of the oscillations of exponential
amplitude. In general, these oscillations is of destructive nature and can cause the loss of
the plane.

The prediction of the border of undulation (border of acroelastic stability of the system) is
necessary to the obtention protected envelope of flight of the plane.

The characterization of the undulation of a plane is essential and must be given during the
process of design and development.
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Introduction

Introduction :

La science de l'adroélasticité est concemée par des interactions entre les
déformations des structures élastiques dans un courant dair et les réactions
aérodynamiques donnantes droit. Les phénoménes acroélastiques se produisent
quotidiennement dans la nature, par exemple le balancement des arbres, de I'herbe, etc.
dans le vent.

Iis peuvent avoir comme conséquence des déformations dangereuses et des instabilités
statiques et dynamiques et, ainsi, avoir des conséquences pratiques trés importantes
dans beaucoup de secteurs technologiques.

Le domaine d'activité est orienté vers le couplage aéroélastique, c'est a dire vers
I'étude du comportement des structures dont les mouvements au sein de I'écoulement
générent des efforts induits. Les domaines concemnés sont notamment le génie civil
(ponts souples, cheminées), les transports (aéronautique, terrestre) et le secleur de
I'énergie (tubes d'échangeurs, éoliennes).

La méthode employée en aéroélasticité repose sur I'hypothése de faible fréquence
réduite, permettant d'utiliser des coefficients aérodynamiques moyens résuliant de
mesures stationnaires en soufflerie.

Le couplage aéroélastique se produisant principalement dans le domaine basse
fréquence, les coefficients mesurés sont ensuite introduits dans un code de calcul de
structures qui résout le probléme dynamique par synthése rnodale.

Différentes modélisations des efforts aéroélastiques ont été développées afin de

rendre compte des différents mouvements possibles de la structure, ainsi que des
composantes instationnaires des efforts qui pilotent les échanges d'énergic entre
I'écoulement et la structure.
Le calcul de certaines quantités linéaires comme I'amortissement aérodynamique permet
de détecter facilement les risques d'instabilités aéroélastiques et les vitesses critiques de
'écoulement. Par contre, la prédiction des amplitudes vibratoires effectives nécessite
des investigations non linéaires, pour lesquelles les méthodes numériques classiques de
résolution sont généralement inadaptées.

Les travaux actuels sont orientés vers une modélisation améliorée des efforts
aéroélastiques a l'aide de coefficients d'efforts aérodynamiques mesurés ou calculés en
stationnaire pour les structures allongées. L'objectif consiste a produire un modéle
physique du déphasage entre les efforts aéroélastiques et les mouvements de la
structure, comme le galop et le tangage.

Le couplage d'un mode de flexion de la voilure d'un aéronef avec un mode de
torsion peut faire naitre un phénoméne aéroélastique divergent : ¢’est le flottement.
Lorsqu'un aéronef évolue dans son domaine de vol , il ne doit évidemment pas
rencontrer un tel phénoméne : les risques d'apparition de flottement sont donc étudiés au
moyen d'essais de vibration au sol et de calculs. Ces essais permettent de procéder aux
modifications aérodynamiques ou de structures qui rendront sir le comportement de
l'aéronef.



Introduction

Le couplage entre I’écoulement d’air instationnaires et les caractéristiques
vibratoires propres d’un avion peut engendrer deux phénomeénes : le tremblement ou le
flottement.

Le premier est inconfortable pour les passagers et fatigue la structure. Le second est
dangereux, car il peut conduire 4 I’endommagement de I’appareil, voire sa perte de
contréle ou sa destruction.

Des codes de calculs permettent de prévoir les risques d’apparition de ce
couplage, trés en amont.

La simulation numérique des phénoménes d’interaction fluide-structure connait
un succés croissant dans un grand nombre d’application, comme I’étude de la stabilite
au vent d’un ouvrage d’art, ou d’écoulement sanguins en biomécanique. Les techniques
de simulation classique reposent sur le couplage, par des algorithmes appropriés, d’un
« code solide » qui simule le comportement de la structure soumise aux effets induits
par I’écoulement d’une parts, et d’autre part d’un code fluide capable de prendre en
compte les déplacement de la structure baignée par le fluide :en générale par le moyen
d’une modélisation de type « arbitrairement Lagrangienne-Eulerienne ».Ces technique
sont trés codteuses en temps de calcul,en grande partie du fait du domaine fluide,car,aux
difficultés inhérentes a la simulation du fluide (modéle non-linéaires.effet de la
convection,etc.) s’ajoutent,@ chaque pas de temps.des modifications d’ordre
géométrique liées au déplacement de la structure (qui doivent étre prises en compte dans
’ensemble du domaine fluide.

Notre projet est basé d’avantage sur le probléme d’aéroélasticité .il est divisé en
cinq chapitres :

e Le premier chapitre donne les notions théoriques de I’aéroélasticité et le probleme de
ces derniers dans les éoliennes.

o Le second est une étude approfondie sur L aile a un grand allongement et I’étude de
I’avion a I’aire libre ainsi que 1’assemblage d’avions.

¢ Dans le troisiéme chapitre nous avons essayés de décrire quelques méthodes de
résolution numérique des problémes aéroélastiques.

e Le quatriéme s’intéresse d’avantage a la définition du phénoméne de flottement et le
calcule de sa fronti¢re dans un systéme aéroélastique bidimensionnelle.

e Le dernier chapitre est consacré a la partie expérimentale.

En demier lieu ce travail est achevé par une conclusion.
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Aéroélasticité théorique CHAPITRE 1

I. Phénoménes aéroélastiques :

L.1. Introduction :

On admet généralement que les forces fluctuantes exercées par un écoulement fluide sur une
structure qui vibre sont de trois types fondamentaux :

e Les efforts quasi-périodiques produits par le détachement tourbillonnaire alterné sont
quasiment indépendants du mouvement de la structure lorsque les fréquences sont différentes.

En cas de résonance, il existe un couplage entre le détachement des tourbillons ct les oscillations, ¢’est
I’accrochage.

e Lorsque ['écoulement est turbulent, les fluctuations de vitesse peuvent provoquer des
vibrations de faible amplitude. Le couplage de ces forces induites par la turbulence avec le mouvement
de la structure est faible, voire nul.

e Comme la structure bouge, y compris par rapport & ses voisines, ¢lle modifie 1’écoulement
autour d’elle, qui en retour modifie Ies efforts sur la structure. Il existe donc des forces de couplage
aéroélastique induites par le mouvement qui peuvent devenir trés rmportantes.

Ce chapitre présente les différents phénoménes énoncés ci-dessus. En ce qui conceme les
efforts couplés avec le mouvement, I’usage consiste 4 étudier des efforts ac¢rodynamiques exprimés
comme des combinaisons linéaires des composantes du mouvement et de leur vitesse : pour la force de
portance et le moment de tangage couplés avec le mouvement de translation z et de I’angle de torsion

a onadonc:
F, =1ch2(H,2+H2d+H3a+H4 z)
g @1
M, =§pc2U2(A,é+A2d+A3a+H4z

Cette modélisation introduit fes séries de coefficients aéroélastique H, et A, qui sont des
coefTicients de linéarisation. Ces séries de coefficients sont appelées les dérivées de flottement, a juste
titre puisqu’elles sont issues d’une approximation des efforts aérodynamiques par un développement
de Taylor 4 I’ordre 1. Elles sont souvent exprimées sous forme adimensionnelle en écrivant :

F=tpcvr, Z+b, %+ Ha+H,5)

2 U U c 2

1 2 ca z 2
My=~pdU (4 =+ 4,—+ A+ A4,~
0= 5P (4 T 4, U A+ 4, c)

Dans cette partie de ce chapitre on va principalement utiliser la modélisation (1.2) pour étudier

les différents cas de flottement rencontrés en pratique. Il ne s'agit en premier lieu que d'exposer les
aspects physiques et I’on se restreindra & des corps rigides en mouvement de petite amplitude.

L.2. La fréquence réduite :

La fréquence réduite f, constitue un paramétre trés important puisquil va conditionner le
mode opératoire pour I'étude des phénoménes d'interaction fluide-structure en présence d'écoulement.

Ce nombre est défini comme le rapport de deux durées liées au systéme étudié : la premiére est
le temps de balayage de la structure par une particule fluide (7, ) , tandis que la seconde est la période

de vibration propre de la structure (7, = %) .Nous avons donc :

¥
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L _3 B L3
fi=t=L= (L3)

. 17, U

L'inverse de la fréquence réduite est appelé la vitesse réduite. Il arrive également que l'on
rencontre une définition de £, basée sur la pulsation propre au lieu de la fréquence propre.

Elle est généralement notée K =2xf. dans la littérature. Au plan aéroélastique, il existe 3 régimes
qui sont différenciés par la fréquence réduite :

eSi £ esttrés supérieure 4 1, la structure vibre & une fréquence élevée et unc particule fluide
qui la balaye aura le temps de "voir” plusieurs périodes du mouvement. Aussi, les paramétres
aérodynamiques doivent étre calculés ou mesurés en tenant compte des fluctuations engendrées par le
mouvement du corps. Dans la pratique, ce régime est souvent développé pour des fréquences propres
élevées, dans le domaine de l'acoustique : cette gamme dinteractions fluide-structure reléve de la
vibroacoustique.

» Si £ est proche de 1, un véritable couplage fluide-structure se produit, puisque le temps de
balayage par le fluide correspond 4 la période de vibration propre de T'obstacle. Ce régime
traditionnellement dénommé interaction fluide-structure constitue un probléme extrémement complexe
sur le plan de la mécanique des fluides. En particulier les amplitudes des mouvements peuvent devenir
trés grandes et les effets non linéaires prépondérants.

eLorsque f, est trés inférieure 4 1, le fluide n'a pas le temps d'éire influencé par le
mouvement de I'obstacle. Tout se passe donc comme si la structure était quasiment immobile, et les
caractéristiques aérodynamiques m'évoluent pas au cours du temps (on ne considére pas ici les effets
dus a la turbulence). Ce mode d'interaction fluide-structure reléve de l'aéroélasticité. En pratique, 1l
faut associer une vitesse importante et des vibrations basse fréquence pour se situer dans cette plage :
c’est le cas de I'effet du vent sur les constructions et de la mécanique du vol.

Dans cette partic on s’intéresse au régime de faible fréquence réduite. Lorsque celle-ci est
particuli¢rement faible, il est légitime de considérer que les oscillations n’influencent pas du tout
P’écoulement autour de la structure, et qu’un changement li¢ au mouvement du solide s’applique
instantanément a 1’écoulement et ’effort produit. Cette théorie quasi-statique (QST, quasi-steady
theory), mais en attendant elle permet d’utiliser des coefficients aérodynamiques statiques, c'est-a-dire
évalués sur une structure immobile, pour calculer les dérivées de flotiement.

L.3. Le flottement classique :

Le flottement classique du profil d’aile est apparu lorsque les avions de type monoplan ont
commencé A atteindre des vitesses élevées. Par tradition le flottement classique est un phénomene de
couplage entre les mouvements de flexion verticale et de torsion d’une voilure. 11 s’agit donc d’un
couplage a deux degrés de hiberté.

L3.1. Mise en équation :

Le profil d’aile bidimensionnel présenté figure (1.1) peut osciller en translation verticale sur

I’axe z et en rotation d’angle o autour du point O. Le centre de gravit¢ G est €loigné du centre de
torsion O de la distance d =GO . Le foyer aérodynamique est F et supposé fixé au quart de la
corde c.
Les équations du mouvement, en négligeant les termes d’amortissement, s’écrivent pour de petits
Mouvements :

mi+k z+mdd=F,

Jad+k a+mdi=M,

L4
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Ot le couplage entre les deux mouvements est présent & cause du décalage entre le centre de torsion et
le centre de gravité. Les forces aérodynamiques sont la portance F, et le moment de tangage A,. La

masse du profil est m et son moment d’inertie par rapport a O estJ,. Les deux raideurs de chaque
degré de liberté sont les termes k£, et k. Les valeurs propres découplées de chaque mouvement sont
données par :

Aa=w:=(27rfa)2=£9‘—

:ﬂ as)
AL=al=Qrf)y=-"=
m

Le systéme étant couplé, il est intéressant de le qualifier dans un premier temps sans excitation
extérieure, c'est-a-dire de rechercher les valeurs propres 4, et 4, de:

[+ A z+dd=0

) L7
a+ 11.“{1 + —-mi F=0 ( )
L 0

Cela revient a résoudre :

A-4,  Ad
det{Amd

Q

0

A=A

d’ A+,

Qui conduit notamment 4 la relation : 1 - i

Jo A+

Figure L1. Configuration d'un profil d'aile en couplage flexion-torsion.

Les deux efforts aérodynamiques sont a priori des fonctions du mouvement. En négligeant les
termes ¢’ amortissement, on écrit ainsi

F = 1 pclF(Ha+H,;z
2 (L8)
M, =%pc2U2(A3a+A,, z)

Dans le cas présent, il n’existe aucune raison pour que les efforts sur le profil d’aile varnient en
fonction du mouvement de translation verticale. En revanche leur variation en fonction de I'angle
a correspond de maniére évidente a une variation de I’angle d’incidence, ce qui améne :

ac. .,

H,=22=¢; H,=0

;5' (L9)
A3=J=C;(; 4,=0

da
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Finalement le systéme couplé¢ initial (L.6) s’écrit sous la forme hinéarisce :

2
;~'+Azz+déé=pcv Ca

2m
(L19)
2ry2
c'i'+ﬂ.aa+md.’:' pet
gy 2J,

Dont on étudie maintenant 1a stabilité en fonction de la vitesse du vent U/ .

all
Cya

1.3.2. Stabilité et vitesse critique :

Etudier la stabilité du mouvement consiste en fait a trouver la vitesse critique U, au-dela de

laquelle le mouvement est amplifié. On est donc conduit a chercher les valeurs propres du systeme
(L.10) et résoudre :

2
a-i 2%

2m
=0 (L11)
25712
Md ,1__,1“ +pc_l]_C;{
0 2"0

On suppose ici que 1a divergence en torsion pure n’a lieu que pour des vitesses de vent plus élevée que
I’instabilité de flottement par couplage de mode, c'est-a-dire que :

A >pdU? G .
2,

Le systéme (L.11) correspond donc a une équation du second degré en 2, soit :

1 2
F:l-’”j
0
' 4 12 perpye 2 r ’
2= o ZCING P 42\ Gavh =0, aveclG=1 +2, +2LECETCW) 1 qp
pcC. F’ ) 2J,
2y r2 v
H:i_(ia—ﬂ}"!—)
- 2J,

En rappelant que le gradient de portance d”un profil mince est positif (égal 2 27 en écoulement
potentiel) alors on constate que les trois termes F,G et H sont tous positifs. Si les solutions de (1.12)
sont réelles, elles seront donc de méme signe et négatives. '

Or le mouvement cherché doit étre :

* Soit du type sinusoidal amorti avec deux solutions réelles négatives,

« Soit amplifié avec des solutions complexes conjuguées, ol I"une des parties imaginaires est négative
et caractérise donc un mode instable.

L’instabilité de flottement se produira a la limite de ces deux régimes lorsque les valeurs
propres deviennent identiques. Le flottement classique est donc une instabilité par confusion de
fréquence, c'est-a-dire que les deux fréquences initiales du sysiéme, comme illustrer figure (1.2),
évolue avec la vitesse pour se confondre a la vitesse critique. Au deld du point critique, I'un des deux
mouvements est instable, c'est-a-dire qu’il préléve de I’énergie 4 I'écoulement.

Rechercher la vitesse de flottement consiste a calculer la vitesse pour laquelle le discriminant de
I’équation (L.12) devient nul. On note p la distance du centre de torsion O au foyer F .
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Par définition on a(L):

p=—cit (L13)
C ]

En écrivant que le discriminant de (1.12) est nul il vient aprés arrangement
"

F'=(d+p)
ry2 ~r r - . md2
F'Y?+2G'Y+H'=0, aveciG' =(d+pXA. +4,)-2pA (- P
0

2
H =(A,+A,F -44, /Ia(l-"f

) (1.14)

)

0

/’C: : » -
Ou:y=2 V¢, La vitesse critique s’écrit alors :

0

2J, -G'+JG? -FH'
(L15)
pcC F'

Evidemment on suppose qu’une solution positive existe et que le terme sous la racine est
positif. Cette condition n’est respectée que dans certaines configurations a cause des signes respectifs
des distances algébriques d et p, c'est-a~dire pour des positions relatives specifiques des différents
points remarquables F ,G et O du profil d’aile .

L’expression (I.15) est relativement compliquée a analyser du point de vue mécanique. Afin de
poursuivre le raisonnement on s’intéresse maintenant a des configurations particuliéres rencontrees
dans la pratique.

=

L, U

Figurel.2. Evolution des valeurs propres avec la vitesse du vent.

1.3.3. Cas de I'zile d’avion :

Pour des raisons de manoeuvrabilité de I"appareil, on s’amange en général pour que le centre de
torsion de la voilure soit positionné au foyer, c'est-d-dire au quart de corde. Cela nous conduita p = 0,

et permet de simplifier I’expression de la vitesse critique :

-2J md’
2= 0 A 4+A)+ 444 (1—- I.16
2 pcd(_,"[—( .+ A,) J AL 7. )} (I.16)

z

En supposant que le centre de gravité est placé derniére le foyer, ied<0 comme sur la figure (1.1)
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Dans ce cas la fréquence de flottement est donnée par la solution double de 1’équation aux
valeurs propres (1.12), soit :

5 1 A4,
Y e i 1.17
1= Gy }1——";,'" a.17)

Si le foyer est en arriere du centre de gravité, il n’est pas possible de déclencher un flottement
classique sur un profil d’aile. Mais cela implique de concevoir la voilure en plagant le centre de gravité
trés en amont, avant le quart de corde.

L4 Le galop:

Le galop est une instabilité sur un mouvement de translation des cylindres élancés. Le
mouvement introduit des efforts de couplage de type amortissement ajoute.
On suppose donc que le cylindre présenté figure (1.3). Oscille en translation dans le plan(x,z).

Sa vitesse vibratoire est » . On suppose ici que la fréquence réduite est faible, et que I’hypothése
quasi-statique s’applique.

Dans le principe il n’est pas nécessaire de supposer des mouvements découplés sur les deux
axes du plan (x, z), mais cela permet de conserver un caractére général a la démarche.
Les équations du mouvement s’écrivent :

mi+2mo nik+moix= l,r;vUj’DC,(a‘,)
12 (L18)
mi+2mo ni+mel z = —2-prDC=(aa)

L’amortissement structural réduit est 7. Les coefficients aérodynamiques statiques sont (', et
C, sont fonction de la direction apparente du vent @, qui est réellement percue par le cylindre lors des

oscillations. Les coefficients aérodynamiques sont présumés définis dans le repére de la
structure(x,z). U/, est la vitesse apparente du vent perue par le cylindre qui résulte de la

combinaison de la vitesse du vent I/ et de la vitesse de la structure » =(x,2) telleque U,=U-u.

H I -

Figure 1.3, Cylindre oscillant en translation et triangle des vitesses correspondant.

On linéarisée les efforts aérodynamiques sous la forme :

F, =-;- pU*DPx
1.19)

F, =% pU’DH,?

Ou p etH, sont les dérivées de flottement d’amortissement pur en trainée ct en portance

respectivement. Ils sont obtenus par dérivation des efforts par rapport a la vitesse du mouvement de la
structure et évalués pour une vitesse z nulle conformément a 'hypothése quasi-statique.
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D’aprés la figure (1.3) nous avons :

U X ina-:
u, ={ @“}—{’.‘} ;@ =amg[‘ﬂ.“_,] (1.20)
Usina -4 Ucosa—x
Apres calcul on obtient :
P*i[—Zcosa'C (a)+sinaC '(a)]
- U x x (]_21)

H, = é[—ZsﬁnaCz(a)-cosaC;(a)]

Or les amortissements aérodynamiques sont des amortissements ajoutés qui se retranchent a
Pamortissement structural, d’ou un risque d’instabilité. Lorsque I’angle d’incidence moyen a est nui,
on obtient la formulation habituelle du phénomene de galop, avec :

-2C -C.'
P=—>=, H=—> (1.22)
U U
En remplagant ces coefficients dans les équations du mouvement, soit :

mi+| 2mo, g+ pUDC_ |x+malx=0
x £ x

! , 2 a.23)
mZ+ mezry-i-ipUDC_,’ Z+me. =0

On fait apparaitre les amortissements résultants. Considérons maintenant chaque mouvement
de maniére indépendante. Sur I’axe x , relatif & la trainée, le mouvement de balangoire (longitudinal,
paralkile au vent) sera toujours amorti, car I’amortissement ajouté qui est proportionnel au coefficient
de trainée est toujours positif. En fait le vent contribue méme a mieux amortir ce mouvement.

Par contre, sur I’axe z de la portance, le mouvement de pilonnement (vertical, transverse au vent) peut
devenir négatif au-dela d’une vitesse critique :

U. = ~Amao.n (L24)

pDC,_

a condition que le gradient de portance soit négatif. Cette vitesse critique s’exprime aussi sous forme
adimensionnelle :

U __F2mr} dr S : ¥ o (125)

“ D pD’c! ¢

OuS, est le nombre de Scruton, appelé parfois le paramétre de masse-amortissement.
Ce nombre sans dimension est trés largement utilisé dans les problémes de couplage fluide-structure.
La condition de gradient de portance négatif s’écrit également a Iaide des coefficients
aérodynamiques exprimeés en axes vent :

C, =C,+C/<0

Ce critére, traduisant 1a condition nécessaire pour qu’une instabilit¢ de galop existe, est tres
connu sous le nom de critére de Den Hartog. Cela nécessite que la courbe de portance soit décroissante
en fonction de I'angle d’incidence. Le critére de Den Hartog s’applique donc aux structures non
profilées qui posséde une portance décroissante ou bien aux profils d’aile & grande incidence comme
présentée figure (14) . De fait, le phénoméne de galop constitue physiquement une instabilit¢ de
flottement de décrochage sur un mouvement de translation. Il existe une instabilité similaire sur le
mouvement de torsion.

10
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[ S .

Figurel4. Evolution du coefficient de portance d’un profil d aile.

L5. Excitation par détachement tourbillonnaire :

L’excitation par détachement tourbillonnaire se distingue de celle de la turbulence par son
caractére harmonique 2 la fréquence de détachement des tourbillons. Cette excitation peut poser des
problémes de dimensionnement lorsque cette fréquence coincide avec une fréquence propre de la
structure. Dans ce cas la résonance induit un phénoméne de couplage qui est encore assez mal maitrisé
du point de vue modélisation prédictive.

L5.1. Approche linéaire :

On considére le cylindre oscillant en translation transverse au vent moyen U/ de la figure (L.5).
L’équation du mouvement s’écrit :

mz+2mno s+ @’z = -% pDUC_(1) (1.26)

Ou la fluctuation du coefficient de portance est due au détachement des tourbillons. En premiére
approximation on la considére sinusoidale 3 la fréquence du détachement :

C.(1)=C__ cos(w, 1) 1.27)
Lorsqu’il y a résonance, c'est-a-dire lorsque @ = @, , I'amplitude de vibration est maximale et :

DUC
2(0)= 2= sin(or) (128)
2mnw

En admettant un amortissement structural faible(r7 << 1). Cette relation sous forme adimensionnelle
devient :
(0 C..
D ~ 4x%S.S?
En faisant apparaitre le nombre de Scruton et le nombre de Strouhal (égal 4 la fréquence réduite
pour la résonance). En fait, on trouve souvent dans la littérature spécialisée un nombre sans dimension
que 1’on peut interpréter comme le paramétre caractérisant la réponse (linéaire) du cylindre, le nombre
de Skop-Griffin qui représente le dénominateur du second membre de (L29), soit : S; =47°S,S; Ce
nombre étant fixé, la réponse du cylindre a la résonance ne semble donc dépendre que de L amplitude
de la portance fluctuante C, . Estimé sur un cylindre circulaire immobile, cette portance est de I’ordre

de 0.35 4 0.50.

sin(@1) (1.29)

M LD
:m"’) —"’)

Figure 1.5. Cylindre excité par détachement tourbillonnaire.

i1
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1.5.2. Limite de I’approche linéaire :

Malheureusement, I’expérience montre que cette portance fluctuante est modifice avec le
mouvement du cylindre et dépend de I’amplitude. En fait lorsque le cylindre oscille 4 la résonance, la
portance est amplifiée par rapport a celle que I'on mesure pour un cylindre fixe. Cette amplification
peut atteindre (1.5) pour des amplitudes de I’ordre du diamétre. Ce mécanisme s”explique partiellement
par une extension de la longueur de corrélation du détachement tourbillonnaire sur I’axe du cylindre
lorsque ce dernier oscille 4 une amplitude suffisante. De plus, a trés grande amplitude de vibration, on
constate ensuite une réduction de la portance, ce qui conduit 2 un cycle limite d’oscillation dont
I’amplitude est effectivement fixée par cette amplification non linéaire de portance.

D’autre part il existe un phénoméne d’hystérésis autour de la résonance que I'on appelle

I’accrochage.
Ce phénomeéne se caractérise par une extension de la résonance sur une certaine gamme de vitesse de
I’écoulement. Lorsque la résonance a liew, le fait de modifier la vitesse du vent, en I'augmentant ou en
la diminuant, n’annule pas immédiatement la résonance entre le lacher de tourbillons et le mouvement.
Plus précisément, sur un diagramme vitesse-fréquence, figure (1.6), la fréquence du détachement de
tourbillons devrait constituer une droite croissante puisque le nombre de Strouhal est constant. De
méme la fréquence de la structure est une droite horizontale car elle ne dépend pas de la vitesse du
vent. La vitesse de résonance est obtenue au croisement de ces deux droites. Or en pratique lorsque la
vitesse du vent se rapproche de la vitesse de résonance, la fréquence du détachement effectue un saut
pour se fixer 4 la fréquence de la structure oscillante. C’est I’accrochage ou « lock-in ». Ce demier
n’est pas symétrique selon que 1’on approche la résonance a vitesse croissante ou décroissante.

s GE Sr=Cte

d accrochage

] 1

i

o ———— === Jf structure

P
i

i 1 t

N

L
'\ntessc de U

résonance
Figure 1.6. Accrochage entre la fréquence du détachement tourbillonnaire el celle de la structure.

] |
l-h

017

-

L

05 S

Figure 1.7. Amplitude de la réponse d'un cylindre circulaire en fonction de SG.

Enfin, troisiéme et dernier mécanisme limitant 1’approche linéaire, I’expérience montre que la
réponse du cylindre dépend également du nombre de Skop-Griffin comme présenté figure (1.7) pour le
cylindre circulaire. Si le paramétre de réponse est trop important, Iexcitation par détachement
tourbillonnaire est pratiquement nulle. Or dans le cas des effets du vent, cette limite implique que
seules les structures trés légéres peuvent étre concernées par ce type d’excitation.

12
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1.6 Aéroélasticité :

On s’intéresse dans ce chapitre 4 des structures élancées bidimensionnelles dont les fréquences
d’oscillation sont trop élevées pour que I'hypothése quasi-statique puisse s’appliquer sans erreur
importante. On reste néanmoins dans le domaine des fréquences réduites faibles, ot c’est toujours
I’écoulement qui pilote les vibrations de la structure.

1.6.1 Limite de Phypothése quasi-statique :

L’hypothése quasi-statique employée au chapitre précédent suppose que le mouvement de la
structure est trés lent devant le déplacement des particules fluides. Elle constitue une limite
asymptotique pour laquelle on assimile une fréquence réduite faible a une fréquence réduite égale a
zéro. Cela permet effectivement de considérer comme valables les coefficients aérodynamiques
évalués sur une structure immobile.

L

ol

H H >

Figure 1.8, Mise en évidence du déphasage entre effort et mouvement.

Une conséquence trés importante de cette hypothése est que 1’écoulement est censé s’adapter
instantanément au mouvement de la structure. Autrement dit on néglige le retard de phase qui existe
entre le mouvement et effort aérodynamique. Schématiquement on peut imaginer par exemple un
profil d’aile auquel on applique subitement un échelon d’angle d’incidence, figure (3.1). Cela induit en
paralléle une variation du moment de tangage mais 1’expérience montre que celui-ci ne sera établi
qu’aprés un certain délai 7 alors que sous I’hypothése quasi-statique ce délai est nul.

En extrapolant ce mécanisme a un mouvement sinusoidal d’oscillation, le délai
t correspondrait 3 un déphasage ¢ entre I’effort et le mouvement soit :

a =acosot ;C,, =C,, cos(wt - $) avecd = @1>0 (L30)
Or le travail du moment de tangage sur un cycle d’oscillation est :
I
W= [C,da=(C,adi=-z&C,sing (L31)
ewle 0

Ou r>27 @ est la période du mouvement. Pour des valeurs de 7 inférieures & une demi-période, le
travail ¥ est négatif, indiquant un échange d’énergie du fluide vers la structure, c'est-d-dire un
mouvement instable. Si 7>7, le travail est positif, le mouvement est stable.

On constate donc que la connaissance du temps d’établissement de I’écoulement, donc de I'effort
aérodynamique instationnaire est trés importante pour la stabilité aéroélastique. L’ hypothése quasi
statique ne permet pas a priori d’évaluer correctement les échanges d’énergie car on assimile le fait

T N 4 s . -
que;—)f) a ?=0 , » induisant ainsi une erreur sur le travaill W .

Dans cette partie, on va s’affranchir de cette simplification, d’abord pour un profil d’aile puis
pour une structure non profilée.

13
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L6.2 Cas du profil d’aile mince :
1.6.2.1Couplage flexion-torsion :

F=Ypcrr, 2+, % v na+H,%)
2 vty c 132)

-
-

1 ca s
Mo=5pc2U2(A,U+A2?j—+A3a+A4;)

En supposant toujours des amplitudes de mouvement petites et des incidences faibles. Dans ce
cas, on peut admetire que la vitesse de Pair autour du profil se linéarisée sous la forme :
u=U+u v=V (1.33)
Ou les termes ' et v'’ sont des perturbations dépendant du temps. Cette vitesse doit
naturellement respecter la condition de Kutta au bord de fuite. En considérant un fluide non visqueux,
incompressible et irrotationnel, on peut utiliser la notion de potentiel complexe et la transformation
conforme de Joukowsky lors de la résolution du probléme. Cette théorie est souvent appelée la théorie
du profil d’aile instationnaire (UAT, Unsteady Airfoil Theory). Aprés calculs, 1l est possible de trouver
des expressions analytiques des dérivées de flottement lorsque le mouvement du profil d’aile est
harmonique de la forme
2=z, a=ae” (L34)
Pour cela on introduit la fonction de Theodorsen C(K') dépendant de 1a pulsation réduite

K=2xf 5 _ Cette fonction appelée également la fonction de circulation de Theodorsen s’exprime a

I’aide des fonctions de Bessel modifiées K et K, d’ordre 0 et 1 respectivement, soit :

C(K)=F(K)+iG(K) = G g(ﬁ? T3 (L35)

En pratique il est plus commode d’exprimer les parties réelle et imaginaire a I"aide de fonctions
de Bessel de premiére et seconde espéce J et ¥, c'est-d-dire

oo Tt 1Ny =8) Iy =R) Tl + ) 435

YA YA 3 SR ¢ WA S0 A

Ces fonctions sont présentées figure (1.9) en fonction deX . Lorsque K tend vers 0 (quasi-
. . 1 .
statique), F tend vers 1 et G tend vers 0.4 L’inverse, pour K grand, F tend vers > et

lentement vers C.
1l existe des approximations de 1a fonction de Théodorsen.

0.165 0335

00455 | _ 03
K K

Qui engendre cependant une erreur non négligeable sur la partie imaginaire G .

(£37)

C(K)= F(K)+iG(K) =1~

14
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Figure 1.9, Partie réelle el imaginaire de la fonction de Theodorsen.

Aprés calculs, les dérivées de flottements pour e mouvement de translation verticale sont données
par :
H =-2xF;H, =2fr[i+§+(l—a)F
4 K 4

(L38)
1 v 24 4G
Hy=2n| F-(——a)KG+ K"~ ;Hﬂ,-— 1+— |K?
4 4 2 K
et pour le mouvement de torsion :
1 4G 1 1
A="2nF(—+a) ;4 =—— (—— )——+(*+a)+4F(a -
4 K 16
H 1 4G 1 (=%
R . /4
A, 25[4F(E+a)+4K(;(a2—«ig)+(az +§)K2} A, =——-2+[a+?(z+a)]K2

Dans ces expressions, a est la distance adimensionnée par rapport a la corde entre le milieu du
profil et le centre de torsionO, figure (1.10). Lorsque le centre de torsion est positionné au foyer F,

c'est dire au quart de corde, alors a = —% , 8’1l est au milieu du profil, a=0.
—C2 o
<4 4
)
B S B

Figure 1.10. Position du fayer par rapport au centre de torsion sur la corde du profil.

En rappelant que par définition :

r [ ] L4 -
C,, =C; (Z +a) avec C, =2x , on peut arranger les relations précédentes pour donner :

z

' o 1 Gl.¢, 1
A, =""CM F >A2 :CM [(Z—G)F+E:|+T(a—z)

.K2

(1.40)

2
4,=C, l:F—KG(%—a)]+C;K2 2 +C —— 4, =-C,/KG-Ca— K

Les termes les plus importants sont dus a la clrculatlon autour du profil satisfaisant la condition de
Kutta. Ils sont adossés a la fonction de Theodorsen. La force de portance associée s’applique au % de

corde (au foyer) ot C,," s’annule.

15
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Les autres termes sont des effets de masse ajoutée induisant :

» Une portance s’appliquant a la % corde, ayant donc un bras de levierégal d a ;
« Un effet centrifuge dii a 1a torsion, produisant une portance au % de corde, soit d’un bras de
Leviera-— 1 :
4
¢ Un couple pur.

Rappelons que cette théoric potentielle instationnaire résulte d’une linéarisation sur des
mouvements de faible amplitude dans un écoulement non visqueux. L estimation de la vitesse critique
de flottement nécessite ’emploi d’une méthode numérique itérative dans laquelle on augmente pas a
pas la vitesse du vent, afin de calculer les dérivées de flottement correspondantes, en regardant pour
chaque vitesse la stabilité ou non du systéme. {1]

1.6.2.2 Comparaison avec la théorie quasi-statique :

Dans le chapitre précédent, nous avions supposé une trés faible fréquence réduite, ce qui nous

avait permis d’obtenir des expressions pour les dérivées de flottement que nous pouvons comparer
maintenant avec celles tenant compte des effets instationnaires.
Pour cela, on doit remarquer que les dérivées de flottement peuvent s’exprimer généralement comme
des polyndomes du second degré au maximum en K. En quasi-statique, seule la constante de ce
polyndme peut é&tre estimée car il s’agit de sa limite asymptotique pour K — 0 . Sachant que /" —1
cela donne :

limH, =-C, ;ﬁmszC,'[—a+9~] limH,=C, ;EimH, =0
£-0 K0 ? K | k-0 S =

: b i e 2| G| . C), 1.
E—IPOAI __CM ,1_1_“’(1,142 ——CM |:Z—a+?]+-4—(a—z), (I.41)
fim 4, =G fim 4, =0
Dans un premier temps on se concentre sur les termes de raideurs. Pour la translation, on
constate que les expressions de H, et 4, n’ont pas de constante, ce qui indique que ces termes sont

uniquement dus aux effets instationnaires, non modélisés en quasi-statique. Pour le tangage les
termes /{, et A4, sont trés importants dans le probléme du flottement couplé et comportent chacun des

termes constants.
En fait on constate que 1’équivalence avec la théorie statique est globalement obtenue lorsque K —1 ,

sauf pour les termes d’amortissement en tangage /1, et 4,.

Pour mieux appréhender ces différences, on compare les dérivées de flottement lorsque a =0,
c'est-a-dire lorsque le centre de torsion est placé au milieu du profil. Cette configuration n’est pas
réaliste pour un profil d’aile mais représente la majorité des tabliers de ponts. Les dérivées de
flottement se simplifient en :

!

% (L42)

2
H,=C/ [F~K4—G] iH = —C;KG+C;54-

FQ]C:
4 K

H =-C/F ; H, :C"[_+
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A=-C,/F ; 4 =Cu'[£+3]-('f

Y14 k] 16
, (L43)
5 KG| ..K < ”
A, =C/|F-==|+C — ;4,=-C,/KG
4 128
La comparaison avec la théorie quasi-statique (QST) est présentée figure (L.11) en fonctionde K.
= prrr e B8 e T
”"—5:- , 4azk 3
-6:::“___________—_' -14;/ L __E
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Figure L11. Dérivées de flottement pour a=0 en UAT () et OST ().

L’analyse des composantes d’amortissement en tangage montre que les fortes différences aux

faibles fréquences réduites sont reliées directement au terme en % intervenant dans leur définition.

En effet, cette fonction tend trés lentement vers—o pour K —0 ce qui constitue une singularité
lorsque K est pris rigoureusement nul. En fait ’estimation de ces deux coefficients d’amortissement
en torsion pure et couplée constitue un probléme récurrent dans les problémes aéroélastique.

En pratique la théorie quasi-statique néglige ces effets ce qui la rend inefficace lorsque la configuration
du probléme rend ces coefficients primordiaux.

L6.2.3 Le décrochage dynamique :

La notion de décrochage dynamique d’un profil d’aile est une bonne introduction a I"étude des
flottements des corps non profilés. En effet, lorsque I’angle d’incidence moyen du profil est situé dans
la zone de décrochage statique, il se produit un décrochage dynamique. Celui-ci différe de la simple
oscillation en torsion a faible incidence du paragraphe précédent par le fait que la vitesse du vent
autour du profil ne reste pas paralléle a la vitesse amont. En d’autres termes, I’hypothése de base
servant au développement de la théorie potentielle instationnaire n’est pas respectée (linéarisation dela
vitesse, équation (I.33)). Globalement le décrochage dynamique est un mécanisme physique
comportant une hystérésis dans 1’établissement d’un cycle du mouvement. On peut Iillustrer sur un
diagramme portance-angle d’incidence comme la figure (1.12). Lorsque le cycle d’oscillation en
incidence d’amplitude Aa empiéte sur la zone de décrochage statique,
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le comportement non linéaire intervient et se traduit par
e une augmentation de la portance maximale par rapport 4 la courbe statique, comme si le décrochage
se produisait pour une incidence plus grande,
e suivi en retour d’un recollement plus tardif, avec une situation de décrochage qui perdure aussi plus

longtemps.

C- mn statique

Figure L12. Cycle de décrochage dynamique d'un profil d'aile.

Ces deux phénoménes combinés conduisent au cycle d’hystérésis du décrochage dynamique :
celui-ci est parcouru dans le sens horaire et son aire, qui représente le travail de la force de portance,
est négative : elle indique donc un transfert d’énergie du fluide vers la structure. Cette énergie doit étre
dissipée par la structure, généralement par amortissement structural afin d’éviter une instabilité.
Evidemment en pratique la forme du cycle dépend de la fréquence réduite, de I'amplitude Aa , et dela

valeur de @ . Le méme type de comportement est observé pour le moment de tangage, avec
éventuellement des cycles comportant plusicurs boucles.

L6.2.4. Effet de la turbulence :

L’effet de la turbulence sur un profil d’aile a été étudié initialement par Sears (1941). L'idée
repose sur le fait que la turbulence peut se modéliser comme un train d’onde qui se propage le long du
profil a la vitesse moyenne de 1’écoulement. On suppose donc une vitesse turbulente verticale de la
forme :

w(x,1) = ifexp[ia)(r - %] (L44)

O la pulsation @ = 2::-%]— est basée sur la longueur d’onde des perturbations turbulentes. Dans ce

cas, Sears a montré que la portance résultante sur un profil & incidence petite €tait donnée par :

CAK)= 2I%S(K)exp[i(0t] (L45)

Ou Ia fonction de Sears S(X) est donnée 4 I’aide de Ia fonction de Theodorsen par :
S(K)=[JO(K)—iJ,(K)]C(K)+iJ,(K). (1.46)
Cette portance résultant de la circulation agit au % de corde (au foyer). Elle n’induit donc pas

de moment de tangage au foyer de I’aile. En pratique on utilise plutét ie module de la fonction de Sears
pour évaluer I’amplitude de la force induite par la turbulence, soit :

S(KY = (J2+JINF? +G*)+ 20 J,G -2 F L47)
Qui est présenté figure (11.6) .
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11 en existe une approximation relativement précise due a Fung :

'S(‘K)I" _ 0.1811+K 2 (148)
0.1811+1.5689K + 27K

Revenons sur I’expression de la portance induite par la turbulence. Dans cette expression la
fonction de Sears traduit le fait que la turbulence est convectée longitudinalement et que le profil n’est
pas soumis aux maxima de la vitessew simultanément. La fonction de Sears agit donc comme une
fonction de pondération, son maximum étant égal & I pour une fréquence réduite nulle, c'est-d-dire
pour la limite quasi-statigue. Pour des fréquences élevées, les échelles de turbulence correspondantes
sont plus faibles que la corde du profil, "ot une décroissance rapide en fonction de K. Ce type de
fonction de pondération s’appelle une admittance aérodynamique. Elle est intrinséquement liée a la
composante de la force et & la structure considérée et il convient d’obtenir des admittances pour les
autres composantes des efforts, notamment la trainée, ce qu'évidemment la théorie potentielle
instationnaire ne permet pas d’obtenir.

L7. Aéroélasticité des éoliennes :

L7.1. Sollicitations :

Une éolienne est une machine permettant la transformation de I’énergie cinétique du vent en

énergie mécanique par conversion d’efforts d’origine aérodynamique en couple moteur. Cependant, les
efforts aérodynamiques ne sont pas les seuls efforts a s’exercer sur une éolienne lors de son
fonctionnement. 11 faut également considérer les efforts d’origine inertielle (gravité, force centrifuge,
efforts gyroscopiques) et les efforts d’origine élastique (déformations des pales). La prise en compte
des interactions mutuelles de ces efforts -aérodynamiques, inertiels et élastiques-constitue I’étude
aéroélastique d’une éolienne.
11 est également intéressant de souligner les fortes similitudes entre ’étude d’un rotor d’éolienne et
celle d’un rotor d’hélicoptére, seul I’effet de la gravité étant communément négligé dans le cas de ce
dernier. La littérature portant sur les hélicoptéres peut donc étre une aide significative pour mieux
appréhender les équations gouvernant le comportement d’une éolicnne.

1.7.2. Modélisation :

L’ensemble d’une éolienne, pales, moyeu, arbres, multiplicateurs, génératrice, tour, peut étre
représenté comme illustré sur la figure (1.14). L’étude de certains sous-ensembles de ce modéle (ligne
d’arbres, tour) n’est pas spécifique au cas des éoliennes et ne sera donc pas abordée ici. On se
consacrera plus particuliérement au comportement des pales et aux sollicitations qu’elles transmettent
au moyeu puts i P’ensemble de la machine.

Rpprésantation pour une parts de I3 NEpd0 SRS Par NG D08 deux pales /

e
WPl memes o NS
Figure L13. Modéle de sillage en trois domaines. Figure L14. Modélisation d'une éolienne.

19



Aéroélasticité théorique CHAPITRE 1

Avec I, et Q, moment d'inertie et vitesse de rotation de I'élément 1 (ex : multiplicateur)
Avecl, et Q, moment d'inertie et vitesse de rotation de I'€lément 2 (ex : générateur)
La figure (1.8) présente les angles et repéres caractéristiques d’une €olienne.

L.7.3. Modes de pale :

L’étude dynamique de structures élancées et souples telles que les pales fait généralement appel
a des résolutions basées sur I’utilisation de modéles de type éléments finis. Ces derniers permettent une
description détaillée du mouvement des pales en prenant en considération un nombre €levé de modes,
éventuellement couplés, de la structure.

Vue 3D

Vue de face Vue de dessus

Battement : 1% mode

Vitesse de lacet g C‘i"'}/
| ~

Vue 3D

Vue de face Vue de dessus ]
e ‘Angle de battement j

Trainée : 2° mode
Figure L15. Angles caractéristiques Figure 1.16. Exemple de deux premiers.

modes encastrés.

Une modélisation simplifiée est ici utilisé, faisant I'hypothése que seuls les premiers modes de
flexion (battement, trainée) encastrés d’une pale sont retenue figure (1.16). De plus, un tel mode d’une
pale réelle est approximé par le mode de corps rigide d’une pale articulée par I'intermédiaire d’un
ressort figure (1.17). On considére également que la masse de la pale équivalente est uniformément
répartie en envergure.

1.7.4. Equations du mouvement d’une pale :

Trois mouvements distincts sont a considérer dans le cas d’une pale d’éolienne : battement, trainée et
torsion.

Gravité

Pale Effort centrifuge

Pale
! Effort inertiel
_T""vl' Y
N ] Ressort | | Angle de battement /3
Encastre i

i-—-l—Exoentricilé £

Articulé equivalent

Figure L17. Premier mode de flexion. Figure L18. Mouvement de batiement.
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En dehors de I’influence des efforts aérodynamiques, la Figure (1.18) présente les sollicitations
aux quelles est soumis un élément d’une pale articulée en battement. Si "on considére la réduction des
moments au niveau de I"articulation et en faisant I’hypothése que I’angle de battement reste petit, on
obtient I’expression suivante qui décrit le mouvement de battement de la pale :

. 4
ﬁ+sf[1+e, +-§2-—cosw] B+ ]—“ L=0 (1.49)
b
G M
Avec A
3
£ = “p
2(1-g,)

B.Qety définis sur la figure 18,

K ; raideur de Iarticulation de battement,

1, moment d’inertie en battement,

g accélération due a la pesanteur,

M, masse d’une pale,

r, rayon du centre de gravité de la pale,

£, excentricité de I'articulation de battement (ramence au rayon R de la pale).

De la méme maniére figure (1.2), on obtient I’équation du mouvement de traince:

¢f¥:+|};zﬂ2 +G cosw+ﬁ:|5— 2088 +Gsiny =0
h (150)
£ 3g, ’
Avec 2{1 wiky )
K ; raideur de I"articulation de trainée,
£, excentricité de I'articulation de trainée (ramenée au rayon R de la pale).

Enfin, I’équation du mouvement en torsion figure (1.20) s’écrit :
o"+[nz+%]e=o as1)

t

§x
y /

~
—

Figure L19. Mouvement de trainée. Figure 1.20. Mouvement de torsion.
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En observant les termes de ces différentes équations, on peut faire les remarques suivantes :
e En I'absence d’excentricité, de gravité et de ressort d’articulation, la pale est animée d’'un
mouvement de battement dont la vitesse est égale a la vitesse de rotation de I’éolienne ;
e L’effet de ’excentricité conduit a une fréquence de battement supérieure a la fréquence de rotation.
Par contre, en présence d’une excentricité, la fréquence de trainée est inféricure a la fréquence de
rotation
e La présence du ressort augmente la fréquence du mouvement (battement, trainée, torsion). On
constate ainsi qu’en jouant sur quelques paramétres simples (excentricités, raideurs), il est possible de
positionner les fréquences des premiers modes de la pale par rapport  la vitesse de rotation. Cela est
particuliérement intéressant pour éviter des phénoménes de résonance avec certains modes du reste de
la machine (tour, multiplicateur...).

Vent

Figure L.21 Compasantes de la vitesse.

Un mouvement de lacet (par exemple de vitesse constante q du rotor autour de I’axe de la tour
de I’éolienne crée des efforts gyroscopiques instationnaires dont I’influence, en négligeant les termes
du second ordre, est exprimée ainsi sur les mouvements de battement et de torsion :

- K
B+ |1+¢ +T—é;+§cosw:|ﬁ= -2gQcosy
» (L52)

Et:
g+ 1+IK9

2

]0:-2q§)siuw

L effet du lacet apparait donc comme un mouvement de période proportionnelle i la vitesse de lacet.

L7.5. Effets de ’aérodynamique :

Aux effets inertiels et élastiques, il convient désormais d’ajouter les efforts aérodynamiques
s’exergant sur les pales. On a vu précédemment que pour une section élémentaire de la pale, ces efforts
dépendent de la vitesse incidente et de I’angle que fait la section avec cette vitesse, la vitesse incidente
étant une combinaison de la vitesse relative du vent et de la vitesse de rotation de la machine. Il
convient toutefois de prendre en compte des effets supplémentaires qui peuvent étre le gradient de
vent, une composante de vent de cdté et I'influence d’un mouvement de lacet.
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|

Vent

\t...... -

e
.-

i,

R AR

Callectif i, Basculement

i
longitudinsl 3, latéral §,,
Figure 1.22. Mouvements de battement.

L’intégration des forces et moments correspondants le long de la pale permet alors de
compléter les équations du mouvement d’une pale. Leur développement mathématique est ici hors de
propos. Néanmoins, la nature de ces équations permet de constater que les mouvements de la pale
peuvent s’écrire sous la forme de séries de Fourier. Ainsi, le battement peut s’ exprimer sous la forme :

B=Pp,+ B cosy+p siny+f, cos2y+f, siny..

En premiére approximation, on peut se limiter aux termes statiques et cycliques du premier
ordre, qui permettent un premier dimensionnement de la machine et les interactions de base entre les
différents mouvements. La figure (1.22) présente les déformées correspondantes du rotor en ce qui
concerne le battement.

Toutefois, si 1’on veut approfondir la connaissance du comportement de 1’éolienne, la prise en compte
de termes supplémentaires s’impose. Il faut cependant signaler que les termes de rang plus élevés ne
représentent qu’environ 10 % des charges s’exercant sur la machine.

L.7.6. Efforts sur le moyeu et la tour :

Lorsque I’on veut procéder au dimensionnement d’une machine particuliére, il est important de
connaitre son architecture. En effet, les efforts divers s’exergant sur les pales de I’éolienne se
transmettent au moyeu ; puis a la tour, de maniére différente selon la technologie de rotor employée.
Dans le cas ou seules les charges statiques et du premier ordre sont considérées, le passage du rotor au
moyeu puis a la tour se fait par simple sommation des sollicitations sur chaque pale puis transfert du
repére tournant dans le repére fixe. Si des harmoniques plus élevés sont concernés, et selon le nombre
de pales utilisé, il convient alors d’utiliser les formules habituelles de combinaisons des efforts et
moments.

L7.7. Instabilités :

Les mouvements de pale ont été établis avec Ihypothése que les modes des pales étaient

parfaitement découplés, 4 savoir que le mode de battement par exemple ne comporie aucune
composante de trainée ni de torsion.
Dans la réalité, la géométrie d’une pale d’éolienne (vrillage) et sa structure (axe massique et élastique
non confondus, voir encadré), font que les modes ne sont plus totalement découplés. Parmi les
conséquences qu’entraine cet état de fait, on trouve la possibilité¢ de rencontrer des instabilités de
fonctionnement, pouvant conduire dans certains cas a la destruction de la machine. Par ailleurs, la
nature non linéaire et instationnaire des efforts aérodynamiques en fonction de I’angle d’incidence au
moment du décrochage (mode de régulation de certaines machines) peut également entrainer des
instabilités.

23



Aéroélasticité théorique CHAPITRE 1

-Couplage battement/trainée :

Son origine se situe dans le couplage entre le moment dii i la force de Comolis dans fe plan des
pales provenant de la vitesse de battement de la pale et la modification du moment centrifuge de
battement, causée par la vitesse de déplacement en trainée de la pale. Les paramétres favorisant ce
couplage sont de grands déplacements en trainée (synonymes de fortes charges sur les pales), une
conicité de rotor prononcée, de grands déplacements en battement (provoqués par de fortes charges ou
une grande flexibilité des pales) et une proximité des fréquences propres des premiers modes de
trainée et de battement. De telles conditions peuvent notamment se rencontrer lors d’un passage en
survitesse du rotor. L amortissement dans fe plan des pales (en trainée) étant naturellement peu élevé,
ce type de couplage peut devenir destructif.

Un reméde consisterait 4 introduire artificiellement un amortissement {(mécanique) supplémentaire.

-Couplage torsion/trainée :

Ce type de couplage peut se rencontrer de maniére isoléc ou en aggravation du couplage
précédent. Lorsqu’une pale est soumise a des efforts aérodynamiques, elle se déforme en battement ¢t
en trainée. $’il n’y a pas de concordance entre I’axe élastique de la pale et I’axe aérodynamique, il y a
apparition de moments de torsion. Dans certains cas, la combinaison de ces moments peut emtrainer
une angmentation de I’incidence et donc une divergence du phénoméne. Une solution pour éviter ¢e
couplage est de donner 4 Ia pale des caractéristiques de rigidité en battement et en trainée telles que les
moments de torsion parasites décrits s’ annulent mutuellement.

-Flottement ¢t divergence statigue :

Lorsqu’une pale (articulée ou encastrée) est animée d’un mouvement de battement, elle est
soumise 4 des efforts inertiels qui s’appliquent le long de I"axe massiquc (licu des centres de gravité).
Parallélement, la pale est soumise a des efforts aérodynamiques qui s’appliquent le long de I’axe
aérodynamique (licu des foyers).

Dans le cas ol ces axes ne coincident pas, des moments de torsion sont alors introdunts. Ces

moments peuvent présenter des différences de phases, selon qu’ils sont proportionnels au déplacement,
a la vitesse ou & I’accélération. 11 peut en découler une augmentation substantielle de I’incidence de la
pale. Celle-ci risque alors d’entrer dans le domaine du décrochage, ce qui peut éventuellement avoir
une action stabilisante en raison de la brusque diminution des efforts aérodynamiques, la pale « flotte »
alors autour de cette position.
La divergence statique se rencontre dans les conditions suivantes : la rigidité en torsion de la pale est
trés faible et la pale est centrée arriére (axe massique situé nettement en arriére de I"axe élastique).
Lorsque la pale est déformée en battement, I’effort centrifuge génére un moment de torsion qui est
suffisant, en raison de la faible rigidité en torsion, pour provoquer une augmentation significative de
Pangle d’incidence, pouvant amener le décrochage de l1a pale. Ce type d’oscillation peut se rencontrer
par exemple dans le cas de rupture de la commande de pas d’une machine & pas variable dont les pales
sont centrées arriére. Au cours d’un tour du rotor, la pale qui est alors « folle » autour de 1’axe de pas
(raideur nulle en torsion) décroche et sornt du décrochage a la fréquence de rotation de 1°éolienne.
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Figure L.23. Décrochage dvnamique.

-Décrochage dynamique :

On a vu précédemment que la portance statique développée par une section de pale présente en
fonction de I’angle d’incidence un maximum, puis une décroissance plus ou moins rapide : C’est le
phénoméne du décrochage. Lorsque la pale est ammée d”un mouvement de torsion, il y a une variation
instationnaire de I’angle d’incidence, qui peut modifier le comportement aérodynamique de la pale au
voisinage du décrochage. On constate que le nouvel angle de décrochage est supénieur a I'angle
statique, la portance maximale est donc majorée. Lorsque I’angle d’incidence diminue, on note alors
une réduction supplémentaire de la portance, qui ne retrouve la valeur obtenue pour des conditions
statiques qu’a une incidence inférieure (phénoméne de retard). Le moment aérodynamique subit lui
aussi une altération de son comportement figure (1.23) .

Dans le cas d’une machine régulée au décrochage et dans des conditions de fonctionnement
proches du décrochage, une modification rapide de la vitesse du vent (rafale) peut imitier un
mouvement d’oscillation en torsion, combinant les effets du décrochage dynamique (di a la vanation
instationnaire de I'angle d’incidence), de la force centrifuge et de 1’élasticité intrinséque de la pale. La
machine peut ainsi se trouver soumise a un phénoméne entretenu, rarement divergent mais pouvant
affecter la tenue en fatigue de la pale |2].
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Résolution numérique des problémes aéroélastiques CHAPITRE 3
(&) =1-uv(¢) @, ()= (¢)
B(n)=1-9(n) B,(m)=39,(n) (TIL54)
al(é'):l-“‘l(g) 52(§)=w2(§)
w1 - —1
)-S5 0(6)-55
e | e -1
= = m.
Sm)=—— %(n)=" (1L.55)
> ~1 - -1
(€)= w($)=5T

originale par les six nouvelles faces du bloc.
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Assembliage d'un avion CHAPITRE 2

I1. Assemblage d’un avion :

IL.1. Introduction :

L'outil Aéroélasticité est un outil simplifié et performant daide a la conception, le
dimensionnement, I'évaluation et I'optimisation des performances aéroélastiques de la voilure
Celles~ci doivent reproduire les comportements clés spécifiques aux voilures de grand allongement,
principalement :

e flexibilité accrue de la voilure qui engendre une redistribution des charges et une efficacité réduite
des gouvernes

e les couplages matériels dus 4 Femploi intensif des matériaux composites ainsi que les couplages
géométriques

» tout type d'instabilité en flottement (flexion-torsion voilure et gouvernes)

Pour ce qui concerne la modélisation de la structure de l'aile, I'hypothése principale consiste 4
approcher la cinématique d'une voilure de grand allongement par une cinématique de type poutre. Le
modéle mécanique est constitué d'un assemblage de trongons de propriétés mécaniques et de sections
constantes. Chaque trongon est modélisé par une poutre composite multicellulaire a parois minces
ayant un nombre infini de degrés de liberté. Cette technique trés précise permet de s'affranchir de la
discrétisation éléments finis et des problémes de convergence associés. En contre partie, des
techniques de résolution numérique adaptées sont 3 metire en oeuvre.

Le module d'aéroélasticité statique évalue les déplacements de la voilure sous chargement
aérodynamique stationnaire symétrique ou antisymétrique (occasionné par un braquage de gouvernes).
Le calcul des charges wutilise une théorie de surface portante simplifiée donnant accés aux sensibilités
de Ia répartition des efforts vis-3-vis des paramétres de forme en plan. Il est intéressant d'observer par
exemple l'influence de la fléche ou encore de I'allongement sur la répartition de portance. La prise en
compte de la flexibilité de Ia voilure est assurée par un calcul itératif qui permet de tenir compte de la
redistribution des efforts aérodynamiques. On accéde ainsi également 4 I'évaluation des efficacités des
gouvernes.

Pour vérifier s'il y a une possibilité d'instabilité¢ en flottement dans le domaine de vol, on
recherche les vitesses critiques on le taux d'amortissement du systéme couplé fluide-structure s'annule.
En plus de cette information, il est utile de s'intéresser au mode de couplage entre les différents
mouvements de la structure.

IL.1. L’aile 2 un grand allongement :

L’aile de Pactue! « tipolev »1A répond & une régidité d’aile significative. Pour les ailes 2
grands allongements, la plupart des sections d’ailes peuvent étre étudiés.
Pour les déplacements des points élastiques des ailes. cela est toléré dans pas mal des cas idéals de
construction des ailes 4 élasticité droite des poutres, et qui posséde une répartition le long de son axe
.une régidité a la flexion (E J(s)) et une régidité 4 la flexion { GJ, (s)) comme fonctions des coordonnés
(s) Ie long de I’élasticité des axes .les constantes (E) et (G) de matériel de construction représentent les
modules d’élasticité et de déplacement .si Ia construction est effectuée a partir d’un choix des
différents matériaux , d’ou ces grandeurs peuvent étre calculées en liaison avec les coordonnés (s).
Sur la figure (II-1a), on a présenté le systéme des coordonnés de I'aile avec un grand allongement
(A>5).
Pour fa description du caractére de cette aile, on étudie sa section, la nomale avec I’élasticité de I'axe
(0s), par exemple, la section (AA).figure (IL1.b).
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Le moment d’inertic de Ia section J(s) en liaison avec I'axe principal (n’) de la section est
perpendiculaire au plan de flexion (Oys), et se détermine par "intégrale de la surface du matériel :

J(s)= j' (y'YdF
F
Le moment de torsion (A, ) lié a I'angle de la fermeture de Ia poutre (&) est :
—3j. 08
M, =GJ,%9,
Ou: J,(s)la constante géométrique de torsion, se détermine pour les sections minces des poutres a

I'aide de la formule :
J, =4 ($dr/5)

M ) ) i i
}- i N
! L_ oo bt
¥ ;;?‘“*“ -'-J__._*_' , w
ay oo .
o .
Figure H.1 a- Systéeme des coordonnées b- Modéle de I'aile avec section de pouire

Ou:
- F : 1a surface de la section

- & : épaisseur
- 7 : coordonnée le long du contour de la section

On considére que la section fermée est liée au centre de déplacement (8°), c’est-a-dire les
poutres disposés a la force verticale dans lesquels on inclut pas le pourtour de cette section. D’ici on
suppose que Paxe «aile-poutre » prend Pélasticité linéaire c’est les faces géométrique de
déplacements.

Et I’élasticité linéaire sera considérée droite. La rigidité de Ia poutre sera soulevée selon I'axe (BB) et
au point (0).

La direction de I’élasticité axiale se détermine selon I’angle optimal 7 .

- ¥ : angle entre les axes (s) et (z) ,voir la figure (2.2.a).

Ce genre de systéme des coordonnées (Osn) est li€ au systéme (Oxz) par I'équation suivante :

$=2C0S ¥y +Xxsin y,n=—zsin ¥ +XC0S ¥ dn1)

Avec le centre de déplacement (O) en liaison avec la place des coordonnées (O°y™ n’).
La fleche @(s,r) d’élasticité d’axe se calcule selon fa position d'inclinaison de la section le long de
I’axe (y’).’angle 6(s,r) du pourtour de la section se calcule selon le sens de rotation des aiguilles
d’une montre, si on observe la section fermé de aile.
L’oscillation de 1’aile se détermine a 1’aide de la formule suivante :

l.=lcosy
Ouw :

{ : Longueur élastique d’axe de poutre.
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La corde ( b, (s)) de I"aile, on 1’appelle la mesure maximale de la section (CC),
Voir. Figure (11.2), I’axe paralléle (Ox) ou bien la direction de la vitesse (¥, ) en effectuant un flux.
La mesure maximale de la section est perpendiculaire a I"élasticité de I'axe (Os), ou sera désigné la
grandeur (b(s)).

Considérons,que le point (77, ) 12 position du centre de masse (C.M) de la section.qui st situce
sur la ligne(C.M)elle n’est pas obligatoirement droite elle se trouve &  (i(s) b(s)) de I’élasticité
d’axe. Disposé le long de I’axe (s) de la masse ( «(s)) de I"aile est sous la forme :

H(s)= p(s)5(s) dL2)

Ici: p(s) densité du maténel
S(s) surface de la section du matériel.

Imaginons que le plan de I’aile 4 une épaisseur (ds cos y ) est paralléle a la direction de la
vitesse du flux effectué 1a condition est illustrée sur la figure (IL2 )dans le systéme de coordonnées
(O’x’ y°) paralléle au systéme des coordonnées (Oxy) .supposons ,que sur le plan actionne une densité
aérodynamique de la force (dY,) ,et une force de résistance (d X, ),qui sera plus tard négligée et le

moment de tangage (d M ) en liaison avec le point aérodynamique du foyer (x'; ). La force de levage
aérodynamique (dY,) est supposée dans la position du point aérodynamique du foyer.

Figure II .2. Méthode de zone.

Paile prise au superficic change en correspondance avec le plan ,pour cela Pangle dattaque

(&) du profil se détermine comme un angle entre direction de la vitesse du flux effectué et la ligne du
profil et qui est disposé dans la base du plan. Et pour le calcul de degré d’exactitude [4, 9,1 7.
On peut considérer que les points aérodynamiques des foyers (X;) de toutes les sections de Iaile se
trouvent sur la méme ligne Cette ligne coincide avec la ligne de la quatriéme corde du premier exceptc
Iaile a la vitesse de flux de Pair, et les vitesses superficielles du son s’approche de la ligne de la
moitié de la corde de I'aile.

La distance entre les lignes aérodynamiques des foyers et I’élasticité linéaire désigne par la
grandeur (f{s) b,_(s)), qui est étudie selon la direction (Ox) des lignes aérodynamiques des foyers .pour
le calcul aérodynamique la force de levage (dY,) et le moment de tangage (d M. ), qui actionnent sur
le plan d’action eu dépendance avec le temps, en utilisant I"équation swivante :

dY, =c, (s,hb,(s)qcos yds.dM, =m, (5,007 (s)g cos yds (IL3)
Ou:
c, (5.0} Et m(s,r) © sans mesures sont les coefficients aérodynamique de la force de levage

et le moment aérodynamique de tangage correspondant.
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(b.(s)) : Corde de Iaile dans une section tel que (s) parall¢le au flux.

q : pression aérodynamique (accélération du montage).

g=pV2[2 :(p : Densité du flux dair).
Comme c’est indiqué dans la figure (I1.2), dans la construction de I'aile on introduit le gouvernail :
c’est un aileron, I’angle d’inclinaison et qui est désigné comme (5, ).

8,,(s)=d, h(s) Ou: h(s) se détermine comme fonction voir figure (I1.2).
h(s)= 0 si s<|, oubien s>,
s
1 si l, <s<l,

Plus tard et pour faciliter le probléme , nous allons considéré que I’aileron est lié avec I'aile sous forme
d’une régidité absolue .et cela est lié a 1a liaison cinématique la rotation de ’aileron sur I"angle (5,,,,)
sans contacte avec le temps Les coefficients de I’équation (IL.3) prennent la forme :

¢, =c, o(s)+c; (s,0)ae(s,0)+ € (8)0 ., (5)

_ (IL4)

m, (s,0)=m_ (Syrm? (5,8) + mP ($)8,u, ($)

(Cy,) et (m,): les ceefficients aérodynamique de la force de levage et le tangage pour
(a=0)et(5,=0)

(Cp ) et (Cf: ) : coefficients des produits aérodynamique de la force de levage selon I'angle
d’attaque et I’angle d’inclinaison () correspondante ;

(m%) et (m™ ) : ceefficients des produits des moments aérodynamique de tangage selon (a ) et
(G-

De I’équation (2.4) on remarque, la liaison linéaire entre les ceefficients aérodynamique et I'angle
d’attaque (« ) et I'angle d’inclinaison (&, ) -

Nous supposons que les cefficients aérodynamique (Cy,)et (m,,) sont nuls, et aussi les
produits aérodynamique des ccefficients sont les coordonnées de fonctions connues (s) et les  temps
(t) .pour les déterminer ; on peut utiliser les données. Dans les travaux aérodynamique [3.15].
Utilisons I’équation (11.3), nous aurons les charges aérodynamique réparties, qui agissent sur la poutre
c’est la force réparties ( p,, ), le moment de flexion répartie (m,_, ., ) et le moment de torsion
(mamm ) :

P. =€, (s.0)b (s)gcos y

M, gmiem =[.(5,0)+C, (5,001 (5)) B (s)gsin y cos ¥ (1.5)

M, i = . (8,0) +C, (5.1) f (.«f)].b,2 {s)g cos’ ¥
Dans I’équation (11.4), et par conséquent dans 1’équation (I1.5), nous utilisons la grandeur de I’angle
d’attaque a(s,7) ,q'on peut I’écrire comme une somime :

a(s,f)=a,(s)+ a;(s,1)

‘ .
Vo \\:;\
—5:-_-:_—__3 Av ;
AX :
" Er ’;

Figurell.3. Section de 'angle d'attaque Aa de I'aile.
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Ou:

a, : Piques données connues de la section de ’angle d"attaque qui détermine la forme de Paile
ilimitée.

a ,; L’angle d’attaque de la section en Liaison avec Iélasticité
Regardons la mobilité de I’aile, supposons que la section de I"aile est parali¢le 2 1a direction de Iair,
pour des élasticités linéaires des points de déplacement de 'aile.
Et pour Ia plupart des ailes ne se déforment pas & I’élasticité de 1’axe non perpendiculaire. Pour cela,
pour ses ailes on suppose que nous avons quelques limites.

Et I’angle (y) est inférieur a (45°)
Soit w{x, y,=) : partie supérieur du plan.

D’ici I'angle d’attaque de Ia section de l'aile «selon T'air» égale é(—%:—).et les déplacements

verticaux des points de I’aile, nous permet d’avoir la composante de la vitesse de Iair.
ow Fw .
(11.6)

Le premier membre de I’équation (I1.6) se détermine d’aprés le résultat de Iélasticité de I'axe de I'aile
selon le sens de déplacement verticale. Le deuxiéme membre c’est le résultat des vitesses de
déplacement des points de I’aile selon Ia rotation de la section selon la rotation de la section avec la

vitesse angu]aue(%} cette forme nous aide & avoir I’angle d’attaque de la section figure (I1L3)

_av

Vw
D’ici nous avons .L’élasticité de déplacement de ’angle d’attaque « selon I’air » se détermine comme
suit

Aa

a, (5,)= ————(—+——x).

Le volume de la force aérodynamique et les moments aérodynamiques sont déterminés dans le travail

(17].
D’ou les ceefficients aérodynamiques volume de la force et le moment de tangage se détermine a
I’aide de I’équation :
a«,  ow 1 ow 3 & , 1w
e N+ (242 % (N ms)=Z— L p (s).
Cr. =N (o 3 3 N M = 2 S B

Ici le coefficients ( C: (s) ) est déterminé pour ’aile fixe dans I’air.
Utilisons e lien (EL1) du systéme des coordonnées (Osn) et (Ozx) nous aurons !

ow Ow ow
———S8my+—-—cCcos A
=T A s (1L7)
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Désignons par (% =-@ ) 'angle de fermeture de I’élasticité de ’axe, nous aurons I’équation suivante

pour les ceefficients aérodynamique, selon les conditions d’élasticité de construction :
¢, (s,1)=c] (s)[aoos x —%sin X --é% +%VL¢(%OOS xX- %sin I)b,(s)]; s

1 o8 Fw .
m(s,t)= ——’Si—y—bx(s)(acos - gg’-;suu 7).

Remplagons I’équation (11 .8) & la place de ¢ (s.0)a(s,t) et mC(s.r).a(s,f) dansla formule (2.4), la
vibration des grandes ailes dans I’air et dans sa formule fine :

,, ,, ow . 1ow 31 86 Iw .
e, (s,1)= e, (s)+cf: (syc; (s)ay(s)c;, (s)[— = sin y +@cos y — V—m—ét—+ ZV_m( Ecos r— ﬁsm x)bx(s)];
rl o0 Fw .
m,(s,0=m, (s)+mf‘65(s)—EV—bx(s)(§cos 15l 7). (1L.9)

-]

Utilisons la charge aérodynamique sur I’aile, on détermine ’équation (IL5).Pour trouver les
charges réparties sur ’axe élastique de la masse de Iaile “prenons le cas d’une force élémentzire, qui
actionne sur I"aile dont la longueur ds, I’élasticité perpendiculaire de 1’axe.

La masse répartics de Paile u(s) sous la forme u(s) = p(s)S(s) pour déterminer la charge verticale a
laide des moments de flexion et torsion dans I’équation survante :

P, =-p(s)S(s)g;

m, 1. (5)=0; (11.10)

m,, (s)= p(s)S(s)i(s)b(s)g,

g : c’est ’accélération de la force de pesanteur
Le modéle mathématique du probléme de base d’aéroélasticité pour I’aile & grand allongement
s’illustre & I’aide des équations de flexion et de torsion de la poutre, la géométrie de I"aile :
d 2 d ZW dm  flex
Py 0
[LLATY)

d de
—(GJ, ) +m,, =0;
E( Pd“) mrar

La fonction de la fléche w(s) et &(s)I’angle de torsion &(s)d’élasticité de |’axe de la poutre doivent
répondre aux conditions de limite (condition aux appuis) :

a(0)=0; ‘—12’ =0:0(0)=0 (1.12)
dﬁ' =0
Et les conditions aux limites (condition au bout libre) :
d’o [ d, _ do }I do
EJ =0;| —(EJ—3)+mg | =0.GJ,— =0 (IL.13)
ds® w ds ds? - Yds|_,

La charge superficielle (extérieur) p,m,,, ,m,, qui agissent sur la poutre ,coincident avec les procédés
stationnaires (ne dépendent pas du temps ) aérodynamique (I1.5) et les forces de gravitation (I1.10) :

P=Dp()+p,(s), mg, =my (s), m, =m, (s)+m,(5). (1.14)
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Ici: p,(s)=c,(s)b (s)qcos 7 ; p,(s)=c,(s)b (s)gcos ¥

M, 4 =~ m(8)+C,,(3)1(5) b2 gsin xcos x;

(ILLS)
m,, = —[mz(s)+ Coul®)f (s)] b geos’ x;
Pour cela :
C,.(5) = Cyo + € ()8, (8) + —dw/, sin y;
1o(5) =y + €2 (5)8,(5) + €5, (5 M@y (5) + B(s)cos  ~ M/ sin 7] w16

m_(8)=m(s)+m (s)5(s)

La charge des forces de gravitation (6(s) p,, P, ) €5t présentés dans I’équation (IL10).
Des équation (IL.15) et (IL16), il est clair que la charge aérodynamique superficielle dans le probléme
de base de I’aile dépend de H(S)et(%z) d’ici et par conséquent 1’éguation (IL11) est et sont résolus
A

ensemble Dans le cas de I'aile, pour lequel (y=0)le systéme d’équation se divise, la charge
déterminé de I’équation de torsion de 1’axe ne dépend pas de (w) mettons la fonction trouvée 6(s)
dans I’équation de flexion, et trouvons Le moment de flexion ( M, ) dans la section liée avec la
fonction de la fléche w(s) sera :

EJd*w
My, (s)= . ws) M, (IL.17)
Le moment de torsion (M, ) est déterminé en fonction de I"angle de torsion.
de de
M, ()=G.J, e M, (s)=GJ, = (I1.18)

Etudions (IL.17), I’équation de flexion sera :
d? dm, J? dm
S M, =p-——L=E"_M, =p- 5 IL19
P A e ™ (i)

Mg, fst=0; Mjkx l=0;

dM dM (1.20)
Par analogie on détermine 1’équation de torsion :

—dM,

T‘“’ =m,, (IL.21)
Avec les conditions limites :

ow, o0, .
Uy ="§f'*78" M, |,=0 (IL22)

Pour approcher la solution du probléme de base, parfois on utilise les méthodes énergétiques
(méthode de Ritz) .Et la solution (IL11) approche w(s) ef &(s) scra:

o(sy=) 2,0, ;0(s)=) .8, (1L.23)
Les équations différentiellesw,(s) ef 8,(s), chacune d’elle aux conditions géométriques limites de
I’équation (IL12); avec des coefficients inconnus. Les coefficients(a,) ef (a,) sont appelés les
paramétres cinématiques. Et dans les approches des solutions de w{s) et &(s).
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En utilisant le principe de possibilité de déplacement et sera de la sorte :
P(s,0)= p,(s)+ py(s.1);
mg (s, 1) =m, 5 (S)+my 5 (5,t); (11.24)
m, (s,0)=m_, (s)+my, (51)
Ot les variations (Sw(s)) et (59(s))sont :
Sw= Z Sa,w,
30 =7 5a,04s),
Remplagons la variation (IL25) dans I’équation (II.24), nous aurons les systémes algébriques des
équations pour déterminer(a, ) ef (a,) .
Supposons, que la charge est sur Iaile dans le probléme de base, donc la force dans les sections de la
poutre peut étre trouvée par I'intégration des équations (11.19) et (I1.21).
Ft la force se détermine al’aide de :

dM .
S B j p(s)ds +mg(s).
1l est clair que la fome se limite par la condition (IL20) Le moment de flexion ( M, ) se détermine
par :
i1 !
M, = | | pls)dsds + (o). (1L.26)

Pour celaM, |,_,= 0. Pour le moment de torsion (A4, ) nous aurons :

!
M, = [m,,(s)ds;

(11.25)

Mmr IH: 05

Par analogie des équations (I1.17) et (IL.18) nous aurons pour les fonctionsw(s) et &(s) les forces
suivantes :

pdsds'+jmf,a ds\ds;

pdsds + j m g s )ds.ds; .27

11 est clair que les conditions limites (IL.12) est uniforme.
] dw
Pour les charges extérieur (IL15) ;(I1.16) agissant sur la poutre dépendant des fonctions (&) ef (’E).
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Introduisons (%):q/(s)dans I’équation des charges exiérieures et dans 1’équation (IL27), nous

obtenons les équations :

w(s)= I [”P(W 6)dsds + _[mﬁg, (v. 6)ds-]

(11.28)
s)=|—\m ,8)ds
O-f g et
L’équation (TL.28) et les restes (IL10), (IL14)...... .. (IL.16) sont utilisées pour résoudre le probleme de

base pour I’approche.

Pour ce modéle, on peut prendre I’exemple nous rapprochons les équation simple(y)ef(@) nous
trouvons les conditions limites :

a(s)=Asin35§;
2 (11.29)
Ts
Bsin——;
v=osmyy

Ou:

A et B : sont les constantes inconnues.

Mettons la fonction (11.29) a droite et & gauche de I’équation (IL28) pour (s=L) et intégrons la
a droite, nous aurons un systéme a deux équations algébrique pour déterminer les constantes (A) et
(B).
Déterminons la charge extérieure, qui correspond & I'approche de zéro (IL29) .comme résultat
d’intégrale dans (I1.28) i droite, nous aurons la premicre approche pour y/(s) et &(s) .de nouveau,
éliminons la charge, et qui correspond a la premiére approche, et ainsi de suite, maintenant dans les
deux désignation d’approche w(s) et 6(s) dans tous les points (s) ne se différent pas de la grandeur
nécessaire d’exactitude.
D’habitude pendant 1’utilisation de la formule (J1.28) sera au début sous forme sans mesure .pour cela

1a coordonnée sans mesure (£ = :; } et Ia fonction de régidité.

I 1
7 Y Eey
1

= d(s) l
GJ (s) GJ ,(0)
Le processus expliqué s’approche de la correspondance de la divergence de Iaile.
Maintenant, étudions la possibilité du mouvement de la fleche sur "aile & la base de la position
d’égalité.
La grandeur, liée a la base de la situation de I’aile, se désigne par I’index « o »et qui correspond & la
grandeur d’une possibilité de s¢ munir de I’index « B »
Et aussi,
W(s,0) = W, (5)+ Wy(5,1),
9(s,1)=0_(s)+8,(s.1),

0;(8)=03,,(5)+ 3, ,(8).
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Pour déterminer les paramétres de régime de base, on se contente des équations (IL11) et la condition

(TL.12), (TL.13).
Et pour la vitesse des points de I’aile, I'équation trouvée, des formules déterminées (I1.6) et (IL.7) :

_ow, O w, asz 00, .
v 8 4 + ——B cos y)x
5 = o ( Py ( P Sy x)
L’index « a »s’utilise pour calculer pour calculer les forces aérodynamique dans la position on ne se

déforme pas 1a corde de I’aile « plan I"air ».

Pour le calcul des charge d’inertie, nous devons considérer la corde de laile se situc (L) a
I’allongement de I’axe.

Dans ce cas 1a vitesse se déiermine comme suit :

_Ow, 086, .
"% a” (0
La charge sur I’aile sera :(somme des charges dans le régime des charge dans le régime de base) :
P(8,0)=p,(8)+ pp(s.1);
mg (s,t)=m, g (s)+my g (S,0),
m, (s,)=m,_, (s)+my, (s,1).
D’ou les désignations des charges dans le régime de base se déterminent par les formules (IL10) et

(1L.14)......... (IL16).
Et en correspondance avec les équations (ILS) et (TL9) les charges aérodynamiques sont :

Pe(s.t)=c, 5(s,0)b,(s)gcos 7,
My e = I 5(5,0)+ €, 5 (5,1) £ ()] (5)g 5in 7 cOs 7 (IL31)
My =My (5,0)+ €, (5,00 f(9)]p (s)g c08” 7

Ou:
(5,0)=c(5)8, y(s) + = (s)[ . 1(6“’Bcos To g -Jb (s)]
Cpun B "y w Tav o oF was g
(IL32)
m_(s,6)=m>(s)0, B(s)—————(%cos x- gzﬂsin ,r)b,(s)
7T sv. | o ot as

L’équation de vibration de la fléche (poutre - aile) comrespond au principe de déplacement virtuel
I’équation mathématique est :

8, =[P(s,N)éwy +mg_ (s, t) Y8 vm o (8,0)00,]ds. (IL33)
Ou:
T et H : ¢’est les cinétique et potentiel des systémes mécaniques
iQ,J y, =8 A : Cest élémentaire des forces (Q,) selon la variation de déplacement, en liaison
avec le t:;nps (dt).

Pour que le principe soit utilisé, regardons le plan de 1’aile (1 ) 4 I'aile d’¢lasticité, la largeur
(ds) sur [a distance (s) de la fermeture.
Et les coordonnes sont wy(s,/)et G,(s,f)sont en fonction du temps (t).Le parametre (4,  g(5)) est

considéré comme connue.
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Et la vitesse des points de I'aile est déterminée par la formule (IL30), I’éncrgie cinétique peut étre
calculée par :

Tds%p(s)S(s)[i‘gﬂ--?g}f(s)b(sn’ ds @L34)

L’énergie potentielle du plan est sous la forme :

I &- —[w(az"’) +(&) GI, (s

Le travail e]ementaire des forces acrodynamique non conservé est (vanation perturbée).
8, =[P(s.)8w; + mg,(s,1) aSB +m, (s,1)50,]ds.

L’énergie cinétique (IL34) dépend soit des pertwrbation continues, et cela comme le
déplacement dans le probléme de base ne dépens pas du temps.
Et a I’aide des équations indiquées (IL33) nous avons :

p(s)S(s )[32“’“ a;" :(s)b(s>](am3—:(s)b(s)59 )ds+

[ P w 325@

22 63659 ds—
o2 &8

(péa)ﬂ+mk, a‘;:” +m"603)ds=0

Supposons, que les déplacements virtuels justement pour chaque plan (ds) de I"aile, faisons la somme
des plans élémentaire de (s =0 jusqu'aus={) ;

(o Tos a’e,, __a’am,, 30 250,

‘!pS[ o~ i(5)b(s) |[60, —i()b(5) 56, ]ds+j EJ oG 4G ()5 ds~

I

I((pﬁpg)&wﬁ(mk, +m,,) Z’” +(m,,a+m,,,)503)ds=o 135)

Il n’est pas difficile de remplacer, tous les membres (IL35) prés de la vanation de
w,) et (50,)dans les équations, et les paramétres de base du régime coincident avec les partie
gauches des équation (IL11)......... ~(IL13).
Phénoménes de vibration et propagations d’ondes au sein des structures en relation avec leur
environnement en effet de s”intéresse non seulement a des piéces mécaniques isolées, arbitrairement
extraites de leur environnement, mais plus intégrons maintenant, ces conditions, dans 1’équation par
partie et utilisons les limites de la condition (2.12), nous obtenons :

& . 0 62(0_ : N _8m,(s.4)
32 -—EJ a7 + S( i(s)b(s) e Y= p(s,1) o
265.%.:p 32“’ =—m_ (5.1)
& os
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Et avec les conditions des limites :

e =0;

as 5=/

2

O Ei%%m )| =0, (11.36)
os Os L
c1,% o

osl .

Introduisons les dcmgnations 4

u _charge reparties p2= p(s)*S(s) ;
m_,_moment statique repartie et qui dépend de Iélasticité axiale m, = i(5)b(s)S(5);

I _moment d’inertie et qui est lie a Ielsticite axial I = #(s)b’(s)p{s)S(s) nous avons :

2 2 am
izEJaz (lua? 2)— __.ﬂﬂ'__,
Os Os ot T of Os 237
95,22 im OO
o Tas o ar
Et selor les conditions limites :
6w.
wL:o =0; ‘{ ;HEFO (2.38)
o5l

Le systéme des équations (11.36), (IL37) permet d’avoir la possibilit¢ du mouvement de la console de
I’aide & grande longueur.

Les charges extéricures sont déterminées & 1’aide des équations (IL31), (2.34).

Et I’'étude du probléme des vibrations libres est soulevée a 1’aide du systéme d’équation (IL37), ce
systéme des équations différentielles lie au temps est résolu a I'aide de la méthode de Galerkin.
Egalisons la partie droite de I’équation (IL37) a zéro, la solution trouvée sous la forme :

aofs,t) = o(s)e™ ; 0(s,t) = 0(s)e™ (1.39)
Introduisons (I1.39) dans (I1.37), écrivons ce systéme dans la forme matncielle :
2 2
— b 0
1 -m.1 0
T ag e TGS @
-m,. :
0 —iGJ — 4
ds "ds

Ou: 1-joue le rdle d’opérateur ;
A = @’ T’amplitude des vibrations.
11 est connu [78], que le probléme des positions dépens des fonctions actives.
Le systéme d’équation (2.40) peut —&tre comme des fonctionnels minimums :
’ 2
de do .,
] [EJ(—‘}?-)WJP(‘#) ]ds

A=mmn?
a.d

1 (IL41)
I p[a) —i(s) 1';r(s)6]Z ds
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(11.38) nous donne les limites géométriques. il est clair que les fonctions (@ ) et () se trouve a travers
[’action de I'inertie. Les conditions (@, ,6, ef @, 8,)s’écrivant sous les formes suivantes :

i 2y & _dg,
I[EJ“"— % g 29 :lds 48, aL42)

ds*  ds Pds  ds

[ulo,-is)b()8])[ @, - i()b(s)6, ] ds =4, (1L43)

0

J,,-symbole de koue kuta,

l,sii=j,

8. =

“ {0 LSii#
Pour résoudre le probléme (T, 41), on utilise la méthode de Ritz [11,13].cette méthode nous permet

de résoudre le probléme des vibrations par I’approche.
Intégrons I’équation (II, 37) avec sa partie droite, égale zéro et utilisons les limites des conditions

(I, 36), (11, 38) nous recnvons
s s i1 2
a)+IjEJII( mpaf)ds'dvdcds-——ﬂ;
oo

(1.44)

!
Fo a (/]
6- j' [ (m, 5 —1 57 dsds =0.
Les fonctions (m) ct ( ) repondent a ces conditions, automatiquement des limites des conditions.

Le probléme des vibrations libres des poutres est déterminé  I'aide de I’équation (11, 44), utilisons le
temps et mulupllons pat (—4):

— _jj’ ”(y@ m 0)dsdsdsds;

_.9 —f

Le travallle [52] souléve le probiéme de I’approche a zéro de la fonction d’amplitude a Ia flexion, et la
torsion des poutre des rigidité de continues.
Remplagons @{’(s)er8"(s)a la partie droite de I’équation (II, 45), nous aurons les premiére
désignations de " (s)et &(s) des fonctions d’approches @'(s)eté'(s).
Pour cela Ia premiére approche sera :

o =cal” , 85 =8 ,0uI'index (H) désigne « [a normalisation ».
La constante pour la fonction de la premiére approche se¢ détermine de 1" équation (1, 43) pour (i==1).
Et remplagons de la méme maniére o) (s)et 8, '(s) pour la deuxiéme approche et c.
Cette correspondance de la désignation de (1) se détermine a I’aide de I’équation (fll, 42) pour

(i==1):
A= j [EJ(

En qualité de la deuxiéme fonction d’approche, on choisit la condition suivante :
o = ol +co 02 =" +¢,0

(IL45)

2 ¢ 1)
aiar ”) GJ(dH( ]ds
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La constante(q, ) se détermine d’aprés la condition (2.43) pour i=1, =2 :
j p[o™ - i)™ |[0f? - i(s)b(s)6 |ds =0.
Utilisons les condmons de normalisation»™ , 8" nous recevons
= j p[0 - is)b()6” || & - i(s)b(s)65" [ds

En plus, exigeons, pour que [4.5.10.14].s’approche plus a la normalisation. Le systéme différentiel de
I’équation (IL37) dans sa forme matriciel sera :

& &
L T
0 oy oelm orle (11.46)

ds Fos

g By By|lo), q|Pu Du|d
B, B, 9 v.|D, Dylorle
Oi, dans la partie droite des matrices [B]er[D] sont différenticlles selon I’opémateur (S).en

déterminant la charpe aérodynamique dans 1’équation (IL37), la solution approchée de I’équation
(11.46), nous allons cherchée sous la forme :

)
] Zu,,(t)[ gﬁ,} (IL47)

k=1

Le déplacement virtuei est :

Ft comme «'*'er @' fixant la fonction de(S ), remplacant 1’équation (IL33), multiphions I’équation
(IL46), par le vecteur ligne [6w38] & gauche et intégrons I’équation trouvée selon (S) de
) jusqu’é(f) on intégre par parties et étudions les limites des conditions, nous auroms :

2 (k) (n) k) L)
Zu (r)j EJa Fo s 9908074,
P A o

dtz ,(r)Iu[w‘” —is)b(s)8* [0 - iks)b(s)0" ] ds -
455, j [0®B,, - a"][m{"’ ~i($)b(s)0"B, 5 ]ds —qZuu(t)* (11.48)
I doaw 2| Pn 2 = = d @ 4
el S} egmofers

p. D, Te™
P B su (=0
Dy, D, {le™
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Ftudions les conditions d’orthogonalités correspondantes aux fonctions (I1.42) et (IL48) sous la

forme :
Z{Zu )6,,4, +Z

k=1

du (:)

O —qbis O +

qZu"(t)b,m }é'uk
=} m n=l
Introduisons la matrice quadnanque d’ordre (m) :
B =[b,,).D =[d,,). € =[4,] (& -diagonale) et le vecteur-ligne B, ={b,6,} .u(t)= fu,}
Et étudions le processus du symbole(5,,), nous aurons I’équation du mouvement sous forme

matricielle :
dzu( 3

+ Q%)+ gBu(t) +-L 5 l;:ﬁ ) qB; 6, (IL49)
Ou : B- Matrice aérodynamique de régicide ;
D- Cette matrice doit étudier Ie cas généralement connue fonction du nombre de Mac (M) ;

gB .0, -Vecteur de force admissible li¢es aux écartements d’Euler.
L’approchc de la fonction quadnatique déterminée selon les vitesses généralisées sefon la fonction de
Reler [4.5. 10 14).

Z ¥4

2; =1
D’ici méthodes du calcul théorique (r,) dépend de Iénergie d’ échanffement au déterminant du
ratériau. Pour cela ces coefficients se déterminent selon le milieu expérimental. Et ’équation (2.49)

peut étre écrite sous la forme :
2
Z—2+ZQ£%+QZu+un+ViD%=qB‘%5w (11.50)

Ou : 2¢ -matrice diagonal.
Et pour une étude dynamique de ’aile le systéme d’équation (I1.50) peut avoir la forme suivante :
u= Ae" (IL51)
Ou:
A-vecteur du coefficient, et ne dépend pas du temps.
A -le nombre complexe des tours.
A =a+if (i unité minimal) .
Prenons &,, = 0 et remplagons I’équation (I1.51) dans !’équation (IL.50), nous aurons :
[Eﬂﬁ +2Qe4+ 6P +qB+ViD;L]A =0
Ici ; E-matrice unttaire.
La solution est réelle si le déterminant de la matrice pour les vecteurs inconnus (A) est égal a z€ro :

dﬁ:tlil?ft2 +2QeA+€Y +¢B +-;f— DA] =0 (T1.52)

oo

41



Assemblage d'un avion CHAPITRE 2

Cette équation (T1.52) sert a déterminer-les parties d’actions et le minimum. et encore pour déterminer
Les inconnus(a)et (f).
En variant, les désignations des vitesses(q) , on peut avoir(a)ef ().
La vitesse critique de la gouverne se¢ détermine aussi a 1’aide de I"équation (H.52), dans la
Quelle4=0 :

det[Q +4B]=0 (IL53)
L’équation (I1.53) détermine 1a désignation de la vitesse, pour la quelle ’aide perd les propriétés
Statique.
Le pg:!l:léme de I'influence d’élasticité sur le moment (Af, }s écrit sous forme stationnaire du systéme
(I11.50) :

Qu+qBu= qB; (1L.54)
En connaissant ’angle d’inclinaison des ailerons (J,)et la vitesse (g)de I'équation (2.54) on
détermine la fléche et I'angle de rotation de la section de poutre [voir la formule (2.47)] .et a partir
d’ici, on peut trouve le moment aérodynamique sommaire (M ).la désignation de la vitesse répond
a:M_=0,
L’équation (I1.11) trouvée détermine la torsion de poutre, qui est la contrainte normale(o, ) selon le
sens de I’axe de poutre (influence de la déformation — force transversale sclon la fléche de la poutre).
L’influence de I’approche de torsion de I'aile en prenant en considération la flexion de pas mal des

éléments de construction de laile [8,11,12].pour des ailes avec des profils des
épaisseur(c = c/ b < 5%o)avec une flexion des éléments des longerons voir figure (IL4) la section de

rotation selon I’angle (&) correspondent a la flexion du longeron .le longeron avant avec la régidité a la
flexion (EJ,)se déplace dans la section(s)selon la grandeur de la fleche @, =560 et le dernier
longeron sera @, =—b,0 .avec la flexion des longerons en liaison avec une paire de force de
destruction moment de torsion dans la section :

M, (6)=-b, }% EJ g;(qe) 5, :% EJ, ;Tzz ®,0)
. _gwﬁ,g
Ou : EJ  -la régidité.
0

Figure IL4. Modélisation du longeron de 'aile.
De cette maniére, I’équation de torsion de cette poutre (IL11) sera :

d 6. o o6
—AE] -2 = 5 (1155
652( e 6.5'2) as( 7o o )= Mo (s) )

¥
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Les conditions limites de la fonction de 1’angle (€)de la section est

af =0 * asz =/
6 o0 a0 =8
~GJ,—+—(E,— =0
ds o o |,
La 2eme condition dans (I1.56) nous propose, que 1I"élément de construction, subit une déformation de
flexion prés de la torsion, régidement appliqué a la section de aile.
La 3eme et la 4eme condition, nous indiquent que les moments de flexion et de torsion sont nuls au
bout de Vaile.
La régidité sectorielle peut-étre déterminer (approche) i I"aide de la formule suivante :
J (5)= H xXy'dF
F
Ou : 'intégrale dépend de la surface de la section du maténau.
Et ici, pour deux longerons de I'aile, on étudie (comsidére) que les fléches (@, )et (@,)sont
proportionnelles 4 la rigidité de flexion ( £/, )et (£/,) , nous avons :

2 2
ELY & ELY d? 2
EJ (s)= EJlb|Z+E]2b22 =EJ, ( z) _+EJ, ( 1) = EJEJ, d
(BN +EJ,) (E/,+ELY EL+E,
Ou : d- distance entre les longerons d = 5, +b, .pour une section ou double (T¢) voir figure (IL5) :

2 43 213
szz(ﬁ) Q_:htb
2) 12 24

L%

Figure IL5. Modélisation d 'une poutre (longeron) en double (Té).

Comme conclusion de ’équation des torsions vibratoires d’une poutre, en prenant en considération la
torsion, on peut tirer les moments d’inerties des masses de torsion, lie aux éléments de flexion et la
déformation de déplacement (poussée) appelle a compléter 1a fléche de 1a poutre, qui est liée a la force
de destruction a I’aide de la formule suivantes [16] :

00y 2wl _ O (IL57)
Os GF GK
Ou : F- surface du matériel de la section de la poutre ;

. a -coefficient numérique de déplacement, la grandeur GK =

& -s’appel la ngidité de la

X
poutre point le déplacement.
La fleche de la poudre se détermine  partir d’une fléche due a la flexion @,,, et une autre @, conisc
par le déplacement absolu :
O=Q4., + O,
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L’équation d’équilibre de Ia poutre peut-&tre sous la forme :

Fo M, M 4,
p— — ; = e e—— -58
B p(s) Pw: Q 2 (H.58)
Pour la fonction de la fléche, selon la flexion vibrations la relation suivante :
o,
EJ—-ES%‘L =M, (IL59)
Des équations (IL57)...... (IL.59), on détermine I’équation :
2 gyl o (1.60)
a = as lae N
dw,, & do
GK—*2 ;" | Ej— "= |-0 61
Os as( s J awsh
Incluons dans (2.60), (2.61), o, tous auront I’équation suvante :
oo, Fo & . 0|1 ¢ o
GK_;‘?__;, g e s i SN ds |= 62
as Yok o as[GK! Hop ~PE) & =P wes

En déterminant cette relation (IL62), est obtenons les moments d’inertie des sections des masses de
torsion. Et & I'aide des équations (IL55) et (T1.62) en liaison avec la fonction de la fiéche et les
coordonnées actuelles de 1a longueur de la poutre, travaux [16,17], on peut avoir la relation entre
torsion et le déplacement a I’aide de la relation suivante :

EJ, EJ
—2 | j=, 63
GJ, P GK P gRed
O le travail de dessus indique que la rigidité est choisie dans des endroits différents de Ia section de [a
poutre.
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11.3. L’avion a P’air libre :

Les travaux de calcul a été soulevée dans les travaux [7.18].dans le cas générale a part
élasticités des déplacements des points, il est nécessaire de résoudre le déplacement comme un corps
solide :

-trois déplacement sclon les sens des axes des coordonnées et trois rotations.
La possibilité d’un déplacement selon le sens de la vitesse horizontale constante (voir fig 11.6).

wa g )
»

Figure.Il.6. .Sj;stén;e des coordonnées au libre avion.

Comme résultat du mouvement, le vecteur vitesse est

V=Vi+V j+V,k
L’influence de la vitesse de réacteur n’importe que résistance. Ne sera pas soulevée et la possibilité
de(V,) la vitesse d’avance de I"air(V,,). De cette fagon, la solution de vecteur vitesse sera :

V=V j+Vk
De la méme analyse, déterminons I’analyse de rotation de I’appareil :

O=ri+9j+yk (IL64)
Et 1a vitesse angulaire de rotation :

o=0,ito, j+ok
De I’équation (2.91) :

- y angle d’inclinaison ;

-9 angle de tangage ;

-y angle de parcours ;

La théorie linéaire est utilisée pour écrire I’équation des charges aérodynamiques et I'élasticite
des points constructifs .I’équation approche du vecteur-fonction des déplacements des points de
construction est :

®(x,z,y,0)= Y ®i(x,2,y)4,(t)

=1

g

-g(t)(i=1,.......,n)les coordonnées du systéme d’é€lasticite ;
-, (x,z, ) les coordonnées du vecteur-fonction (fosme de déplacement du point).
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Le vecteur-fonction peut étre sous la forme suivante :
Di(x,2,) = Ou(x, 2, V)i + Bur(x,2, ) + P, 2, )k (1L65)

Les cinq premiéres coordonnées généralisées correspondant aux déplacements des points comme un
corps solide :
-q,(1)déplacement selon le sens de I"axe(oz) et qui correspondent aux coordonnées du
vecteur-fonction qui sera la forme :

@ = j (11.66)
-q,(1) déplacement selon le sens de I'axe(oy).et qui correspondent aux coordonnées du vecteur-
fonction qui sera la forme :

@ =k (IL67)
-q,(1) = y(¢) rotation selon I’axe{x) :

@, = k- y} (1L68)
-q,(£) =9(x) rotation selon I’axe(z) :

O =yj—xk (F1.69)
-g(t) = (1) rotation selon Paxe(y) :

s =xj-zi a.70)
Les coordonnées généralisées d’élasticité smvantes sont :

g =6,......,n—ny) a7y

Ou :- n, le nombre générale des directions de dessus, (Euler) ; utilisons (EL.71) et (IL.65) nous aurons :
g =nO)({i=n—ny+1,....,n)

L’angle de rotation est lic a la superficie de I'appareil (type AA).la rotation entre les élasticité de

déformation a Ia base des plans est indiquée dans la figure (I1.7).

Les vecteurs-fonctions ont été bien soulevées dans l¢ travail [6] de V.G Bynkovin.

Ft comme qualité d’exemple de détermination de I'énergie potentielle liée aux deux plans est

expliquée dans la figure (IL8).

. oA g
- {r v 4 ' f'
- i b LA
v FR
o ! : ;. o 5 -vf.._ Sy _—
DR <
i R Al
Figure.Il.7. Les plans de base de I'avion. Figure IL8. Lieu entre les plans de base.

I-plan de base qui étudie le déplacement ( A A) comme but ;
2- plan de base, d'élasticité lide au plan (1).

Dans ce cas, les premiers cing coordonnées généralisées: g, (r)(i=1,......5)coincident avec le
déplacement du plan de base (1) comme un corps solide :
-g' et ¢} déplacement selon des axes (oz)et(oy) ;
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-\",4%", q" rotation selon les axes(x,zef y).
En correspondance avec les coordonnées de vecteur-fonction et les remplagons dans [(IL66). (1L70)],
Si y = Oet écrivons les vecteurs®; (i =1,.....,5) 'index (1) au dessus.
Les coordonnées ?ﬁin(i =6,....., N —n{) coincident avec la fonction

& (x,2,5) =B (x, )k aL72)

Dans ce cas, désignons (0,£n¢) le systéme des coordonnées de base du plan (2) avec un point initial.
0,(x,,z,)du plan(oxz). (L’axeo,£est oriente paraliclement a I"axe(ax) ;E, 1},2 vecteurs unitaires
sclon les sens des axes&, 77,4
Pour cela, dans le plan de base (2), nous avons :
g!” déplacement dans le senso,¢ ;
qf’ etq\” déplacement dans les sens des axes o,7e10,{ ;
-47.45" . rotations liées aux axes&, 7, .

Et correspondent au vecteur-fonction 1_1552)(:_.',’ ,17,¢)sont sous la forme :

—2) < -~ 1) =
D =£, (Dz —-7] D3 C )

&, =nl ;s =—£L ;s =En-nE

Les coordonnées généralisées ¢ 2(¢) (i=7,......,N? —n?’) indiquent I’élasticité de déplacement du
plan de base (2).

Pour les coordonnées de vecteur-fonction, on peut écrire la formule :

—(2) —=(2) - ..
O (&m8) =P (EmME (=T, , NP 1" (1L74)
Par analogie, on peut prendre les coordonnées de la fonction dans les directions superficielles. Pour

cela le dessous de la formule peut-etre )’ =’ =0.

Les vecteurs unitaires de directions c_f, q,g' sont liés aux vecteurs 7, },I; par les formules suivantes (voir
ﬁguresZ 17):
E=i;n=cosfj+sinpk ; aL75)

g’:—smﬂj+cosﬂk
Le vecteur lié aux déplacement des points des plans (1) et (2) sur 'axe(0,{), on peut maintenant
déterminer l’aidc de la forme suivante :
mJ
o X %

(—15(2) - 5‘1) ( q)(Z) (2) Z"D(I)L“": (1)) [ (q,u) coS ﬂ ¢(2) sin ﬂ)i m z .Dg»
i=1 i=1
“’] (11.76)

=1 1‘—111'
N(2)
[Z (q,(z) sin f— q,(z) cos ﬂ)l m zfq,m -

=1 = =248

Arrogeons cette derniére avec les fonctions (E1.77) et (I1.74), et regardons la suivante :
Y .25 @®2=F

:E ‘I’z =1, —g
. I . —— () - (L77)
@, =ni-¢m, ®s =¢E-40 D ={n-ng,
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Et aussi :

— —o: 0¥ - s? -

Ql _(D' g- 4'”— é 459 (1"__7: ------ :N12)) (ll'78)

11 est évident, que les vecteur-fonction (IL73) et (I1.74) sont détermines par (IL.77) et (I1.78)
pour £ =0 c'est-a-dire est étudie selon le plan (0,£7) il est exact aussi que pour le plan (1) arrange
avec les vecteurs-fonctions.

651“) = }; &’-2(1) = E; asu) = z‘; (—1)-4(1) = ——xE; 65(” = x}-— oi (IL.79)
1) — = _ B

Et:®; (x,z,))=®: (x,2)k (i=6,....,N) (11.80)

Regardons les suivantes :

() = =) = () = = = @) = = () =

D, =5, D =k; @3 =zk-yj; ©. =yi-xk;, ®s =xj-zi (1L81)
— s a ny

Et: @, -(D.mk—-a(;: yj-a(;; vi, (i=6,.....N) (IL82)

Déterminons la relation de rotation entre les plans (1) et (2) et le vecteur d’angle de rotation est

rot&i—:(aq)" aq)) (aq) a(p)j+(a¢j—a¢”’)}'
2z oy oy o & &

ou: ®; :(Dm.i+(bz,.j+<bﬁk
De (2.102), nous aurons l’égalité
8 _ a4 8 _ . 0 d
ﬁw* inp2; Zasinp oo
a 65 67 aZ c‘;‘y on ec
De la forme des equanons (IL73)..... (IL82), nous recevons le vecteur, qui dépend de ’angle
de rotation de dessus (1) et (2) sur I’'axe(o,{) :

2
tfe %), {3 (3] o
2 e i=7 i sy
=X+
] [ |
A aq)(Z) i N{l)apil) i =
qmsmf”*( M- 91‘”1 cos - (‘” Y q.‘"] J+ (1.83)
=7 i=6 2=z,
\ i =g+

’

@) Hp®
gPcosp+|¢? - Tq® | sinp-q [k
o& -

\ =7
Etudions le ressort, la modélisation des éléments de fixation de dessus. La traction du ressort se
détermine par 1’équation :

p=Cu (11.84)
Ou:

E Vecteur force agissant sur le ressort E = p,_f+ pz} + pjr

u Vecteur déplacement du ressort en extensionu = u,i +u, j + 1,k

C Tenseur de rigidité d’extension du ressort :

C=ic iticyj+itk+]Cyi+ jCp)+ junk+Eeyitkeyj+kuyk (11.85)
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< ¢ Point qui signifie le produit scalaire du tenseur par un vecteur. L’équation (T1.84) sous forme
matricielle se présente sous forme :

P G G Ga||™
D |76 G Cnfli (11.86)
P Gy Cp GOyl
-Ou le sens physique des éléments de la matrice de rigidité ¢, ; se définie de I'équation (11.86).
-moment qui concerne Ia rotation du ressort se défime par 1°’équation :
M=Kg sy
Ou:
M Vecteur moment qui agit sur le ressort M = Mﬁ+ Mz} +M3E :
@ Vecteur angle de rotation d’essai du ressort d’aprés la torsion. ;5 = qol"i-+ q:z}" +¢3I; <
K Tenseur de rigidité de la rotation du ressort
K=ik i+ik,j+ik K+ jhyi+ jhyj+ jluk+keyi+kkej+kkk (1L88)
Mettons 1'équation (I1.114) sous forme matricielle :

M, ki k; k@
My|=lky kp kn)o,
M, ky ky ksl o
Ou &, ceefficient de rigidité du ressort qui sc présente comme un moment par rapport a laxe(;)Qm

apparait dans le ressort selon sa rotation par un angle égal a 'unité auteur de I’axe( )d apres des

angles nuls de la rotation par rapport aux auires angles du ressort.

~les matrices de rigidité (C)ef (K') sont symétriques.

Dans le cas, des ressorts linéaires élémentaire les membres (C,)ef (X, ) sont égaux a zéro.

Proposons, que les points avec les coordonnées (£,,,0) dans le systéme des coordonnées 0,47 ou bien
les coordonnées (x,.,,z,)dans le systéme des coordonnées oxz ,mettent les ressort avec les matrices de
rigidité a la tractionC,(i=1,......,N.),mais dans les points (£,.0)ou bien (x,z)les ressorts
effectuent la rotation avec les matrices de passage K (i=1,....... N )

L’énergie potentielle d’élasticité liée aux plans de base (1) et (2) peut-étre déterminée a Paide de la

formule suivante :
Ny " _
+lzlrot(d)'m &;’“))I. K, rot ( > —‘I—)‘mH
I, fad &

M= i i(-ﬂ) ——1:))' l6(2)_6(1)
2% ;" 244

z! Z

Ou les vecteur (C[)m 5‘”)etrot(5'( - tl)m)) ses déterminent par les équations (11.76) et (I1.33) ;
(C,)et(K,)les tenseurs de rigidité de ressort a la traction et a rotation.qui se déterminent par les
points : (X, z,) et(xy,.z,).
Déterminant maintenant les charges aérodynamique

@a abd 1 o0

V—ax v, a’

g
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Ou:

@a-vecteur aérodynamique (vitesse de Iair sur le plan de base, dans les points limites des
conditions ;
@ -vecteur —fonction de déplacements des points déconstruction. Pour les méme points.
Et les charges aérodynamiques voir figure (11.7) sont :
{&} = lA"A}_’a ou bien AP, = qA{—a—)—‘—'—}
4 q V.

<« a

Ou:
AP. : Vecteur-colonne de pression, qgui actionne selon la normale du plan de base.
g : Vitesse d’appui ;
A : Matrice des coefficients aérodynamiques de la rigidité
A" : Matrice inverse de (A) (se détermine par les vitesses potentielles [7]).

Pour I’avion étudie la matrice peut-&tre écrite sous la forme suivante :

Ay Ay
Ou les indices i, j = 1,2 correspondent aux parties aérodynamiques de 1’avion .et I’équation d’équilibre
d’un avion libre (principe des déplacements virtuels) sera :
dor or Jl
+ = (11.90)

T et T1-€nergie cinétique et potentiel du construction de I’avion (type nd) ;
0, ,Force généralisée ; et qui correspond a la force du travail aérodynamique sur le

déplacement virtuel.

Distinguons appareil volant établi a partir de n plan basics .les éléments de la structure.

Si la structure. Si le fuselage est représenté par 2 plans basics, prenons alors pour alors pour ces deux
plans basics quelque rudices. Une Distribution quelcongue des regidets de torsion du fuselage ces
méme plans plans basées.

Chague plan de base est percé dans son system local coordonnées 0\’ 2% 't '¢™)
L appareil volant en corps solide a cinq degrés de liberté avec des coordonnées généralisées combinées
et de rotation par rapport au systéme de coordonnées lie a I’appareil volant
Les fonctions des coordonnées correspondantes sont représentées par (IL66) ..... « (IL60).Excepté ces
coordonnées, chaque plan de base a ses propres coordonnées généralisées combinées comme un Corps
solide qui supportent des ressorts €lastique lies aux plans de base & ’exception du premier plan de base
ou aux premiers plan par rapport aux autre plans qui peuvent se combines comme un ensemble sur les
ressorts. et de cette fagon le plan de base a les coordonnées généralisées et coordonnées de fonction
correspondants aux points élastiques combings :

VO g @),
Combinaison le long des axes de coordonnées.

ORIEE) 0% g®) 0N (k) 0, (0) 345 ©)3 46 @)
-Rotation par rapport & ces axes.
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g )i =7..N")
-Combinaison €élastique des points attachés (lie) au plan de base.
-Ces coordonnées généralisées correspondants aux coordonnées vecteurs fonctions.

—(k) k) —k) —(h) —k) — (k) By k) w0
O =& B =q, & =" ;0 =g"¢ @5 =L ¢

—(k) k) — (k)
O =&Y g8

kY 3
@ =" p0) (=T iN ).

Dans le N *?: des coordonnées généralisées ne sont pas les coordonnées correspondants aux angles
d’inchinaison du gouvernail.

Les organes de la direction qui apparentement au & une plan de base ; aussi munissons le avec I’index
k et numérotons de cette fagon tous les autres coordonnées généralisés suivante ; du butons avec 5
coordonnées.

Ensemble combiné sera un corps solide a savoir I'appareil volant; ensuite dans T"ordre des
coordonnées généralisées du premier plan de base; 2eme plan de base;....... par la suite les
coordonnées généralisées ; les angle d’inclinaison du gouvernail du premier plan de base ;Deuxiéme
plan de base ext.... ...

Nous devons complet jusqu’au & au plan de base qui posséde N ;“ :

- )
SN =n,

k=l
De cette maniére design nous les coordonnées généralisées correspondants aux angles d’inclinatson du
gouvernail.

25')=8"¢) (i =L..;N; )

— sk} k)

s =[r" -nysin g+ - £ yos 2" € awon

Ou (g'f,.": o :) coordonnées du point A4 :” de I’axe arbitraire de I’organe de direction ;

z,.‘ "’ Angle de la fleche de cet axe. qui est defeni de la maniére analogue.

Par définition la force aérodynamique généralisée O, est le travail des forces afrodynamique par les
forces de déplacements sous la forme O, selon la valeur des coordonnées généralisées g, et qui égale
a Pumité.

Le travail des forces aérodynamique des perturbations indexées des combinaisons ¢élastiques dans le

k)

méme plan de base qui correspondant g; =1

an - o)tk k) ==l aQ_:) I 1 = —*}) .w
0, =249 ®a} S 4,{¢ el O+ ¢ Prd, ©) (1L92)
i=l 1 -

Gyt

Ou (i)se définit comme un produit scalaire {g D {vecteur ligne licue est la valeur 1-eme

coordonnées du vecteur fonction de la mormale avec le plan % dans les points milieux relices
extéricurement.
La dimension de la ligne est égale au nombre des éléments acrodynamique des panels (pannes)

) e &y k)
{c_f %‘ } et {4’,’ ¢ ,-r} valeur du vecteur colonne quelconque et la seul valeur j-eme du vecteur
r
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fonction du vecteur fonction l-ieme du plan de base dans la projection sur la normal dans les points
satisfaisanis les conditions aux limites de la non infiltration.

Dimension des colonnes est égale au nombre des éléments panneaux l-eme du plan de base.

A,, Matrice de I’inter influence des plans de base (k )et (/).

S’ Matrice diagonal de surface des éléments aérodynamique aux k-eme plan de base ;q vitesse de la
pression

¥, Vitesse de la pression non exacte.

L’index (B) signific que le vecteur est choisie selon Ia valeur des coordonnées du point du milieu
liant les tourbillons _correspond au panneau aérodynamique.

L »index T signifie la valeur est choisée selon les valeurs des coordonnées du point satisfaisant les
conditions aux limites de la non infiltration sur fe panneau correspondant.

Dans I’expression (I1.92) il n’as pas été tenu compte a partir du l-eme plan de base d’aprés la
combinaison de Pappareil volent comme corps solide et selon les inclinaisons des organes du
gouvernail appartenant au l-eme plan de base .

Introduisons dans la matrice considérée :

thy {3 ) iy y—*?
XB { (‘fBjsﬂBj)é' },;
irj T} 3 0y Iy
Xp "'{ (fr;: rj)g r 5

T
4] " — 41
Yp = a;m é’ -

Ou Pindex (Iy) scgniﬁe que unc valeur quelque se choisit dans les pomts avec les

) a2y
coordonnees(§r e/ )

La matrice X a dimension (N " x N "' Jou N."' nombre aérodynamique des éléments panneaux
B a a

[XiF] &W'h

sur le plan de base k. par conséquent les dimensions des matrices X et ¥, sont égaux
N ;” x N de la valeur de la grandcurQ;:” et q,m formons le valeur colonne.

T
(k1) (k1y ity
Qal = {Qm’ """ Q [£3) }

aX

Aussi I’expression (I1.92) peut étre écrite sous la forme :
d)‘(:l) qul(;k)TS{k)A [ (U(t)_l_V x(l)q(')(l):l

De la méme maniére le travail des forces aérodynamiques apparaissant du l-eme plan de base
confondu (ensemble avec tout 1’appareil volant ) comme une corps solide pour le déplacements
¢élastiques du k-eme plan

1
QU =gu TS0, [Y % Qo)+ % ﬁ::)qu(‘)]

an

a0

g

X8 =i ),z Gy (60 )
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a‘b 13 U) ) ? ”) £ ”)
(x (5, ”" ';,' ”rl )y( ri ”]n ) (".93)
&M

ay _
YrO =

La dimension de la matrice X ¢ est? &7 est égal a (N *5).®: (i =1,..5) forme du décalage de

I’appareil volant comme un corps solide ;qg,(t)z{ql(t) ..... q,(t)}rest le vecteur colonne des

coordonnées généralisées décalage de I’appareil comme un corps solide ; et enfin I’expression pour le
travail des forces aérodynamiques indexées avec I'inclinaison des organes du direction du plan de
base ; par les déplacements élastiques k-eme plan a présente sous Ia forme :

L =gx TSV, [,‘;’q;”(m xi?q;”(r)]

w

On
x@ =B a2}

Y,(s” _{aq)’ (5(1 ’”r,))) }

oz

Les dimensions des matrices X et Y {? sont égaux a (N7 *N g”).‘ﬁé‘i?({“ 7'

La coordonné fonction vecteur correspondant a I’inclinaison i-éme organe de direction I-eme plan
de base voir (IL118) ;9°(')={g5"...4 %, O}
Généralisés ecoirt du tourbillon du I-eme plan de base
Les éléments de la matrice X ) et Y {’ne sont pas égaux a zéro seulement pour les numéro B (1193
correspondent aux point (£, ,77,,) appartenant & I’ensemble occupant i-eme tourbillon

Sommant les influences aérodynamiques avec tous les plans de base ...........et nous obtenons le
vecteur des forces Généralisés qui correspondent aux déplacement élastique du k-eme du plan de base
sous la forme suivante :

[ Y r0d PO+ xﬂ',’qé,”(t)H 5 qo”(my x:;”q‘”(r)}

0, =qx;8" Y4, (1L94)
f=)

Y o n
( rs4q i’(’)"" xl(‘s)‘];)(f)]

ﬁ

Définissant les matrices suivantes :
X = {a:;(x(é"”,rl;j),e(é‘,,ﬂ“) y(ED AN )}

.. 5),

Xy, = {(Df.s ((f:,‘,, JENE )} AN NG

53



Assemblage d'un avion CHAPITRE 2

1l est simple de constatée que le vecteur des forces Généralisés correspondent de apparell volant
comme un corps solide se présente sous la forme :

0. =4 ZX:D)S miAH
k-l i

(]) (i)r k)
Qus’ =X 5;" S ZAH

(
I

§

y

-

[13) 7
ro¥ i’(t)"'

oy ”)(t)-l—

r&s9s

G?

w

o) !
ré4d .{s)(t)“"

dﬁ

Latgato oy,

L 0qiy )J

Et le vecteur des forces Généralisés correspondent au décalage des organes de direction du k-eme du
plan de base peut se présenter sous la forme :

) I
rods )+ —

O o

U)

xlql@ )J

P qa”(t)-‘-V

an

o

i

)
Xpq

Xp qm(f))"’

o)

(1.95)

(IL96)

Tenant compte de ’expression (IL94) et (IL96).
Le vecteur des des forces aérodynamiques généralisés peut se présenter sous la forme d’une aile en
coupole.

0. i)

aa

rq(t)+ViX[q(r)] L7

XUT XU . cocecsmsvarsocsssamnssssnes xXer
XPT 0 e 0
0 X7 e 0
T | s
lo o b el
X0 0
0 o xgr
o Xl 0. 0o X9 o .
¥ = X2 o x%..0 0 X9.
X3 0 0..x"™ o0 0 ]
Les dimensions des matrices X, et X sont égaux
(n.N,) et (N,n)ou Y, :nombre des éléments panneaux acrodynamiques de tout ’appareil

La matrice la structure d’une matrice X, 4 'qui est la matrice des coefficients d’influence
aérodynamique que de I’appareil de dimension (7.¥,)

A, 4, 1
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S matrice diagonale des surfaces des panneaux aérodynamiques de 1’appareil :

Le vecteur colonne des coordonnes généralisées du décollage des points de I’appareil volant

En mettant ’expression de 1’énergie potentielle des liaisons élastique des places de base aussi que les
expression obtenus dans le paragraphe (IL3) expression de I’énergie cinétique et potentielle des
agrégats de I’appareil et colletant les opération différentielle nous obtenant un systcme d’équation
différentielles d’équilibre d’un appareil volant libre dans les perturbations sous forme matnicule

(G +qB)U+(ViD+D'](1+C(J=0 (1L98)
Ou U = g(t) vecteur des coordonne généralises G et C matrice de ngidité et matrice d'inertie B et D
matrice de rigidité aérodynamique et d’amortissement

D matrice d’amortissement constructif

La matrice de rigidité a une structure de type bloc :

0 ) o 0 .| S 0
0 G ... 0 0 .. 0
G=|0 G G 0 ... 0
0 0o ... 0 G....0
K | 0 0...Gs"™ |
Et donc G est symétrique ... ..... est diagonale
La matrice d’inertie se présente sous la forme :
(AT - LI, o= gl . i
C(()I)T C(H ______ 0 C‘(S” L Cé”
C=[Cc™" o ... & 0 csl
c, cwro.. ch o 0
cesro0 aer 2 L— ci?

Les matrices aérodynamiques se définissant par I’égalité (IL97) :
B=-XISAY.;D=-X}SAX,.
La matrice constructive de I’amortissement n’est pas définie sous forme de formule défimées
Ce pendant il est possible de dire que cette matrice & 1a structure de la matiére G.
GU+CU =0 (1IL99)
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Pour la détermination des vecteur et des valeurs propres. Du probléme (IL99) il est souhaitable
d’exclure de I’équation (I1.99) tonalités nulles » coordonnées de décalage comme un corps solide.

Présentons C, G. et le vecteur U sous la forme :

G=0?;C=(:‘° CB;U:U.",
0 G cr C U

Ou U, Vecteur des coordonnées généralisées de décalage de ’appareil comme un corps solide.
U : Vecteur des coordonnées généralisées du décalage (déplacement) élastique
L’équation I1.99 prise sous la forme :

_ i i = 0
0 OfU I 1C Gl g (1L.100)
0 GJ|U] |Ci Cllo
Cherchons 1a solution sous forme :
—Uo '(DOH iQ
o (_[ 0 | o 101
KR aLion
Mettons (I1.128) dans (I1.127) nous obtenons le probléme. Concernant les valeurs propres
7 -
00 P 0
[ -]—,1 E‘; Co | |1 e =[ ]().=Q’) (1.102)
0 G Cc, Ci)o 0

En premier solution nous obtenons :

(@, ] [®, 120
& | |0 #=5

Aussi pour la valeur 4 =0 correspond une matrice nulle de rang Set alors. Il existe 5 vecteurs propres.
q)oi 5
& ] (i=1...5),
Pour la valeur propre 4 =0
(0-2C, )@, =0.
Ces vecteurs peuvent étre orthogonaux avec la matrice poids(,, :
D, C, @y, =8, (i=1,....,5).
Nous obtenons une autre solution en écrivant I’équation (IL102) la forme d’un systéme de 2
équations :
C, 0, +C,d=0,
(G-ACYp-ACI D, =0.
En trouvant®, a partir de la premiére équation (IL103) n la metiant dans la deuxi¢me équation :
[C-uC-EG'C, )]@=0 (IL104)
C’est le probléme correspondant les valeurs propre
Soit®, vecteur propre du probléme (11.104) valeur propre correspondante 2 = 4,.De (IL139) il s’en
vent que :
&, =-C,'C,D.

(IL.193)
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Alors le vecteur -
o, | [-cC. |-
@ =|_"|=| ° |, @(=6,..n 1
o H % o emm w105

Est le vecteur propre du probléme (11.102) valeur propre correspondante 4 = 4,
11 est possible de vérifier immédiatement la mise de (IL105) et (1.162). 1l est simple de vérifier les
conditions d’orthogonalité.

OGO, =15, (A=4);

®CP,=5, (ij=l...,n)
D’aprés les conditions ® Satisfassent les conditions d’orthogonalité du probléme (IE104)

®/Gd, =45, (1=4);

& (C-C7CC )@, =8,  (,j=6,...n)
L’équation (IL125) n’et pas seulement utilisée pour la recherche des phénoménes concernant le
flottement et la divergence. et le mécanisme de chargement de réversibilité.
Un état d’avion peut étre étudie.
L’étendue des problémes basée se resant a Vaide des équation (IL98) statique aérodynamique et
dynamique du vol. 2 ce genre de problémes posés se rapportaient les points suivants.
*étude de la stabilité et la manocuvrabilité
o Etude du phénoméne du mécanisme de chargement et Iefficience des organes de direction.
» Divergence des parties constituant 1’appareil volant.
 Détermination de I’influence de 1"élasticité sur les coefficients aérodynamiques et leurs dérivées.
o Détermination de la forme du baté de 1’appareil volant en correspondance avec la forme donne sur un
régime croisé
« Réaction de I’appareil volant sur les écarts des organes de direction
o Influer d’élasticité sur les charges a¢rodynamiques
o Détermination des états des contraintes .déformation de 1°état de I’appareil volant en manceuvre

Dans la plupart de ces problémes posés il y aura lieu de tenir compte des charges d’inertie et
des forces d’amortissement aérodynamiques .de décalage au déplacement de I’appareil volant comme
corps entier
-la charge aérodynamique sur les plan de base se définis ce forme de vecteur forces concentrces,
applique dans les points milieu reliant les poutres supérieur

P, =qSA[K4(f)+;f-X pf?(')]

Ou ¢(1)=U(t)=U
1l est évident qu’on peut déterminer la charge aérodynamique seulement si le vecteur des coordonnées
généralisées U est déterminé correspondant & 1’état de I"appareil volant considére.
-D’un autre cote si Je vecteur U est connue alors sont consterne les écart élastique des points de chaque
plan de base :

=3, 9% (1)
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Est par conséquence des condition dans les éléments de Ia structure correspondantes au plan de base
concédée, tels que les plaques les poutres et le recoures. Ici il en recoure les remarques suivantes :
Autant les coordonnée des fonctions vecteurs obligatoirement satisfaisant ne reste que les conditions
aux limites géométriques Correspondant a des partic de Pappareil volant présenter sous la forme de
plaques dans le voisinage d’une extrémité libre de la structure au dams le rayon des liaisons des
organes.

Les efforts dans les éléments peuvent &re obtenues soit approximativement si a I'avance il
n’est pas exigé des fonctions coordonnés satisfaction de toutes les condition a part cela pour
I’obtention de domnée réelle de I'état de contrainte de la structure ou sa résistance est souvent
représenté une idéalisation admissible de la structure sous une forme comme des plaques avec quelque
surfaces neutres. D’aprés cela il est demandé de considérer les parties de 1’appareil volant comme une
structure d’éléments finis a trois dunensions.
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59



Résolution numérique des problémes adrodlastiques CHAPITRE 3

II1. Résolution numérique des problémes aéroélastiques :
. 1.Introduction :

Les méthodes aérodynamiques linéaires sont largement utilisées pour la prédiction de la stabilité
aéroélastique de T'avion Lorsque les effets visqueux somt négligeables, les méthodes basées sur la
résolution des équations du potentiel linéarisées [19.20] sont bien adaptées pour la simulation aéroélastique
dans les régimes subsonique et supersonique. Ces méthodes ne nécessitent que la discrétisation
surfacique des formes aérodynamiques et permettent I'évahmtion des forces acrodynamiques
instationnaires.

Toutefois dans le domaine transsonique, la physique de I'écoulement est dominée par les non-hnéariiés et
par les effets dissipatifs. Les non linéarités et les effets dissipatifs induisent une forte interaction entre
I'écoulement moyen et les fluctuations instationnaires. Le découplage temporel de I'aérodynmamique en
une partic stationnaire et instationnaire devient alors impossible. Pour ces raisons, les méthodes
aérodynamiques simplifiées sont peu adaptées a la prédiction du flottement transsonique.

La simulation numérique du systéme aéroélastique peut étre effectuée dans le domaine temporel ou dans
lc domaine fréquenticl. L'approche fréquenticlle est la plus répanduc dans la communauté des
aéroélasticiens. Cette technique consiste & imposer a partir d'une position d'équilibre stationnaire, un
mouvement harmonique de faible amplitude a la structure suivant un de ses modes propres naturels. Une
analyse harmonique des forces aérodynamiques instationnaires permet alors la résolution du systeme
aéroélastique dans le domaine fréquentiel. Cependant cette approche nécessite un grand nombre de
simulations instationnaires afin de déterminer la frontiére de flottement [21.22). La résolution du systéme
couplé dans le domaine fréquentiel ne fait intervenir que les premiers hanmoniques de 'aérodynamique
instationnaire, ce qui est insuffisant si I'aérodynamique a un caractére fortement non-linéaire. Toutefois,

Les méthodes fréquenticlles sont souvent employées afin de déterminer les frontiéres de
flottement en régime transsonique malgré ces limitations théoriques. Pour le régime de vol transsonique,
les prédictions numériques sont éloignées des mesures expérimentales malgré une nette ameélioration des
résultats apportés par la prise en compte de la viscosité du fluide. La qualit¢ de la méthode
fréquentielle sur la prédiction du flottement est en partie attribuable au phénoméne physique du
flottement qui ne fait intervenir que les premiers modes de torsion et de flexdon de l'aile.

Lorsque l'aérodynamique est fortement non linéaire, la résolution du systéme couplé dans le domaine
temporel est nécessaire. Les premiers calculs couplés dans le domaine temporel sont apparus a la fin des
années 70. La plupart des calculs directs présent dans la littérature simulent des systemes
aéroélastiques a trés peu de degrés de liberté. La principale difficulté dans I'approche temporelle est
la simulation instationnaire de l'aérodynamique qui nécessite en général des algorithmes de
déformation de maillage. Toutefois, Iz plupart des calculs directs utilisent des méthodes aérodynamiques
simplifiées qui permettent de s'affranchir des problkémes de déformation du maillage aérodynamique. Peu
de calculs instationnaires sont nécessaires avec I'approche temporelle pour la détermination de la
frontiére de flottement. Cet avantage est important, dés lors que des méthodes aé¢rodynamiques de type
Navier-Stokes 3D doivent étre utilisées.

Les résultats sont trés encourageants malgré une surestimation de la frontiére de flottement par rapport
aux données expérimentales. Le développement de méthodes numériques résolvant le systéme couplé
dans le domaine temporel est nécessaire, q'une part pour 'amélioration de 12 prédiction de la fronticre de
flottement dans le régime transsonique, mais aussi pour la prédiction du phénoméne non linéaire des cycles

Le premier paragraphe décrit la modélisation du systéme aéroélastique. Les techniques numénques
nécessaires afin de simuler le systéme fluide-structure dans le domaine temporel sont exposées dans le
paragraphe suivant. Bien que I'approche modale ne soit pas utilisée dans cetie étude, elle est présentée
et en particulier la méthode V-g puisque quelle est la plus couramment utilisée pour la détermination
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de la frontitre du flottement. Les techniques de calcul pour la simulation directe sont ensuite
présentées comme le couplage temporel, spatial des équations et les méthodes de déformation de
maillage.

II1.1. Le systéme aéroélastique :

On considére une structure dans une confi ion de référence. La structure est un solide
déformable occupant un domaine fi fermé bomé de R’. La frontiére du domaine est soumise a des forces
aérodynamiques. Le couplage entre le fluide et la structure nait de linteraction mutuelle entre les
efforts appliqués par le fluide sur la structure et par la modification des formes aérodynammiques
causée par la déformation de la structure. La vitesse de déplacement de la structure infervient
également dans le couplage au travers une condition limite de vitesse imposée pour le systéme résolvant
les équations de Ia dynamique des fluides.

111.1.1. Equations de Navier-Stokes :

La résolution des équations de Navier-Stokes permet d'obtenir les forces aérodynamiques qui
agissent sur les surfaces aérodynamiques de la structure.
On rappelle briévement les équations de Navier-Stokes tridimensionnelles écrites sous forme
adimensionnée en compressible avec un maillage mobile et déformable :

oUu & 1 1

~ ~. 3, .~ 1 4 a4 A
— A ——F )+ —(GC-—GCG, )+—(H—H,)=S§, 1
~ ag( Re V) a”( Re , ) a‘:( Re )=%a (IiL1)
avec le vecteur d'état U/ donné par :
~ 1 1
U=(7)U=(}—)[p,pu,pv,pw,pff]’ (I.2)

Toutes les variables sont normalisées par une combinaison entre la densité a I'nfini, la vitesse et la
longueur caractéristique. Le terme source SGCL apparait lorsque le maillage est mobile et déformable. Ce
terme source s'exprime sous ia forme :

8] 025 240 ) 5)]) o

=

Le champ de forces aérodynamiques f défini sur les surfaces aérodynamiques a valeurs dans
est donné par la relation :

j=-[5pvicids @mLe)
SA
IIL.1.2. Equation de 1a dynamique des structures :

Si on considére une structure continue décrite dans un espace de dimension infime, elle peut
étre discrétisée en éléments finis ramenant les déplacements (ou degrés de liberié) a un espace de
dimension finie. Le principe de Halmilton exprime que le mouvement de la structure élastique non
conservatif entre deux instants(s, ers,) seffectue de telle sorte que la fonclimxcllef (7 -V Mt soit

5
stationnaire.

5]5(T—V)dt+]'é‘W'dt=0, (EILS)
4L

L
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Avec W* le travail des forces non conservatives, T I'énergie cinétique et ¥ I'énergie potentielle totale qui
s'éenit :
T———ljpdw adv
2 A i~
| 3 ans)
V:U—W:—Iayeydl'/—j‘guidg—jfiuﬂl/

Avec o etej respecuvemcnt le tenseur des contraintes et fe tensewr des déplacements, W le

travail des forces extérieures.

Le probléme continu est discrétisé en un nombre fini de degrés de liberté. Une
approximation des déplacements est réalisée en séparant les variables d'espace et de temps.
Chaque composante du déplacement s'écrit alors sous la forme :

i, =(x.7.2)= Y 4 (x.2.)a,(7) an.y

i=l
Avec g,{r) les coordonnées généralisées fonction du temps 1 et g, (x,5.z) les fonctions bases. De
méme les composantes de la vitesse s'écrivent :

ﬁj =(x,y,z.0)= Zi:ﬁ, (x..2)a.(r) (TIL8)

On peut exprimer le Lagrangien L = T - V a l'aide des coordonnées généralisées et de
leurs dérivées aprés intégration des fonctions connues par rapport aux coordonnées d'espace :

L=r[i |-V [i]=T{4]V [a] (11L9)
Pour les systémes non conservatifs, le principe de Halmilton devient :
ajL[a,,d,.  Jdr + j' oW " dt (11L.10)
-1 -1

II s'agit d'un probléme variationnel classique & n fonctions arguments @, , i=1, ..., nde

la variable temps. Si la linéarisation du travail virtuel des forces non conservatives causée par les
accroissements virtuels des coordonnées généralisées peut s'exprimer comme une combinaison
linéaire des S, soit :

W™= Q,0a, (IL11)
alors les équations de Lagrange s'écrivent :

Jd ol éL " a or aT aU
=0 &
o aa, 6a aa.

¥

Avec , la force généralisée correspondant & la coordonnée a, er () la force généralisée de

dissipation correspondant 4 la coordonnéeq;, .

Les équations de Lagrange permettent d'obtenir les équations du mouvement du
systéme a partir des expressions des énergies cinétique, potentielle et de dissipation. Si la
méthode de discrétisation choisie est une méthode d'éléments finis basée sur le déplacement, les

déplacements aux noeuds g, joue le role de coordonnées généralisées.

Les équations de Lagrange s'écrivent alors :
8or or 6U (IL13)

=F +F’
afaqaqaq.

=0, +0; (ME12)
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Dans le cas des petits mouvements de systémes élastiques, les énergies cinétique et de
déformation s'expriment sous forme quadratique symétrique des vitesses de déplacement aux
noeuds soient :

R P
r=2224dMyd; =54 Md
i=l joi i
1 1 n 1 r 14)
U =Ezzquy‘qj' =5q kq

i=l j=l
Les forces de dissipation visqueuse s'écrivent F, =-Cg les équations de Lagrange s'écrivent
alors :
MG+Cq+Kq =F(t) (I1L15)

Avec K la matrice des raideurs, M la matrice des masses et C la matrice d'amortissement. Dans
le cas de I'aéroélasticité, les forces extérieures F(t) se réduisent aux forces aérodynamiques
projetées dans les équations de la structure.

IN1.2.Méthodes modales :

Les équations du mouvement de la structure a » degrés de liberté s'écrivent :
MG+Cqd+Kq =F(t) (I1L.16)

La solution de ce systéme peut s'obtenir en étudiant les modes de vibrations libres, c'est &
dire la superposition de solution sans second membre, soit :

M§+Cd+Kq =0 (IL17)

Les solutions propres du systéme sans second membre sont les modes de vibrations de la
structure. Dans le cas général, ces modes propres sont complexes et leur interprétation physique
n'est pas évidente. Pour éviter cela, I'amortissement de la structure est supposé nul et les modes
de vibrations libres sont obtenus en cherchant les solutions du systéme :

M§++Kq =0 (1IIL18)
Les solutions harmoniques sont du type g =xe”™ d’ou les équations modales :
Kx =w *Mx (II1.19)

Le systéme homogéne de dimension n ci-dessus a n valeurs propres réelles (carré des pulsa-
tions propres) :

A=wli=wl_. =w] (TIL20)

aux quelles correspondent » solutions propres réelles non triviales qui sont les modes propres de
vibration du systéme sans amortissement, souvent appelés modes réels, soient :

x® @ (1.21)
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On appelle la matrice modale, la matrice (n, n) dont les colonnes sont constituées par les n
vecteurs propres solution de :

Kx =wMx (111.22)

En utilisant une base modale tronquée (m < n), on a 'expression fondamentale suivante :

q =ix("ﬂ,- (t)=¥n (11.23)

i=l

modale tronquée. En outre, le passage a la base modale tronquée diagonalise les matrices de
masse et de rigidité par la propriété d'orthogonalité des modes.

WMY=M
WKWY=K (IIL24)

vCcy=C
Avec M la matrice diagonale (m, m) des masses généralisées et K la matrice diagonale (m,
m) des rigidités généralisées. Le changement de base ne diagonalise pas la matrice
d'amortissement C, ainsi la matrice d'amortissement modal C est pleine. Le systéme des
équations modales du mouvement est obtenu en utilisant la relation (IIL23) :

Mij+Ci+Kn="F(t)=f (t) (T1L.25)

Avec f (1) le vecteur des forces modales.

La méthode de superposition modale est largement utilisée dans les milieux industriels, cepen-
dant cette méthode est basée sur I'utilisation de bases modales tronquées. Cette troncature
modale peut induire des erreurs inacceptables sur les réponses dynamiques.

I11.2.1. La méthode g :

Plusieurs méthodes modales résolvant l'équation du flottement ont ét¢ introdurtes. La
méthode P-K [23] a été développée afin d'analyser la réponse mode par mode de I'équation du
flotternent. Son utilisation est devenue courante dés 1965 dans la communauté des aéroélasticiens.
Chen a {24] introduit dans les équations du flottement un terme d'amortissement afin d'assurer
une meilleure fiabilité des prédictions tout en généralisant les méthodes K et P-K, c'est la
méthode g La méthode g est actucllement 1a plus fiable pour la résolution des équations du
flottement en domaine fréquentiel.

Si on reprend l'équation de la dynamique des structures sans amortissement, et que I'on
effectue une transformée de Laplace, I'équation du flottement devient :

(32+K -q.0 (%—)q}:() (111.26)

M=0'Md

K=0'K® (HL.27)
5L _( 8L

o) (F o

M et K les matrices de masses et de maideurs généralisées et O la matrice des forces
aérodynamiques généralisées.
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H est la transformée de H dans le domaine de Laplace.

H représente la fonction de transfert aérodynamique et est domnée par la force
aérodynamique :

Fo(x ()= ot (f/_L)(: _e)x ()dr an.2s)
()]
Avec x (t }1a déformation de la structure.

En introduisant dans I'équation 7.26 le paramétre de Laplace adimensionné p =%'11 =(g +ik)

ou k est la fréquence réduite & =W7L~ est la fréquence harmonique d'oscillation etg = yk

avec y le taux transitoire de dégénérescence, on obtient alors I'équation de la méthode P-K

2
[‘;—2 Mp*+K ———;—,d/ 0 (ik)]q =0 (111.29)
La matrice complexe Q(ik) peut s'écrire sous la forme Q(ik) = " + iQ’, avec O, O,
respectivement les parties réelles et imaginaires et en substituant le paramétre p par p = g + ik,
on obtient la relation :

v 1 (0 | P
[E 1\/{02+K—5pV [%]g~§pl’ Q(tk)]q=0 (11L.30)
74

Ainsi, par rapport a I'équation (IIL29), le terme additionnel —% pV? [7] g est la matrice

d'amortissement aérodynamique. chen [24] démontre que ce terme d'amortissement
aérodynamique n'est seulement valide que pour des faibles valeurs de k et pour des variations
linéaires. On propose alors la méthode g afin d'assurer un terme d'amortissement additionnel
valide pour toutes les valeurs de k. Le principe de base de la méthode est 'hypothése d'existence
d'une fonction analytiqueQ (p)=0 (g +ik }) dans le domaine. g >0 ef g <0 Cette fonction peut
étre décomposée le long de I'axe imaginaire autour deg =0 pour des g «0
_ 0 (p _ e
Q(p)zQ(:k)+g—a£—l <0(p)=0(ik )+g0 (ik) (IL31)
=0

En remplagantQ (ik) parQ(p) dans I'¢quation de la méthode P-K (IIL29), on obtient
I'équation de la méthode g :

2
[‘;—2MPZ+K—%W’Q'(ik)g—%d/@(ik)]q=0 (IIL32)

Pourg =0, les méthodes g et P — K sont équivalentes et fournissent les méme fronti¢res de

flottement pour un amortissement nul.

Afin de résoudre cette équation de la méthode g, on a introduit un algorithme de résolution. En
substituant, p = g + ik dans I'équation (IIL32) .On obtient un systéme différentiel du second
ordre :

[g2A+gB+C]q=o (T1IL33)
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Avec :
. 2
A=[—i) M
i
VY o1 ., 14
B=2k 7 M—-z—pVQ(rk)+Z = (EL.34)

Y 1 v
C=-k|— | M+K——pV*Q(ik)+ikZ| —
(L) 2V O (L)
La matrice Z a été inclue dans le systéme pour prendre en compte Famortissement modal de Ia structure.
La solution du systéme (TIL33) existe lorsqueim(g)=0 L équation (IIL.34) peut s'écrire sous la
forme :

[D-gllx =0 (LIL35)
Avec:

D= 0 : (1IL36

|-a'c -4'C )

Lorsque la solution im(g)=0 est trouvée pour une valeur de k la fréquence de flottement w et
I'amortissement 2y sont calculés par les relations :

o)

2,,=2[M] (11.37)

k
La méthode g revient tout d'abord & la recherche des valeurs propres du systtme (II1.36).
Cette recherche peut étre effectuée en utilisant un schéma du type prédicteur-comecteur. Les méthodes
d'analyse modale nécessitent au cours de leur résolution une matrice Q(ik) des efforts aérodymamiques

pour chaque fréquence & résolue. Le nombre de donmées aérodynamiques pour la recherche du flottement
peut vite devenir trés important et l'utilisation de méthodes aérodynamiques complexes devient alors trop
coiiteuse numénquement.

Pour éviter cela, la simulation directe est préférable puisquelle ne nécessite que trés peu de calculs
acrodynamiques.

HI.3. La Simulation directe :

La simulation directe consiste 4 coupler numériquement les équations de la dynamique de la
structure avec les équations de la dynamique des fluides. La figure (1IL1) représente le cycle temporel
d'une simulation aéroélastique directe avec les différentes étapes de couplage et de calcul. Le couplage
permet de simuler numériquement dans le domaine temporel l'interaction entre le fluide et la structure. Le
fluide et la structure sont intégrés séparément dans le temps par leurs solveurs individuels, le couplage des
solveurs est alors effectué par un traitement numeérnique spécifique.

Ainsi, I'une des principales difficultés dans I'approche directe est dans le traitement numeérique
du couplage. Les calculs directs ainsi que les techniques de couplage ont ¢t¢ largement étudices.
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Le couplage en temps peut étre effectué en utilisant une approche dite “décalée™ 1"approche
décalée a été introduit par park [25] et est 1a plus couramment utilisée (pranante [26], alonso [27], farhat
{28] piperno [29.30] i étudie les algorithmes de couplage en temps et a mis en évidence les grossiéres
erreurs pouvant intervenir lors de l'utilisation d'un algonthme de faible précision. Ainsi, le bilan
éncrgetique du systemc acroelasthue peut étre faussé par un apport ou par une dissipation d'énergie
d'onigine nmnerlque Il est ainsi possnble d'observer une instabilité ou un amortisscment du systéme
aéroélastique causé par la faible précision du couplage numénque.

L'utilisation de discrétisations spatiales différentes pour le fluide et l2 structure nécessite des

techniques de couplage en espace. En effet, la discrétisation spatiale pour la résolution des équations de
la dynamique de la structure est générée afin de permetire une représentation précise des principaux
modes de structure. La discrétisation spatiale utilisée pour Ia résolution des équations de la dynamique
des fluides est effectuée en considérant les paramétres géométriques des surfaces aérodynamiques afin de
prédire comrectement l'apparition de structures aérodynamiques (choc, couche limite, tourbillon...).
L'incompatibilité entre les deux discrétisations est généralement totale et Je tramsfert des domnées
aérodynamiques vers le solveur structure nécessite une procédure d'interpolation spatiale. Maman et farhat
[28] proposent des algorithmes d'interpolation spatiale afin de résoudre ce probléme, lesquels ont <té
appliqués avec succes sur des configurations complexes.
Parmi les importantes difficultés liées au couplage direct entre un code fluide et un code structure, la
modification du maillage fluide imposée par le mouvement de la structure est techmquement le plus
délicat. Deux méthodes sont en général employées : La méthode des ressorts qui consiste a considérer le
segment des mailles comme un systéme de ressort & raideur constante, (batina [21.31.32], farhate
[33].et la méthode algébrique des interpolations transmis (seulement utilisable pour des maillages
structurés) qui consiste en la reconstruction le maillage d'aprés la modification des frontiéres (wong [34],
thompson [35])-

Nous allons présenter dans cette partie le traitement numérique en temps ct en espace du couplage
des solveurs fluide et structure. Le couplage en temps basé sur I'approche décalée a é¢ utihisé avec succés
pour le calcul du flottement d'un profil 4 peu de degrés de liberté présenté dans unc partie suivante. Les
techniques de couplage en espace ne sont pas nécessaires pour les cas tests que nous avons sélectionnes,
elles ne sont donc pas utilisées dans cette étude.

II1L.3.1. Couplage en temps :

Deux types de couplage existent : La premiére approche dite "décalée”™ consiste en un code
structure et un code fluide séparé, avec un transfert d'information entre les deux codes 4 chaque intervalle
de temps. L'avancée en temps est paralléle pour les deux codes et Fintervalle de temps est déterminé en
fonction du probléme étudié.

Le deuxiéme approche, dite "monolithique” consiste en un unique systéme décrivant le fluide et la
structure. Le couplage en temps est alors implicite 4 chaque pas de temps physique blom [36].
Toutefois, la nature des équations de Ia dynamique des fluides et de la dynamique des structures est
trés différente, ce qui rend Fapproche complexe a mettre en oeuvre. Enfin, si I'approche monolithique
assure qu'd chaque itération le systéme est effectivement convergé pour le fluide et la structure, le gain
en précision est faible compte tenu de la complexité des algoritiimes de couplage. Blom [36}

L'approche décalée est en général la plus wtilisée car elle présente 'avantage d'étre plus facile a
mettre en ocuvre que I'approche monolithique. De plus, elle offre 1a possibilité d'utiliser des codes pour la
structure et pour le fluide de nature trés différente (éléments finis, volumes finis...). Les échelles de temps
de la physique de I'écoulement et de la dynamique de la structure peuvent étre trés différentes.
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Integration des effors

-~

sur e maillage structure
Y,

Efforts nodaux
sur le maillage structure - . Forces aerodynamiques

Calcu! Strucrare Calcu Fhude

Deplacement . ~ Generation du nourveau maillape fhmd

\

Interpolation des deplacements
aux marllages flndes

Figure IIL1. Cycle de simulation aéroélastique directe.
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Temps N STRUCTURE Temps N+l
AN . ///

Figure I11.2. Approche monolithique.
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Figure I11.3. Approche décalée.
IML.3.1.1. Algorithme décalé As,:

L'algorithme de base de I'approche décalée consiste & définir un méme pas de temps dintégration
pour le fluide et pour la structure. La taille du pas de temps est sélectionnée comme étant le
minimum entre le pas de temps de structure Az, et le pas de temps fluide As, :

Ar =min{Ar,, At ) (TIL38)

Durant cette étude, les méthodes d'intégration temporelle sont implicites pour la structure {(schéma
de Newmark) et pour le fluide (méthode du pas de temps dual). Ainsi, le pas de temps n'est sélectionne
que sur des considérations physiques. Les phénoménes physiques de I'écoulement et la structure peuvent
avoir des échelles de temps trés différentes. Généralement, les échelles de temps de I'écoulement sont les
plus petites et sont déterminantes pour l'algorithme. Au pas de temps?”, ke vecteur d'état du fluide et les

déplacements de la structure sont connus. Pour atteindre le pas de tempss*"', la procédure suivante est
utilisée :

1- a partir efforts aérodynamiques, calculer le déplacement de la structure au temps 1**

2- Déterminer le mouvement du maillage induit par le déplacement de la structure.

3- Intégrer les équations de la dynamique des fluides au tempss™'.

4- Mettre a jour les efforts aérodynamiques.

Cet algorithme est précis au premier ordre en temps. Le couplage est schématiquement représenté
sur la figure [IL4. Le décalage en temps implique que les domaines fluide et structure ne sont pas
identiques 4 un instant donné. Toutefois, piperno [29] a montré que l'utilisation dune prédiction de la
vitesse (approche décalée) est plus précise que e calcul utilisant la vitesse exacte.
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FLUIDE

STRUCTCRE

Ou~1

Figure L4 Algorithme décalé

MIL3.1.2. Algorithme décalé sous-itéré :

Les critéres de stabilité et de précision des différentes méthodes numériques (fluide et structure)
entrainent des pas de temps de structure Az, et de fluide Az, différents. Cette différence peut aticindre
plusieurs ordres de grandeur et il étre inutile de résoudre les problémes fluide ou structure a chaque pas
de temps. Dans ce cas, une légére modification de I'algorithme précédent peut étre effectuée. Ainsi, dans
la plupart des cas le systéme fluide nécessite le plus petit pas de temps et on procéde alors a n,
itérations de pas de temps As, . Le systéme structure est alors avancé en temps d'un pas de temps égal
a n Al piperno [29] démontre 'avantage en terme de temps CPU sur l'algorithme précédent. Cet
algorithme est précis au premier ordre. L'algorithme est décrit dans la figure (IILS).

Y - Wl
UIDE

STPUCTURE

O 4 -

Figure HLS. Algorithme décalé sous-itéré.

111.3.1.3._Algorithme paraliéle :

Les algorithmes décalés sont de nature séquentielle. Chaque systéme (structure ou flmde) doit
étre résolu afin de metire a jour les informations nécessaires a I'avancée en temps de T'autre systéme.
Ainsi, l'avancée en temps du systéme fluide néoessite le calcul des déplacements de la structure en
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fonction des efforts aérodynamiques calculés au pas de temps précédent. Dans le cas de structure
contenant un nombre important de degrés de libené, le coiit CPU des déplacements de la structure peut
devenir important. Dans ce cas, l'utilisation d'algorithme parali¢le peut devenir inicressante.
L'algorithme paraliéle est schématiquement décrit dans la figure (I11.6). Le fluide et la strocture sont
résolus parallélement durant l'intervalle [t",t"“] Cet algorithme est précis au premier ordre et son
utilisation sur machine paralléle permet de réduire le temps CPU dans I'avancée en temps du systeme
couplé.

Worl

FLUIDE > ——0—0—0—0rP-—0—0 000

STRUCTURE — —_— ®
Figure IIL&. algorithme décalé sous-itéré

111.3.2. Couplage en espace :

En général le fluide et la structure ont des discrétisations spatiales différentes. En particulier, les
maillages pour la structure ne représentent pas les zones bords d'attaque et bords de fuite qui sont
pourtant primordiaux pour le calcul aérodynamique. Cette différence de discrétisation résulte en une
interface entre le fluide et la structure incompatible voir figure (II1.7). 1l est nécessaire de définir une
procédure d'interpolation pour assurer le transfert des déplacements de la structure anx noeuds du
maillage fluide et afin de définir les pressions sur les noeuds du maillage structure. (Maman |28]) propose
une procédure afin dinterpoler les données d'une discrétisation a Fautre. Chen [24] expose un algorithme
de transfert de données 4 une interface discréte fluide-structure incompatible. La premiére procédure
consiste 4 repérer les cellules fluides et structures en contact ¢t aux calculs des coordonnés locaux des
noeuds de structure dans les cellules fluides et vice et versa. Les forces aérodynamiques s'appliquant sur
la surface mouillée de I'élément de structure peuvent s'écrire sous la forme :

EF = —I N, pndo (I11.39)
Q,

avec ), le support géométrique de la surface mouillée de I'élément de structure ¢, p le champ de pression
défini aux nocuds du maillage fluide,77 le vecteur normal et N, les fonctions de base associces aux
nocuds i. Cette intégrale peut étre évaluée a partir d'une régle de quadrature :

F=-3, wN,(X,)p(X,) o)

Avec w, le poids du point de Gauss X, .
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De la méme maniére, lorsque la structure se déforme, ke déplacement des cellules fluides a
l'interface fluide-structure est donné par une interpolation réguliére de type éiément finis :

k=,
w(vx;)=- >N, (v,)e (TL41)
k=l f 4
Avec vx,,w,,0,.q, respectivement les noeuds du maillage fluide, le nombre de noeuds structures

mouillés et I'élément structure ¢ le plus proche, les coordonnées naturelles de vx, et le déplacement du
k 1éme noeud de 1'élément e.

Figure IIL7. incompatibilité des maillages fluide et structore

111.3.3. Schéma de Newmark :

Lorsque les forces aérodynamiques ont été calculées au temps/“™ a partir de la nouvelle forme
aérodynamique donnée par les déplacements de la structure au tempss”, il est nécessaire d'mtégrer
temporellement I'équation de la structure (Y11.15) afin d'obtenir les déplacements de la structure au
temps (™. Ainsi, les pressions p™' , vitesse et l'accélération de la structure s™,§", ¥ sont connues et
transformées respectivement en force généralisée Q™' et en coordonnées généraliséesg™,4".¢"-. Pour
actualiser au temps/™' les coordonnées généralisées, §™,¢™"'.¢™". le schéma de Newmark est le plus

couramment utilisé. Le schéma de Newmark s'écrit :
q'li-l __:q-,n +[(l-—a)¢_'i"+aif"“]
2N ] == e P
g =q"+AG"+A, [(E-ﬁ)q + pg '] (T1L42)

mrﬁ»l +qun+l + qul = Qnﬂ
Dans le cas oii les constantes sont a — 172 et = 1/4, la méthode d'intégration en temps est
égale 2 la régle du trapéze et a la particularité d'étre inconditionnellement stable. Cette propriété de
stabilité permet de ne pas avoir de limitation sur le pas de temps d'iniégration. Lorsque les valeurs des
constantes somt a = 1/2 et B = 1/6, la méthode de Newmark est équivalente & une méthode

d'accélération linéaire.
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L'algorithme de résolution (bathe [5]) consiste, aprés une procédure dinitialisation afin de fixer les
valeursg°,4°,4°. a sélectionner le pas de temps A,et les paramétres ¢ et Sde la méthode de
Newmark. Les constantes d'intégration sont alors données par les relations suivantes :

a, = ! @ =——
® pAs ;.Y
1 1

a,=——— ay, =-——1

BA 2p (11L43)
o=l i B

Bt 2\p
a; =AM(1-a) a, =aht

Raideur effective est alors donnée par la relation :

K=K+a,M+a,C (11L.44)
Ensuite pour chaque pas de temps ', Ia charge effective 0"/ est calculée par la relation

O™ =™+ M(ayq" +a,4" +a,§" )+ C(@ ¢" + @, §" +a,§") (T1L.45)

Le déplacement, la vitesse et 'accélération au temps:™' sont donnés par

qM] = K'-l QR‘H

i =a (g™ -¢") - 4" -0 7" (1.46)

q-,ﬂl = q'll +a6 q‘n +a1 §n+|

La charge effective est déterminée 4 partir des efforts aérodynamiques a T'instant™', lesquels

sont inconnus. Il est ainsi nécessaire de détemﬁmr@”' pour avancer le systéme. L'approximation a
l'ordre zéro est la plus couramment utilisée Q‘*' = Q‘ (blom [36] [37], willox {38]) Toutefois
l'utilisation de cette approximation zéro impose l'utilisation d'un pas de temps petit afin de sassurer que
le schéma d'intégration temporelle ne perturbe pas le systéme aéroélastique par l'injection ou 1a dissipation
d'énergie. Une approximation du premier ordre (par exemple, 0™ =20~ (0" peut étre utilisée afin
de réduire l'erreur du schéma d’intégration.

111.3.4. Maillage déformable :

La modification des formes aérodynamiques produit par le déplacement de la structure
nécessite une procédure de modification du maillage fluide a chaque pas de temps. Dans le cas de modéle
aérodynamique nécessitant simplement le maillage surfacique des formes aérodynamiques (methodes des
singularités...), la modification du maillage se réduit 4 une interpolation des déplacements de la structure
sur les noeuds du maillage fluide. Toutefois, les méthodes aérodynamiques de type Euler/Navier-Stokes
utilisent une discrétisation du domaine fluide et donc de maillage volumique. La modification des
formes aérodynamiques induit une modification du maillage dans tout le domaine et il est nécessaire
dtiliser des techniques de remaillage & chaque cycle de résolution du systéme aéroélastique voir figure
(IIL1).

Ii existe deux types de techniques de remaillage, la méthode des ressorts introduite par (batina
[21]) est couramment utilisée pour le remaillage des maillages non structurés (farhate [28], biom [36]).
Blom {36] propose une amélioration de la méthode des ressorts par une détermination des raideurs
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effectuée afin d'éviter toute collision entre cellules lors du mouvement elle introduit des amortisseurs
afin d’'améliorer la méthode et afin d'obtenir aprés mouvement des maillages de meilleure qualité. La
deuxiéme technique, les interpolations transfinies sont uniquement dédiées aux maillages structures et 2
ét¢ utilisées avec succes pour des calculs aéroélastiques wrong [39] .Les calculs aérodynamiques de type
Navier-Stokes nécessitent des maillages raffinés prés des parois. La petite taille des premiéres mailles (prés
des parois) est une des principales difficultés dans la modification des maillages Navier-Stokes. La
méthode des ressorts se montre peu efficace pour ce type de maillage alors que

la méthode des interpolations transfinies est par nature mieux adapté. En effet, les mterpolations
transfinies (TFI) est la méthode couramment utilisée par les logiciels commerciaux de génération de
maillage (ICEM Hexa, CFD-Geom ...) et permet de contrdler la répartition des noeuds.

IIL.3.4.1. La méthode des ressorts :

La méthode des ressorts ("segment spring”) a é&¢ introduite par batina {21.31.32] pour la symulation
du mouvement en tangage d'un profil. Le principe de la méthode des ressorts est de considérer chaque
segment constituant une cellule comme un ressort de raideurk, fixé. Lorsque les segments des cellules

sont considérés comme des ressorts a raideur fixée, il posséde une longueur d'équilibre (pour laquelle
les efforts sont nuls). Les ressorts sont supposés linéaires et la force , au noeud i est donnée par la
relation de Hook :

F=3k,(5,-3) @mL47)

avec k, la raideur du segment reliant le noeud / au neeud j,é'; le déplacement du ncend i,m, . est le

nombre de segments reliant le noeud i a ses voisins. La longueur d'équilibre est égale a la longueur
des segments initiaux A I'équilibre statique du systéme de ressorts, les efforts sont nuls. Ceci revient a
résoudre un systéme linéaire du type A.x = b par une méthode itérative de Jacobi. L'équation a résoudre
est:

é-’kﬂ = = (m_“s)

J=1
Les conditions limites de type Dirichlet sont données par la connaissance des déplacements 4 la fronticre.
Les valeurs des raideurs des ressorts sont prises comme étant inversement proportionnelles a la longueur
des segments
2 2 ¥

k, =¢[(xl -x,) +(n-y,) ] (IEL49)
Avec ¢ et ¥ des paramétres permettant de modifier la raideur des ressorts. Batina [40] propose des
valeurs constantes égales a ¢ = 1,'\¥ =% Les noeuds sont alors déplacés en ajoutant le déplacement

obtenu, aprés convergence de la méthode de Jacobi, aux coordonnées des noeuds

111.3.4.2.Les interpolations transfinies:

Ce paragraphe décrit une méthode algébrique de génération de maillage appelée interpolation
transfinie. Cette méthode est la plus couramment utilisée pour la génération de maillages structurés. L'un
des grands avantages de cette méthode est qu'elle permet le contrdle de la répartition des noeuds du
maillage. Cette particularité permet dans le cas de maillage Navier-Stokes de fixer la taille des premicres
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mailles. De plus, les ressources CPU et mémoires nécessaires a cette méthode sont faibles comparés 2 la
méthode des ressorts.

Les TFI utilisées pour la génération de maillage permettent de projeter les nocuds des frontiéres
d'un maillage sur des formes géométriques. Ainsi, la génération de maillage utilisant les TFI consiste a
construire des blocs de maillage structurés géométriquement simples (hexaédre, pyramide ...) et de
projeter les noeuds frontiéres sur les formes géométriques. La projection aux frontiéres est propagée par
les TF! dans tout le maillage.

Les TFI ont &t utilisées dans les années 80 pour la génération de maillage en CFD L'utilisation
des TFI pour la modification des maillages dans un cycle de résolution aéroclastique a &€ vahdée avec
succes par plusieurs auteurs (hardwich {41}, morton [42.43], lui [44]). Hrdwich [45] montre lefficacité de la
méthode pour la simulation aéroélastique d'un avion supersonique. Wrong [34] propose une méthode
hybride utilisant la méthode des ressorts conjointement avec les TFI pour les maillages mult blocs
structurés déformables. En fait, la méthode des ressorts n'est utilisée que pour déterminer le mouvement
des vertex (entité topologique associée aux "edges”) des blocs, les nocuds des blocs de maillages sont
modifiés par une TFL

Les techniques de génération de maillage algébrique sont des transformations de domaine rec-
tangulaire structuré en un domaine physique ayant des fronti¢res arbitraires figure (II1.8). L'équation
générale de ces transformations s'écrit :

X (&.C.m)=[x(£.2.m).9(£.¢.n).2(£.4.7)] (IIL51)

Avec 0<£<1,0<p<1,0<¢ <1 La représentation discréte de la transformation X s'écrit pour une
grille structméeX(g,.,Cj,qt)) avec:

05‘;:_-!:_1_5]
n -1

07, = = (IIL52)
n -1

0<g=-"Lg
n —1

i=12...n,j=L2_..n.k=12_n.
Les TFI sont normalement utilisées pour générer une grille 4 partir de six faces de bloc. Cepen-

dant, il est possible d'utiliser une variante afin d'ajuster une grille existante & de nouvelles faces. Cette
variante peut étre utilisée afin de générer le maillage aprés une modification des formes aéyodynamiques.

nouvelles frontiéres du maillage notées
X (i, k) X (1L j, k) X (n, j, k) X (i,,k) X (i.n,. k) X (i, j,1) X (i, j,n ) Le maillage projeté
X (i, j k) sur les nouvelles frontiéres est obtenu par les relations suivantes :

X,(i. k)= X (i . K) + @ (O X (L7 k)- X (1K) [+ () X (m. 1K) - X (. 1.8) ]
X, (i, j.6)= X, (i, /. E)+ B (m)[ X (LK) - X (5, LEY ]+ B (m)] X (5., K )= X (i, ) | (FIL53)
X (6,7.8)= X, (i, 7, 6)+ 8, (O X (1.7.) - X, (i, i) [+ 8, () X (i fom )~ Xo (i S ) ]
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a,(¢)=1-u,(¢) a,(¢)=v,(¢)
B,(m)=1-9(n) B{n)=5(n)
Jl(g)zl_wl(g) 52(6:):“'2(4)
u(6)=5 ] o (£)= 5
a(n)=5 5,(m-5-
W, (C): i::ll W, (C): Zj -:

CHAPITRE 3

(TIL54)

(HL5S)

Les constantes C,,C,,.....,C, sont fixées et spécifient l'intensiié de la modification de la gnlle

originale par les six nouvelles faces du bloc.
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CHAPITRE 4

Phanomane de flottaman
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IV.1Aérodynamique instationnaire du flottement en
régime transsonigue :

IV.1.1. Aérodynamique instationnaire autour de géométrie mobile :

Ce chapitre présente I'ensemble des phénoménes physiques rencontrés pour an écoulement autour
d'un profil et d'une aile en mouvement. Le sujet étant trés vaste, les phénomeénes physiques de
I'aérodynamique instationnaire des profils et ailes soumis & un moavement forcé en régime transsonique
sera en particulier détaillé.

Ce chapitre va étre décomposé en deux parties, [a premiére exposera les principales caractéristiques
de I'aérodynamique instationnaire en régime transsonique de profils et de voilures fixes. Dans la
deuxiéme partie, la particularité du mouvement de profils et d'ailes en mouvement forcé sera présentée.
Le phénoméne du décrochage dynamique et de battement des ondes de choc seront préseniés.

IV.1.1.1. L'aérodynamique transsonique instationnaire :

L'aérodynamique instationnaire est un des domaines les moins résolu et les moins étudié. Ceci est
particuliérement vrai pour le régime transsonigue ot les nm-li:mﬁiesetlseffetsdimipmi‘fsonttcndance
4 dominer la physique de I'écoulement Heurcusement, les moyens numériques et la puissance des
calculateurs aidant, la simulation numérique d'écoulement tmnssomquc instationnaire  devient
envisageable pour des configurations complexes. Ces simulations ainsi que I'observation des résultats
expérimentaux permettent de faire naitre des scénarios expliquant le mécanisme des instationnantes.

Dans un premier temps, I'effet du nombre de Mach local sur I'écoulement autour d'un profil
sera présenté. Les phénoménes physiques présents en régime transsonique tel que la couche limite
turbulente et l'interaction d'un choc avec une couche limite seront présentés. On exposera bri¢vement le
phénoméne instationnaire de tremblement.

IV.1.1.1.1. Ecoulement transsonique stationnaire autour d'un profil d'aile:

La caractéristique principale de I'aérodynamique instationnaire autour de géométric mobile est la
variation du Mach local i l'extrados et intrados d'une voilure induit par le mouvement. Cette variation
du Mach local provoque en régime transsonique d'importante variation des coefficients aérodynamiques
a travers le phénoméne du déplacement des ondes de choc sur les surfaces portantes.

Dans le cas d'écoulement stationnaire, I'effet de I'augmentation du Mach local (augmentation
de I'angle d'attaque ou du Mach infini) peut étre schématisé par la figure (IV.1) (mabey [46] ) Pour
simplifier la description du phénoméne, le profil est symétrique avec une incidence nulle.
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(3} Inviscid

w/c 18
"Hl“u"

o
M increasing
Figure. IV.1. Ecoulement transsonique autour d'un profil a incidence nulle.

En fluide parfait, le régime transsonique est atieint lorsque le Mach atteint sa valeur
critique M = M __ . Dans ce cas, un point sonique apparait sur la surface portante a I'épaisseur maximum
du profil (stade 1). Lorsque le nombre de Mach local augmente (stade 2-3-4), la poche supersonique
s'étend sur le profil. Les ondes de choc situées a I'extrémité de la poche supersonique se déplacent alors
en direction du bord de fuite. Le nombre de Mach infini est égal a sa valeur supercritique A = A _ .

Lorsque I'onde de choc atteint Ie bord de fuite. Si le nombre de Mach infini dépasse cette valeur
supercritique, un choc détaché se forme devant le bord d'attaque du profil.

Pour des écoulements visqueux, le nombre de Mach critique est atteint prés de I'épaisseur maxi-
mum du profil, comme en non visqueux. Lorsque le nombre de Mach augmente, Fengraissement de la
forme du profil par Ia couche limite ainsi que I'apparition de décollements de la conche limite induit par
l'interaction choc/couche limite tend i s'opposer au déplacement des chocs vers le bord de fuite (stade 3-
4).

Le décollement de la couche limite apparait lorsque l'intensité du choc est suffisante. Le nombre
de Mach nécessaire pour faire décoller la couche limite est fonction de 1a forme du profil, du nombre de
Reynolds de l'écoulement. Les ondes de choc atteignent le bord de fuite pour un Mach infim supérieur a la
valewr supercritique M =M _ d'un écoulement non visqueux.

Le décollement de la couche limite (stade 2-4) introduit des fluctuations locales de pression qui
provoquent une petite oscillation des ondes de choc. Cest ce que Ton appelle le phénomene de
tremblement. L'oscillation du choc modifie I'épaisseur de la couche limite et augmente Famplitude des
fluctuations de pression. La pression au bord de fuite relie I'écoulement a I'extrados et a l'intrados du
profil.

Ainsi, si le choc a I'extrados oscille, I'égalité de la pression au bord de fuite induit que le choc oscillera
en opposition de phase a l'intrados. Lorsque I'écoulement est faiblement détaché (stade 3), les fluctuations
de pression locale sont maximales au pied du choc et au point de réattachement de la couche limite. Si le
décollement est étendu jusqu'au bord de fuite, les maxima de fluctuations de pression sont mesurés au
pied du choc et au bord de fuite. Quand les ondes de choc atteignent le bord de fuite, les fluctuations de
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pression redeviennent de faibles amplitudes (équivalentes aux fluctuations de pression d'une couche
limite attachée) et de hautes fréquences.

Cette description simplificatrice de I'écoulement transsonique visqueux autour d'un profil montre
que le couplage entre les phénoménes stationnaires et instationnaires est important dans l'intervalle de
Mach: M_, <M <M_ et que la pression au bord de fuite joue un dle majeur sur la physique de

I'écoulement.
1V.1.1.1.2. Interaction choc/couche limite turbulente en régime transsonique :

L'interaction entre le choc et fa couche limite a un effet prépondérant sur la position des chocs

et donc sur les efforts aérodynamiques (stade 2-3-4).
Cette interaction a été étudiée soigneusement par Pearcey qui a amnsi pu définir deux modéles
schématisant les mécanismes de développement de la zone de recirculation. La forme cambrée des profils
impose un gradient de pression favorable en amont du choc et un gradient de pression défavorable sur la
partie avale. Ce gradient de pression défavorable provoque I'épaississement de la couche Limite, voir son
décollement. Pearcey considére que les caractéristiques globales de I'écoulement sont plus importantes
que le détail de I'interaction locale entre le choc et la couche limite, c'est-a dire :

e La présence d'un écoulement mixte subsonique / supersonique juste au dessus de la zone de

recirculation (langue supersonique).

e Le gradient de pression adverse en aval du choc s'éendant jusqu'an bord de fuite.

e Les variations de pression au bord de fuite qui déterminent ia distribution de la pression sur le
profil et la position des chocs.

e Pearcey propose deux modéles d'écoulement, not¢ AetB:

-Modéle A :

Lorsque l'intensité du choc augmente, le développement de Ia zone de recirculation est tel que le
pointdeséparationestsituéaupiedduchocetlepointdcréaﬂachementsedéplaccversleborddeﬁlite.
Pour un intervalle de force de choc donné, pour lequel un décollement apparait, la couche limite reste
attachée sur la surface portante de la zone de recirculation jusqu'au bord de fuite. La couche limite
n'estpasdanscecassuﬁisammentpertm‘béeauborddeﬁzitepmtrmodiﬁerlesclmgmaémdylmﬂqws
du profil. Le processus de recollement de Ia couche limite est provoqué par la présence dune langue
supersonique étendue sur les frontiéres de la zone de recirculation et qui a comme effet de comprimer
les lignes de courant. Cette compression provoque Ie ré attachement de la couche limite.

Ce modéle est adapté au profil de type conventionnel NACA0012, NACA64010....

-Modéle B

LaplimipaledifférmceetmecemodéleetlemodélepéoéchMcstlaprésetmd'msecond
décollememsimédanslazonesubsormwpr%dubo:ddcfuite.Cesecmddéoollcmanestun
décollement subsonique classique qui a comme sristique d'étre turbulent et d'étre pénéré par le
gradient de pression adverse prés du bord de fuite. Le développement de ce type décollement
dépent de ’amplitude du gradient de pression, de I'épaisseur de Ia couche fimite ainsi que de I'épaisseur
du profil. Lorsque le Mach amont augmente, plusieurs variantes de ce modele existent Ces vanantes
décrivent la présence ou non du décollement 4 l'arriére du profil lorsque Ja force du choc est suffisante
pour décoller la couche limite au pied de choc. Les trois vanantes sont :

—Le décollement du bord de fuite provoqué par la zone de recirculation de pied de choc (BI).

-Le décollement du bord de fuite provoqué par I'épaississement de la couche limite sous l'effet
du choc (B2).

-Le décollement du bord de fuite déja présent en régime subsonique (B3).
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Lorsque la force du choc augmente, le décollement de ta couche limite se propage du pied du choc jusque
dans le sillage. Ceci est provoqué soit par le développement du décollement de bord de futie en amont, ou
par l'interaction du décollement de pied de choc avec le décollemem du bord de fuite. Lorsque la couche
limite est décollée en aval du choc jusqu'au bord de fuite, 'écoulement devient trés instable et des
phénoménes instationnaires comme le tremblement peuvent apparaiire. Ce type d'écoulement est
caractérisé par une importante variation des efforts aérodynamiques induits par la perturbation de la
couche limite au bord de fuite.

Sur 1a figure (VI.2) I'effet du décollement de bord de fuite sur la répartition de pression sur le profil est
représenté. Ces modéles (Bl, B2, B3) sont adaptés aux profils de type supercritique (NLR7301,
RAE28022) présentant une forte courbure au bord de fuite (NLR7301, RAE28022).

| Sartets presserm bt Mach mambet (s} 1

|

FigurelV.2. Effet du décollement de bord de fuite sur la répartition de pression. (D)’ aprés
persey [48]).

IV.1.1.1.3 Battement naturel du choc (phénoméne de tremblemeni) :

Le tremblement se définit comme étant la réponse d'une structure 4 une excitation aérodynamique
naturelle produite par un décollement. L'interaction choc/couche limite en régime transsonique peut
provoquer le décollement de la couche limite et Iapparition de fortes fluctuations de pression. (Lee
[47]) propose un scénario expliquant le mécanisme d'oscillations auto-entretenues du au systéme
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(b} Model B li)

ia) Modd A
{in

Figure IV.3 Modele A (droite) et modéie B (pauchej. . (D" aprés persey [48])

Choc/couche limite décollée schématisé dans la figure VL4onde de choc oscille autour de sa position
moyennex , et engendre des ondes de pression qui se propagent vers I'aval a travers la zone décollée a
une vitessea, . Ces ondes de pression perturbent I'écoulement au niveau du bord de fuite et du sillage,
ce qui génére des ondes de pression se déplagant dans la direction amont et qui viennent i leur tour
perturber I'onde de choc, lui fournissant ainsi I'énergie nécessaire pour maintenir ses oscillations. La
période théorique doscillation du choc est alors :

T=jidx+jldx @v.1)
Xy ap £ an'

La détermination des vitesses de déplacement des ondes de pression a, et 4, est difficile a
évaluer, mais (lee [47]) a proposé les relations suivantes :

a =(1-MYaM_=r(1-M)+M (Iv.2)

M _est le nombre de Mach local juste derriére le choc déterminé a partir d'un coefficient de
relaxation égal a 0.7 (expérimentalement prouvé pour les écoulements attachés). La vitesse «, est
déterminée a partir du déphasage dans le mouvement de choc. (Tijdeman [49]) avait suggéré une
relation équivalente pour déterminer la vitesse d'une perturbation issue du bord de fuite se déplagant en
direction de londe de choc. La valeur 7 =075 a été retenue a fin de retrouver les résultats
expérimentaux pour une écoulements attaché autour du profil NLR 7301 a trois degrés d’incidence et a

M =070,

Ces écoulements périodiques somt provoqués par le décollement de la couche limites. Ils
peuvent étre amplifiés si leproﬁlestsoumisaunmouvemnoscﬂJaMdelamémeﬁéqmcqmceue
fréquence « aérodynamique naturelle ». Dans le cadre de Taéroélasticité, ces phénomeénes complexes
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mettant en jeu I'instabilité de l'interaction choc/couche limite décollée peuvent provoquer la muse en
résonance de la structure. Cependant, la relation entre le nombre de Mach, lincidence et cette fréquence
aérodynamique naturelle ne sont pas encore bien comprises. La modélisation numérique de ces
phénoménes est nécessaire est trés complexe (carvelle {S0f, robinet [51], furlano [S2]).

Figure.IV.4. Schéma proposé par Robinet [S1] sur le scénario engendrant les oscillations auto-entretenues.

1V.1.1.1.4. Aérodynamique instationnaire autour d'une aile en fléche :

L'étude de I'aérodynamique instationnaire autour de profils d'aile est intésessante en terme de
compréhension des mécanismes fondamentaux. De plus, beaucoup de résultats exp&rimentaux en
aérodynamique instationnaire sont disponibles pour des écoulements autour de profils d'aile. Méme si les
simulations numériques bidimensionnelles de ces profils sont discutables, elles permettent par leurs fables
coilts numériques, le développement de nouvelles méthodes. Toutefois, les cas réels de tremblement et
d'aéroélasticité mettent en jeu des phénoménes tridimensionnels qui modifient considérablement les
résultats.

Contrairement aux profils diaile, il est difficile de déterminer et de classifier les comportements
aérodynamiques instationnaires des ailes en fléche. (Mabey [53]) a montré que de nombreux parameétres
géométriques ont une influence tels que, la position en corde de Fépaisseur géométrique maximale, la
forme des profils constituant l'aile, la cambrure, 1a fléche et le rapport d'aspect de laile.

La figure (VL5) est présente I'écoulement décollé sur une aile en fléche au nombre de Mach égal 2 0.80 et a
faible nombre de Reynolds. (Caruelle [50]) présente le phénomene du tremblement pour woe aile davion
civil (DYVAS). Le décollement observé numériquement et expérimentalement se situe la partie de la
votlure extrados.

Les effets tridimensioanels sont imports et le mouvement du choc  I’extrados est complexe.
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FigurelV.5. écoulement transsonique, M=0.8, incidence 5.9° et incidence 8°. Entrée en tremblement
et tremblement établie (meybey [46]).

Figure.IV.6. A gauche : Systéme d'onde de choc sur une voilure typique d'avion de transport pour une

condition de vol proche de l'entrée en tremblement
A droite : Estimation de la zone décollée moyenne de la voilure DYVAS en tremblement

établi (4.85°) répartition de Cp sur la peau et ligne de frottement. . (Caruelle [SO]).
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IV.1.1.2. mouvement forcé de profil et d’aile :

Cette partie expose les différents phénoménes physiques liés & 'aérodynamique instationmaire en
régime transsonique dans le cas de mouvement forcé en tangage de profils d'ailes. Le mouvement forcé
en tangage d'un profil d'aile ou d'une aile en régime transsonique est caractéris¢ par le phénoméne du
déplacement des chocs. Suivant certaines conditions de vols et types de mouvement, l'interaction entre le
choc et la couche limite peut engendrer le phénoméne du décrochage dynamique de la voilure.

IV.1.1.2.1. Type de mouvement d'oscillation de choc sur un pro

(Tijdeman [49}) a étudié le mouvement des ondes de choc sur un profil 4 T'aide dume expérience
utilisant un profil NACA64A006 2 incidence nulle comportant un volet oscillant au bord de fuite. En régime
transsonique et en couche limite attachée, il a observé trois types distincts de mouvement de choc. (
(Tijdeman [49]) a montré qu'en dérivant l'expression décrivant le mouvement oscillant d'ur choc normal,
il était possible de décrire ces trois types de mouvement de choc illustrés sur la figure (V.1.7).

+ Mouvement sinusoidal des ondes de choc (Type A) :

Le choc se déplace de maniére sinusoidale et reste présent durant tout le cycle doscillation. La force du
choc varie en cours du mouvement et un déphasage entre I'angle d'incidence et 12 position du choc induit
par les effets dynamiques apparait. La force du choc maximum n'est pas atteinte lors de la position
angulaire maximale mais durant la partie croissante du mouvement Pour ce type de mouvement de choc,
les phénoménes non-linéaires sont faibles.

» Mouvement des ondes de choc avec interruption (Type B) :

Pour ce type de mouvement de choc, 'amplitude du mouvement des chocs est imporstante. Comme pour le
type de mouvement précédent, le déplacement des chocs est accompagné par la vanation de la force des
chocs. Cependant, le choc disparait durant le mouvement (entrée en régime subsomique). Pour ce type de
mouvement de choc, les effets non-linéaires sont trés importants.

+ Mouvement des ondes de choc propagées en amont (Type C) :

Ce type particulier de mouvement de choc apparait lorsque Tonde de choc moyenme est localisée dans sa
position amont extréme. Plus précisément, en reprenant la figure VL1 cette position correspond a I'entrée
en régime transsonique par l'apparition du point sonique (stade f).

Pour ce type de mouvement, I'onde de choc disparait durant unc grande pertic du cycle doscillation.
Cependant, alors que le choc a disparu si on considére un mouvement lent (fréquence << 1), dans le cas de
mouvement rapide, le déphasage induit par les effets dynamiques propage 'onde de choc dans la zone
subsonique en direction du bord dattaque. Pour ce type de battement de choc, les phénoménes non-
linéaires sont forts et sources de bruit aérodynamique.

Ces trois types de mouvement de choc sont susceptibles dfintervenir pour un nombre de Mach
domné. Les conditions d'oscillation (fréquence, amplitude) peuvent faire passer un mouvement de
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Figure.1.7. Type A, B, et C de mouvement de choc. (Meybey [46]).

Choc de type C an type A. On peut ainsi obtenir un mouvement de choc de type A en réduisant ia
fréquence ou l'amplitude du mouvement et inversement on peut obtenir un mouvement de choc de type C
en augmentant Famplitude du mouvement ou la fréquence. 1l est donc imporant dans le cadre de
"aéroélasticité de pouvoir simuler numériquement ces 3 types de mouvement de choc.

IV.1.1.2.2. Phénomeéne de décrochage dynamique :

Au dessus d'un angle d'attaque critique, une surface portante peut &re soumis au phénomene de
décrochage. Le décrochage statique est une perte de portance provoquée par un décollement massif de la
couche limite et la création de grosses structures tourbillonnaires. Pour un profil oscillant, le
décrochage peut &tre observé pour des angles trés supérieurs a F'angle critique de décrochage statique.
De plus, le "décrochage dynamique™ est un phénoméne plus violent et persistant que le décrochage
statique, on parle de "décrochage dynamique”. De nombreuses expériences ont moptré que ce
phénomeéne est caractérisé par une perte de portance générée par la création et le passage de tourbillon
sur la surface portante.

Ces perturbations visqueuses de I'écoulement induisent unc fluctuation de pression non-linéaire.
Lorsque la fréquence, I'amplitude et I'incidence maximum sont suffisamment importants, la création
des tourbillons est un phénomeéne organisé et bien expliqué. La figure (VL8) présente les hystérésis du
coefficient de portance et du moment pour un profil en décrochage dynamique et statique. Le décrochage
dynamique est obtenu pour un mouvement d'oscillation défini par & =15 +10"sin{@r) .k =0.1 et un
nombre de Mach infini égal 3 M =0.25.

11 peut étre décomposé en six étapes d’ événement :

e La couche limite est attachée et I'évolution des coefficients aérodynamiques est linéaire.

86



Phénoméne de flottement CHAPITRE 4

e Apparition d'une recirculation dans la couche limite. Les efforts aérodynamiques sont plus mportants
que Teffort maximum statique mais ils gardent un comportement lincaire.

o Le tourbillon se détache et se déplace sur la surface du profil. Le coefficient du moment diverge.

e Le tourbillon se situe au bord de fuite et les coefficients de Ia portance et du moment atteignent leurs
valeurs maximales. Une chute brutale des coefficients aérodynamiques est observée lorsque Fincidence
continue & augmenter.

o Création dun deuxiéme tourbillon et apparition du second pic des coefficients a¢rodynamiques.

eLla couche limite redevient attachée au bord dattaque et les coeflicients acérodynamiques
tendent vers le comportement linéaire.

----- STATX

FigurelV.8. Décrochage dynamique et statique.
a=15 +10"sin(@1),k =0.1et M =0.25.
Hystérie des coefficients aérodynamique. (Daprés [54])

Le décrochage dynamique d'un profil et d'une aile produit des efforts aérodynamiques non-linéaires.
11 introduit un terme d'amortissement aérodynamique supplémentaire qui peut modifier Ia réponse d'un
systéme acroclastique.
Toutefois, 1a relation entre le flottement et le décrochage dynamique n'est pas connue. (Isogai [S5]) a
observé expérimentalement que le phénoméne du flotlement pouvait ére couplé au phénomeéne du
décrochage dynamique. Cette particularité du flottement est dénommée "Shock Stall Flutter”. La mise
en résonance de la structure produit un mouvement d'oscillation des surfaces portantes. L'interaction du
choc et de la couche limite provoque en cours dloscillation le décrochage dynamique du profil. Isogal
observe que le comportement des coefficients aérodynamiques est fortement non linéaire et proche du
comportement observé dans le cas du décrochage dynamique.

IV.1.2. Phénomeénes du flottement d'une aile souple :

Nous allons dans Cette partie présenter comment I'aérodynamique transsonique instationname
peut venir affecter la sécurité des avions civils 2 travers la modification des caracténistiques du phénomene
du flottement et par les pertes de manoeuvrabilité que peuvent engendrer les oscillations de cycles limites.
Le phénoméne du flottement est induit par un transfert d'énergie mécanique du fluide vers la structure de
I'avion engendrant des oscillations d'amplitude exponentielle. En général, ces oscillations sort de nature
destructive et peuvent provoquer la perte de I'avion. La prédiction de la frontiére de flottement (fronti¢re
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de stabilité¢ du systéme aéroelastique) est nécessaire a T'obtention de I'enveloppe de vol sécunsée de
l'avion. La caractérisation du flottement d'un avion est indispensable et doit étre déterminée durant le
processus de conception et de développement Pour les régimes de vol en dehors de I'mtervalle
transsonique du nombre de Mach [0.8, 1.1], la prédiction du phénoméne du flottement peut étre obtenue
en utilisant pour l'aérodynamique instationnaire, des méthodes numériques résolvant les équations
linéarisées de la mécanique des fluides. L'utilisation de ces méthodes permet de simuler des systémes
aéroélastiques complexes pour un coit numérique faible.

En régime transsonique, 12 présence de forte non-linéarité et la forte dépendance entre les forces
aérodynamiques instationnaires ¢t écoulement moyen ne permet pas l'utilisation de ces méthodes.
Comme exposé dans la partie précédente, une des particularités du régime transsonique est I'apparition
de zones de décollement de la couche limite provoquée par les systémes d'onde de choc qui peuvent avoir
une forte influence sur Jes forces aérodynamiques. Ces particularités du régime transsonique rendent la
prédiction de la frontiére de flottement difficile par le manque de précision des prédictions des méthodes
analytiques et des méthodes linéaires. La forte sensibilité des efforts aérodynamiques au nombre de
Reynolds rend les résultats des essais en soufflerie délicats 3 exploiter. Dans certains cas, seuls les essais
en vol permettent d'obtenir la frontiére exacte.

Pour toutes ces raisons, la prédiction du flottement transsonique cst un domaine complexe qui
nécessite pour des raisons de coiit industriel une solution numérique. La prédiction numérique de la
frontiére de flottement en régime transsonique nécessite une simulation de I'aérodynamique instationnaire
présentant des zones de recirculation, des ondes de choc mouvement et des couches hmites
turbulentes. Seuls les codes résolvant les équations de Navier-Stokes tridimensionnelles sont capables de
prédire une grande partie de ces phénoménes aérodynamiques. Caruelle a utilisé le solveur NSMB afin
de prédire le phénoméne de tremblement tridimensionnel autour de la configuration aile/fuselage
DYVAS. Les résultats numériques présentés utilisent I'approche URANS (Unsteady Reynolds Averaged
Navier Stokes) et DES (Detached Eddy Simulation) pour la modélisation de la turbulence instationnaire.
Bien que ces résultats soient encourageants, la complexité de T'écoulement na pu étre représenté
correctement. L'approche numérique ne peut étre contesté, toutefois la discrétisation spatiale de Ia
configuration semble étre en partie responsable du manque de précision dans 1a prédiction des zones de
décollement et du mauvais comportement instationnaire de 'écoulement.

Cependant, plusicurs auteurs ont montré que T'utilisation de code Navier-Stokes tridimensionnel
permettait de simuler avec précision I'aérodynamique instationnaire en mouvement forcé et le phénomene
du flottement. (Liu [44.56], lee_roche [21] gurusmamy [S7]).

1V.1.2.1. Le creux transsonique " Transonic Dip™ :

L'une des particularités du phénoméne de flottement en régime transsomique et qui en fait sa
dangerosité est 'apparition du creux transsonique (transonic dip) sur les frontiéres de flottement. Mise en
évidence par (Jsogai [58.59]), cette caractéristique du flottement en régime transsomque comrespond a une
diminution du domaine de stabilité du systéme aéroclastique. Le creux transsonique de la frontiére de
flottement coincide avec 'augmentation de la pente de la courbe du coefficient de portance CL dans le
plan (CL, Mach). En reprenant I figure (VL, 9) la région du creux transsonique correspond a la zone B2.

(Zwaan [60)) a calculé le flottement d'une plaque plane comportant deux degrés de liberté en
tangage et en déplacement vertical. Ces calculs représentés sur la figure (V1.10) illustrent Iappartion du
creux transsonique prés de Mach = 1. (Zwaan [60]) observe an voisinage du creux transsonique un
changement dans les caractéristiques du mode de flottement Le mode de flottement est purement un
mode de déplacement vertical lorsque le Mach est proche de 1, et lorsque la fréquence est plus élevée un
mouvement de torsion pur. Ces observations sont en parfaite concordance avec de nombreuses
expériences. Toutefois, les mémes caractéristiques du mode de flottement au voisinage du creux
transsonique ont &4¢é observées sur des systémes aéroélastiques équivalents. Les calculs de (Prananta (126)),
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(Alonso et Edwards [27]) présentent le méme comportement du caractére du mode de flotiement au
passage du creux transsonique. Cependant, cette particularité du mode de flottement a deux degrés de
liberté semble apparaitre que pour des calculs non-visqueux {26]f61] . Ainsi les calculs préseniés par
(Prananta (]26]), et dans cette étude ([61], montrent une réduction du creux transsonique mats surtout
une fréquence de flottement qui reste faible pour des nombres de Mach supersonique.

Quoiqu'il en soit, si on suppose que les effets visqueux sont faibles, la nature du creux trans-
sonique pour ces systémes aéroélastiques semble directement liée au déphasage entre les efforts dus au
mouvement vertical et au mouvement en tangage. En effet, les efforts produits par le mouvement vertical
ont un effet d'armortissement sur le systéme aéroelastique alors que les efforts induits par le mouvement
en tangage sont capables d'alimenter en énergie le systéme aéroelastique. Suivant cette explication, le
flottement apparait lorsque les efforts en tangage deviennent plus imporianis que les efforts verticaux de
nature dissipative. D'aprés Zwann, le creux transsonique est ainsi principalement déterminé par la
croissance du déphasage avec le nombre de Mach, plutét que par la croissance du module des efforts en
tangage.

Les expériences effectuées par (Yates [62] sur laile en fléche (445.6) metient en éwvidence
I'apparition du creux transsonique au voisinage du Mach = 096 (figure VLII). La configuration
aéroelastique de l'aile 445.6 a été soufflée au Transonic Dynamic Tunnct (TDT) situé an centre de la
NASA Langley. L'aile a une fléche de 45deg. et est composée de sections NACA65A004. Pour cette
configuration, seuls les quatre premiers modes naturels de l'aile sont excités lors du phénoméne du
flottement. Ces quatres premiers modes sont décrits dans le tablean (IV.1). (Batina et Lee-Raush [21])
ont prédit la frontiére de flottement par l'utilisation du solveur aérodynamique CFL3D.

L'analyse modale de la réponse du flottement montre que la viscosité n'a pas d'effet sur le
creux transsonique. Cependant, pour des nombres de Mach supérieurs, la prise en compte de la viscosité
pour le calcul aérodynamique améliore nettement les résultats [21} .1l est & noter que des calculs plus
récents basés sur une approche temporelle (couplage direct entre code CFD et un code de structure)
n'améliorent pas les résultats sur cette configuration.

Numéro du Mode | Nature | Fréquence
1 flexion 9.6Hz
1 torsion | 38.17Hz
2 flexion | 48.35Hz
2 torsion | 91.54Hz

TABLEAU IV.1. Description des quatre premiers modes de l'aile 4:43-0.

IV.1.2.2. Le phénoméne des cycles limites (LCO) :

Une oscillation de cycle limite (LCO) est une oscillation entretenue ayant une amplitode finte.
Les cycles limites sont une réponse caractéristique des systémes dynamiques non-linfaires et résultent
pour T'aéroélasticité en un couplage non-linéaire entre le fluide et la structure. Ainsi les LCOs rencontrés
en aéroélasticité sont une mise en flottement de la structore ayant des amplitudes fimes. La figure
(VL11). Présente une oscillation de cycle limite dune nacelle de réacteur d'un avion de transport civil
observée en régime transsonique. On observe une amplitude finic des déplacements verticaux et
horizontaux de la nacelie.

It est important de considérer les LCOs comme un phénomeéne de flottement non lincaire. En
effet, les méthodes de prédiction classiques du flottement (linéaire) ne pouvant prévoir Tapparition des
LCOs, et les difficultés rencontrées durant les essais en vol pour faire la distinction emtre des LCOs a forte
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amplitude et le flottement classique (dunn [63]), ont amené une partic des aéroélasticiens a séparer le
phénomene des LCOs du phénoméne du flotiement classique.

Cependant, 1a prédiction des LCOs est possible en utilisant des méthodes de prédiction du
flottement non-linéaire [64] [65]. Les cycles limites doivent étre ainsi considérés comme une particularité
du phénoméne de flottement. Les non-linéarités présentes dans le phénomene du flottement peuvent avoir
deux natures distinctes :

e La non linéarité peut étre induite par la structure a travers une matrice de raideur non linéaire,

* et/ou par le caractére non-linéaire de I'écoulement du fluide (décrochage dynamique, régime

transsonique).

Figure IV.9. Caractéristiques des profils dans le plan Cl-Machd” (aprés alsnére [66])-
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Le phénomeéne des cycles limites est un probiéme persistant sur les avions militaires ¢t civils. Les LCOs ne
sont pas de nature destructive et ne mettent pas 'engin ¢n danger.

Cependant dans le cas des avions militaires, les LCOs affectent en général toutes configurations
externes telles que : les réservoirs extérieurs, les systémes d'armes exténeurs (missiles, radars...). Les
LCOs accroissent la fatigue de la structure et réduisent la précision des systémes d'armes.

La sensibilité de ces systémes extérieurs au flotterent est théoriquement avérée et des essais en
vol permettent de le confirmer. Deplus, selon I'amplitude et la fréquence des LCOs, 'équipage peut éire
soumis a une vibration importante qui peut rendre impossible la lecture des affichages du cockpit, rendre
difficile les tiches courantes dune mission telles que manipuler des commandes. (Denegri [67]) a étudié
expérimentalement les LCOs pour les chasseurs de type F16A et F/A-18 avec différents types d'armes en
régime transsonique. D'aprés ces observations, les LCOs apparaissent pour des régimes transsomques ct le
plus souvent lorsque le chasseur est équipé de missiles situés en bout daile (F-5, F-16 et FA-18). Les
essais en vol montrent que les instabilités aéroélastiques observées sont de trois natures :

e Du flottement classique, des LOOs "typiques™ et "non-typiques™. Les LCOs "typiques™ sont
caractérisées par une amplitude croissante lorsque le nombre de Mach et la pression dynamique croient.

e Les LCOs non-typiques est caractérisées par une amplitude qui ne s'accroit pas progressivement
lorsque le nombre de Mach s'accroit. Les essais en vol ont de plus montré que le phénoméne des LCOs
est principalement antisymétrique (déphasage des ailes droite et gauche sur les modes de torsion et de

flexion égal ﬁf-).LeSLCOS symétriques (déphasage << fi)cmtétv.écnepe:ndamobst’:wéusdmmlt:lttsessais.

Denign unputeceﬁepartncdantc smlamtmed&sLCOsalacapacltcdmmodes souples antisymeétriques
de laile, 2 foumir de I'énergic mécanique a travers le fuselage a Taile opposée, pour entretenir le
mouvement vibratoire.

L'étude et la prédiction des paramétres des LCOs générés par un systéme aéroélastique non-
linéaire est une tiche difficile méme pour des cas simples a peu de degrés de liberté (morton [42]. {68})On
peut cependant distinguer différentes méthodes de prédiction :

oLaplusrepanducestlas:mulanondelareponsedessystanesamoelasuqmsdanslcdmnmne
temporelle. Cette méthode est 1a plus naturelle mais aussi 1a plus codteuse en terme de calcul. De plus,
elle nécessite une modélisation de la structure qui pour des LCOs de grandes amplitudes st
nécessairement non linéaire, ainsi qu'une modélisation aérodynamique complexe (mouvement de choc,
couche limite décollée...).

Cependant, l'utilisation de modélisation simplifiée de Faérodymamique et de la structure permet
d'étudier le phénoméne des LCOs. (Hartwich er al. [45]) Ont simulé le phénoméne des LCOs en
utilisant un solveur aérodynamique turbulent 3D et une représentation modale de la structure. Leurs
simulations donnent un apergu de la complexité de l'aérodynamique et des moyens a metire en ocuvre
afin de simuler les LCOs d'une configuration complexe (chasseur BI).

Toutefois, la simulation du systéme non linéaire dans le domaine temporel est la méthode qui s'avere la
plus adéquate pour les prédictions des LCOs.

e Les LCOs peuvent étre aussi étudiées en utilisant 'analyse harmonique (Denegni [67]).La
solution est écrite comme une combinaison linéaire d'un nombre fini dharmoniques.
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Figure IV.12. p : Oscillation de cycle limite-Oscillation latérale d 'une nacelle avion de transport.
Mach=0.894 et Altitude=67035.

La précision dépend dans ce cas du nombre dharmoniques utilisées. Cependant, la
décomposition des termes non-linéaires demande un nombre important dharmoniques et rend la méthode

trés vite inutilisable.
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Figure IV.13. Type A, B, et C de mouvement de choc.
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IV.2. Calcul de la frontiére de flottement du systéme
aéroélastique bidimensionnels :

IvV.2.1.1.Introduction :

Les problémes d'interactions fluide-structure et en particulier I'aéroélasticité est un domaine ou la
simulation numérique améliore la compréhension et la prédiction des phénoménes physiques. La
stabilité du systéme aéroélastique d'une voilure a plusieurs degrés de liberté peut Etre perturbée pour
certaines conditions de vol et provoquer le phénoméne du flottement. Le flottement est une oscillation
damplitude croissante 4 linfini du systéme aéroélastique induit par lexcitation des charges
aérodynamiques instationnaires. Le flottement peut provoquer la destruction de la structure et 1l est
nécessaire d'établir la frontiere de flottement du systéme aéroélastique pour définir le domaine de vol
sécurisé de I'avion.

Concritement, la frontiére de flottement donne la valeur critique de Mach et d'altitude (Mach,
pression dynamiqgue) pour laquelle le flottement apparait. Cette frontiére divise le plan (Mach, pression
dynamique) en une zone stable et instable. Plusieurs études antérieures sur des systémes acrodlastiques de
profil avec peu de degrés de liberté ont mis en évidence les caracénistiques du flottement dans le régime
transsonique qui sont :

-le creux transsonique (transsonique dip).

-les oscillations de cycle limite (LCO).

-les effets visqueux.

L’existence de ce creux transsonique a &é mis en évidence par isogai [58.59] Ce creux dans la
frontiére de flotiement se manifeste par une diminution du domaine de stabilité lors de l'entrée en
régime transsonique suivie d'une brusque augmentation de la vitesse critique et donc du domaine de
stabilité. Plusieurs simulations directes non visqueuses ont montré que la fronticre de flottement avait
une forme en S pranta [26), bendiksen [64], toumit [69] Cette forme particuliére de la fronticre de
flottement illustre Texistence de plusicurs points de flottement pour un nombre de Mach donne.
Bendiksen [64.70] montre que l'existence du creux transsonique est un phénoméne piloté par les fortes
non-lindarités de I'écoulement transsonique €t ne peut donc &re prédit que par l'utilisation de stmulation
directe qui utilise des méthodes aérodynamiques non-linéaires. Bendiksen [70] met en évidence T'effet de
la forme géométrique des profils (épaisseur, cambrure) sur la forme et la profondeur du creux
transsonique. Ceﬁedépendanceducmuxﬂanssoﬂqmvisévisdmﬁnmcsaﬁodymmiqlmwmméew
la forte dépendance de I'aérodynamique stationnaire et instationnaire aux parameétres géométriques des
ailes et profils maybey §64.53).

De plus, le fort couplage entre I'aérodynamique stationnaire et instationnaire rend mmpossible le
découplage temporel des équations de la dynamique des fluides et nécessite pour la prédiction de
I'aérodynamique instationnaire une résolution temporelie des équations.

Une des particularités de l'aéroélasticité non-linéaire est I'apparition du phénoméne des cycles

limites. Un cycle limite est une instabilité du systéme aéroclastique caractérisée par ume amplitude
croissante jusqu'a une valeur finie. I.'amplitude des oscillations est indépendante des conditions initiales.
Lorsque la structure est linéaire, ce sont les fortes non linéarités de I'écoulement aérodynamique qui sont
a l'origine de ce phénomene.
Les cycles limites peuvent étre observés sur des systémes aéroélastiques en régime transsonique ou
lorsque les effets visqueux introduisent de fortes non-linéarités (décrochage dynamique) Les cycles
limites sont couramment observés sur les avions de combat dumn [63] denigri [71] et ont en général
comme origine les systémes d'arme ou de ravitaillements externes. Méme si la dangerosit€ des LCOs
(Limit Cycle Oscillation) est moindre, la géne occasionnée sur le pilotage ou le vieillissement prémature
des structures nécessite leur prédiction. Seule une simulation directe temporelle peut étre utilisé pour la
prédiction des LCOs.
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De plus, I'aérodynamique transsonique est fortement pilotée par les effets visqueux et il est préférable
d'atiliser des méthodes aérodynamiques résolvant les équations de Navier-Stokes hardwich [45].

Prenta [26] montre que les effets visqueux ont un effet significatif sur la fronticre de flottement en
particulier dans la région du creux transsonique. Les calculs visqueux effectués par prenia [26] montrent
que le creux transsonique est réduit par rapport aux simulations non visqueuses. De plus, dans cefte étude,
on montre que la forme en "S" de la frontiére de flotternent disparait et que la réponse du systéme
aéroélastique est fortement modifiée par la viscosité, Ainsi, la prédiction de la frontiére de flottement
dans la zone proche du creux transsonique nécessite la prise en compie de la viscosité pour une bonne
prédiction de 1'aérodynamique instationnaire.

Toutes ces caractéristiques du flottement transsonique montrent qu'il est nécessaire de se doter
d'un outil de simulation aéroélastique directe utilisant une méthode aérodynamique résolvant les équations
de Navier-Stokes. Les simulations numériques directes des interactions fluide-structure restent
relativement coiiteuses en CPU machine et en mémoire surtout si la méthode aérodynamique utilisée est
complexe. Il est ainsi nécessaire de valider et de qualifier les méthodes sur des systémes aéroélastiques
bidimensionnels a peu de degrés de liberté. Cette partie présente le calcul de la frontiére de flottement du
profil NACA64A010 a deux degrés de libertés.

Dans une premiére partie, la modélisation du systéme aéroélastique est présentée. Ensuite, une
vaste validation de T'outil numérique est présentée. La prédiction de la frontiére de flottement en
Euler et en Navier-Stokes est ensuite présentée. Une comparaison des deux méthodes montre limportance
des effets visqueux sur le phénoméne du flottement transsonique.

IV.2.1.2. Modélisation du systéme aéroélastiques :

IV.2.2.1.1. Préseniation de la configuration :

La configuration étudiée est un profil daile symétrique NACA64A010 représentant une section
daile tridimensionnelle en fléche au voisinage du saumon de la voilure. Le systétme aéroélastique
comporte deux degrés de liberté, le premier en tangage et le deuxiéme modélisant le déplacement vertical
(ou pilonnement). Ce systéme aéroélastique permet de modéliser une voilure poutre tout en conservant
une ligne moyenne perpendiculaire a I'écoulement infini. Pour modéliser I'effet de la fléche de Ia voilure,
l'axe de rotation est placé en avant du bord dattaque du profil Isogai [58.59] a proposé cette
configuration pour I'¢tude du flottement d'une aile en fléche. La figure (IV.14) schématise le syst¢me
aéroélastique. Un ressort en torsion est situé a une demi-corde en amont du bord dattaque. Le
déplacement vertical est contraint par un ressort situé une demi corde devant le bord d'attaque.
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Figure IV.14. Systéme & deux degrés de liberté
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¥V.2.2.1.2. Equations du systéme aéroélastigue :

Les équations du systéme aéroélastique sont obtenues a partir des équations de Lagranpe_ Le
profil est supposé rigide et la structure a deux degrés de liberté : le déplacement vertical ket la
rotation en tangage a. Les équations générales régissant le mouvement s'écrivent :

mh+S,G +ch+kh=—1
Eoy el av3i)
Sh+l g+ca+ka=M
Avec :
m,S,, ], respectivement la masse du profil, le moment statique et le moment d'inertic autowr de 1'axe

élastique, ¢, ,c, sont les coefficients d’amortissement pour le déplacement vertical et la rotation en
tangage k,, k_sont les raideurs des ressorts pour les deux degrés de liberté. An second membre de
I'équation, L et M respectivement la portance et le moment aérodynamique (exercé sur I'axe élastique).
Les coefficients de I'amortissement de la structurec, ,c, sont supposés nuls. Le comportement de la
structure est supposé linéaire et élastique. Les équations du mouvement IV.3 sont adimensionnées par la
demi-corde b pour le déplacement vertical h et par la pulsation propre du ressort@, pour le emps. On
introduit le déplacement vertical adimensionné h = h'b et le temps adimensionnér =/@, dans le
systéme d'équation (IV.3) :

E+xaéi+ k*zfrz— L
ma; mbar aV.4)
X E+r2c'i+ ks M

o=
=T mbel mb’a’

En introduisant dans les équations@; = k—"mﬁ =k I_,rl= #2» et la vitesse réduite
m

v =—Y=_ on obtient :
wb\u
- _ 2
hex g = LUl
me;, 2mba,, av.s)
T, 2= k _ me:qu‘

[+4
xh+ria+ o a= Smba’
o [

Avec C, et C,, respectivement les coefficients aérodynamiques de la portance et du moment. Le systéme
peut alors s'écrire sous une forme matriciel classique :

[MHa}+ K a3 ={F} av.6)
Avec M la matrice des masses, K la matrice des raideurs, g le vecteur des déplacements et au second
membre le vecteur des forces ac¢rodynamiques.

- | 4x1- () . ava)
0
w-Lho- e o
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1V.2.2.1.3. Parameétres du systéme aédroélastique :

Le systéme aéroélastique considéré a été étudié par plusieurs auteurs. Initialement le cas test a &€
défin isogai [58.59] et utilisé par prannanta |26] et willox [38], alonso [27], bendiksen |72} La structure
est constituée dun profil symétrique NACAG64A010. Les paramétres définissant les matrices de raideur et
de masse sont récapitulés dans le tableau (TV.2).

ra=upfw, 118
ra 348
jt ol
b 0.0¢

Tableau IV.2. Parameétres de la structure.

1V.2.2.1.4. Modes de flottement :

Le systéme aéroélastique étant défini, il est possible de calculer les modes naturels (sans force
extérieure) de la structure. Pour cela, en reprenant 1'équation (IV.6) avec F(£)=0, la solution est
recherchée sous la formeg(s) = §¢*™ . Le calcul des modes de flottement et des fréquences propres se
fait en résolvant le probléme aux valeurs propres (IV.9).

0’ MG = K§ av.s)

Pour ce systéme aéroélastique a deux degrés de libertés, deux modes naturels de flottement sont
calculés. Les pulsations associées sonta, et@, Le premier mode correspond & un mouvement en phase
du ressort vertical et du ressort en torsion. Le deuxiéme mode, de plus haute fréquence, correspond &

mlmmvermd&sressonsvenimletdetomiondéphsésdci.lﬁvalemsd&smodesetdes
@,

pulsations propres sont récapitulées dans le tableau (IV.3). La figure (IV.15) illustre le mouvement du
profil suivant les deux modes. Le flottement résulte en une excitation dun de ces deux modes
naturels de la structure. Le flottement le plus couramment observé est une excitation du premier
mode, cependant pour des simulations non visqueuses, une excitation du second mode a é1¢ observé
par Prananta [26}, Alonso [27] et plus précisément par Toumit [69§.

£i (aditensionnée) § 0.1135

A 0.71337

it {0.811.0.472)

fo (adimensionnée) | 0.8494

<2 5.337

9 (0.811. —0.472)"
Tablean.IV.3 Mades propres de la structure.
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Figure IV.1S. Modes propres de la structure.

IV.2.1.3. Validation de |'outil numérigue :

Ce paragraphe présent la validation des méthodes utilisées pour la résolution du systéme
aéroélastique (1V.6) L'intégration temporelle du systéme aéroélastique est effectué a I'aide du schéma de
Newmark. L'algorithme décalé de couplage en temps est utilisé pour le couplage temporel de la
résolution des équations de la dynamique des structures avec la résolution des équations de la
dynamique des fluides. Deux modéles de turbulence ont été tesiés, le premier le modéle de Baldwin-
Lomax s'est montré efficace pour déterminer les fronficres de flottement en régime subsonique et
faiblement transsomque.

L'utilisation de ce modéle a aussi permis de comparer ces résultats avec les résultats obsenus sur
ce méme cas test par Prananta [26]. Le deuxiéme modéle de turbulence utilisé est le modéle a une
équation de transport de Spalart Allmaras. Ce modéle de turbulence a démontré son efficacité pour la
simulation aérodynamique instationnaire des profils soumis 4 un mouvement d'oscillation en tangage.

L'interaction choc/couche limite pilote une grande partie de I'aérodynamique instationnaire en
régime transsonique. L'amélioration de la prédiction de cette interaction par le modele de Spalart-
Allmaras modifie une partic de la frontiére de flottement dans Ja région du creux transsonique.
L'influence du schéma spatial a été aussi analysée. Enfin, plusieurs tests numériques ont permis de
déterminer le pas de temps et des différents paramétres numériques.

IV.2.1.3.1. Validation du schéma de Newmark :

Pour valider le schéma de Newmark développé dans le code NSMB, un calcul sans effort
aérodynamique a é1é réalisé (mouvement libre). La condition initiale imposée a la structure est un angle
de tangagea =1, une vitessed=0, une accélérationd=0, et un déplacement vertical:

h=0,h=0,h=0,

Il permet de déterminer la qualité de la résolution numérique des équations de a structure. La
solution numérique est une combinaison linéaire des deux modes propres. La présence des deux modes
de structure permet d'étudier I'influence du pas de temps sur I'intégration temporelle de la structure. La
figure (IV.15) présentent la réponse de la structure pour un pas de temps A7 =0.05.

La décomposition en séric de Fourier du mouvement instationnaire permet disoler les deux
modes propres du systtme aéroélastique et de comparer leurs caractéristiques avec les valeurs
analytiques. La précision du schéma de Newmark est pilotée par le nombre de pas temps discrétisant le
mode de plus haute fréquence, c'est a dire le deuxiéme mode. Le tableau (IV 4) récapitule les fréquences
associées 4 chaque mode pour toutes les discrétisations temporelles testées.

Ainsi, on voit que malgré une faible discrétisation temporelle, le schéma de Newmark permet de
simuler correctement le mouvement de la structure. Cette qualité de résolution du schéma de Newmark,
nous permet d'étre confiant sur l'intégration temporelle des équations du mouvement de la structure ; en
effet, pour la plupart des calculs, le pas de temps imposé par le solveur aérodynamique est faible et est
suffisamment petit pour le schéma de Newmark.
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Figure. IV.17. réponse de la structure (A, =0,1LA, =0,2,A, =0,4,A, =0,8)

At Ty/At | /At S I2

Valeurs théoriques | - ~ 0.1135 | 0.8494
0.05 176 24 0.1136 | 0.8445
0.1 38 12 0.1136 | 0.8300
0.2 44 6 0.1133 | 0.7803
0.4 22 3 0.1128 | 0.6509
0.8 11 1. 0.1106 } 0.4507

Tableaun IV.4. Effet du pas de temps sur la précision du schéma de Newmark

IV.2.1.3.2. Algorithme de couplage en temps :

Le couplage en temps du solveur aérodynamique et du solveur structure est effectué a
l'aide de l'algorithme décalé. On s'assusre que cet algorithme décalé ne perturbe pas le systeme
aéroélastique de maniére significative en imposant un pas de tempsArs petit, imposé en général
par le solveur aérodynamique. Les efforts aérodynamiques au pas de temps n + 1 sont déterminés
en utilisant une approximation du premier ordre F™! = 2F" — F*,

Cette approximation permet de réduire les perturbations induites par le couplage en temps
sur le systéme aéroélastique. Les équations de la structure sont adimensionnées en temps par la
pulsation propre du ressort de torsion et il est nécessaire de modifier I'dimensionnement du code

NSMB afin de le rendre compatible avec les équations de la structure.
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1V.2.1.3.3. Modeéle de turbulence :

Les modéles de turbulence algébrique de Baldwin-Lomax et le modele de turbulence
a une équation de transport de Spalart Allmaras ont été testés. Conformément aux résultats
numériques présentés sur le mouvement rigide du profil NACA64A010, le modéle de Baldwin-
Lomax se montre insuffisamment précis lorsque l'interaction choc/couche limite provoque le
décoltement de la couche limite. Les constantes des modeéles de turbulence utilisées pour le calcul
du flottement n'ont pas été modifiées.
En effet, F'écoulement est trés différent et il est trés difficile de chercher un jeu de paramétres
dans la plage du nombre de Mach étudiée.

IV.2.1.3.4, Choix du schéma spatial :

Les calculs des frontiéres de flottement ont été réalisés a l'aide du schéma décentré de
ROEMUSCL deuxiéme ordre. Les limiteurs utilisés sont ceux définis par VanLeer. La
correction entropique de Harten a été fixéea & =0.1.

Toutefois, pour la région proche du creux transsonigue, ou on observe un fort décollement de la
couche limite, le schéma de Jameson du deuxiéme ordre a été wtilisé afin de valider ou de préciser la
fronti¢re de flotiement.

IV.2.1.3.5. Maillages aérodynamiques :

La discrétisation spatiale du domaine fluide est prépondérante sur la précision des résultats
aumériques. Le calcul instationnaire doit en général trouver un compromis entre le temps de calcul
nécessaire aux calculs d'un nombre de cycles fini et la finesse du maillage. Le calcul de la frontiére de
flottement en fluide visqueux a été réalisé a l'aide d'un maillage en C de (453 x 113) nocuds. Les figures
et (VL 18) et (IV.19) présentent les différents maillages aérodynamiques utilisés.

Les resserrements des nocuds du maillage a la paroi ont été réalisés afin d'avoir une valeur
y" =1 dans la premiére maille pour une grande partic de la plage de Mach. Un premier maillage non
coincident partiellement a é1é réalisé afin de valider l'utilisation de cette technique pour le calcul
aéroélastique. Un deuxiéme maillage non coincident partiellement a été réalisé pour une meilleure
prédiction de quelques points de la frontiére de flotlement dans la zone du creux transsonique. Le tableau
[V.5récapitule le nombre de nocuds que contient chaque maillage.

Numerodu maillage [| Maillage Nombre de noeuds
a Euler 15533
b NS coincident 51189
C NS non coincident grossier | 35259
d NS non coincident fin 70098

Tableau IV.5. Caractéristique des maillages.
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Figure IV18. Maillages aérodynamique a /Euler, b /Navier Stokes.

IV.2.1.3.6. Solution initiale et perturbation initiale :

11 est nécessaire de disposer pour des raisons de stabilité et d'efficacité du code, d'une solution
stationnaire suffisamment convergée (5 ordres de grandeur) comme condition initiale de chaque
simulation aéroélastique.

Figure IV.19. Maillages aérodynamiques Navier Stokes coincident partiellement. C /grossier d' fin

Cette solution stationnaire permet si nécessaire d'adapter le resserrement du maillage  la paroi
pour assurer un y* = 1 dans la premiére cellule. Les calculs stationnaires sont effectués avec le méme
schéma spatial que celui utilisé pour les calculs instationnaires afin de limiter les instabilités numeriques
pour les premiers cycles d'oscillations. Les solutions stationnaires sont calculées pour un angle d'attaque a
=(°. Tous les calculs utilisent I'implicite matriciel LU-SGS.

Les figures (IV.20) et (IV.21) montrent la solution numérique obtenue pour des nombres de Mach égaux
aM_=08M_=085M_=09eaM, =095
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Figure IV.20. Calcul stationnaire — iso contours du nombre de Mach —Simulation Spalart Allmaras
R =6,610°-M_=0,8-M_=085

Une fois la solution stationnaire obtenue, le systéme aéroélastique est perturbée par rapport a sa
position d'équilibre. Cette perturbation est induite par un mouvement forcé. Nous avons sélectionné
comme perturbation une oscillation en tangage d'amplitude égale a 1 degré et de pulsation égale a la
pulsation propre du ressort de torsion®,. Le systéme aéroélastique est ensuite libre d'évoluer sous
l'influence des forces aérodynamiques. En général, 5 a 6 cycles d'oscillation suffisent a déterminer le
caractére stable ou instable du mouvement. La nature de la perturbation peut varier. On peut par
exemple exciter le systéme suivant le deuxiéme mode propre ou exciter le systéme

Figure IV21. Calcul stationnaire — iso contours du nombre de Mach —Simulation Spalart Allmaras
R =6,610°-M_=0,9-M_ =095
Suivant le déplacement vertical. Les figures (IV.22) montrent la réponse du systéme aéroélastique (calcul
non visqueux) pour différents types d'excitation. On observe que la perturbation initiale n"a aucun effet
sur la réponse du systéme aéroélastique.
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Figure.IV.22. réponse du profil pour différentes perturbations initiales. En trait plein |'angle d'attaque & , un
pointillé le déplacement vertical h! b .cas a/ ascillation en tangage w = w_ b/ oscillation suivant le premier mode
proprew = w, ¢ oscillation suivant le deuxiéme mode proprew = w,

IV.2.1.3.7. Détermination du pas de temps :

Les méthodes d'intégration temporelle pour le fluide (pas de temps dual) et pour la structure
(schéma de Newmark) sont inconditionnellement stables. Le pas de temps peut étre choisi en théorie
essentiellement suivant des contraintes physiques. En pratique, l'utilisation du pas de temps dual
nécessite un équilibre entre le nombre de sous-itérations par pas de temps externe et le nombre de pas
de temps nécessaire pour décrire un cycle d'oscillation. Cet équilibre permet si on se fixe une
convergence a 3 ordres de grandeur pour 50 sous itérations, a2 un nombre de pas de temps physiques
suffisant afin de décrire le mouvement. En général, les cycles d'oscillations décrits avec 80 pas de temps
par cycle permettent de répondre a ces critéres. Les calculs aéroélastiques visqueux ne présentant pas
de réponse de la structure complexe, cette détermination du pas de temps s'est révélée suffisamment
précise.

1V.2.1.3.8. Analyse de la réponse du systéme aéroélastique :

Aprés le mouvement forcé, le systéme aéroélastique est libre d'évoluer sous la contrainte des
charges aérodynamiques. Nous pouvons observer trois types de réponse. Une réponse amortic est
observée pour des index de vitesse réduite}” inférieurs a l'index de vitesse réduite critique¥’; . Dans ce
cas, le systétme aéroélastique dissipe I'énergie cinétique apportée a la structure lors de la phase du
mouvement force.

Pour des index de vitesse réduite)” =V;, la réponse du systtme aéroélastique est neutre. Ce
comportement du systéme aéroélastique correspond & un échange d'énergie entre le fluide et la structure
tel que le bilan d'énergie est nul sur un cycle d'oscillation. Le mouvement doscillation est alors entretenu
sans amplification ou amortissement des amplitudes de mouvement. Enfin, pour des index de vitesse
réduite

V" >V}, la structure recoit de I'énergie du fluide tel que le bilan d'énergie est en faveur du fluide. La
structure recoit plus d'énergie mécanique qu'elle ne peut en transformer en énergie cinétique durant une
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période d'oscillation, 'amplitude des oscillations croit exponentiellement, c'est le phénoméne du
flottement.

En régime transsomique ou subsonique fort, I'étude du phénoméne du flottement permet
d'observer un quatriéme type de réponse appelé "un cycle hmite”.
Pour ce cas, on se situe au dessus de l'index de vitesse réduite¥, le systéme aéroélastique perturbé est

mstable et I'amplitude des oscillations croit de mani¢re exponenticlle.

Toutefois, contrairement au phénoméne du flottement classique subsonique ¢t supersonique, les
amplitudes atteignent une valeur finie indépendante de la nature de la perturbation initiale. Le phénomeéne
des cycles limites est associé aux non-linéarités de I'écoulement Nous avons choisi pour tracer la
frontiére de flottement de considérer toutes les instabilités comme étant du flottement. Ainsi, les LCOs
sont considérées comme étant une réponse caractéristique du flotlement en régime transsonique et la
frontiére de flottement a été caractérisée de cette maniére.

Tl est possible d'analyser la variation de Pénergie mécanique de la structure qui peut s'écrire :

1., .1
5=k, E, =1 [M)i+ 1 a'[Kla av.10

Dans ce cas, l'analyse de la variation de l'énergie mécamique peut s'avérer plus facilement
exploitable que I'analyse des amplitudes des déplacements a, A.

IV.2.1.4. Frontiére de floitement :

La frontiére de flottement permet de séparer dans le plan (Mach,¥ " )1a zone stable et instable
du systéme aéroélastique.

Si on note, V" = F(Mach) la courbe de la frontiére de flottement. La région stable est la région dans le
plan(Mach.V ") définie par ¥, — V" <0, La région instable est définie par V; -V >0.

La détermination de la frontiére de flottement demande un grand nombre de simulations aéroélas-
tiques. Les deux modeles de turbulence (Baldwin Lomax et Spalart-Allmaras) ont été ualisés afin de
déterminer 1a frontiére de flottement. La frontiére calculée avec le modéle de Baldwin Lomax peut €tre
comparée 3 la frontiére calculée par Prananta [26] avec l¢ méme modéle de turbulence. L'effet du
modéle de turbulence peut étre étudié en comparant les frontiéres de flottement évaluées avec le modéle
de Baldwin Lomax et avec le modéle de Spalart Allmaras. La zone du creux transsonique a €t plus
particuliérement étudiée en utilisant des maillages non coincidents.

IV.2.1.4.1. Analyse de la frontiére de flottement :

Les calculs de la frontiére de flottement ont été réalisé sur une plage de Mach variant de
[0.75, 0.95].
La zone du creux transsonique entre M_ = 0.85e1 M_ = 0.9 a été précisément détaillée. Les frontiéres de
flottement obtenues avec le modéle de Baldwin Lomax et le modéle de Spalart Allmaras sont illustrées sur
les figures (IV.32) et(IV.33).
Les résultats obtenus par Prananta sont aussi tracés. On remarque unc bonne concordance des résultats
numériques obtenus avec le modéle de Baldwin-Lomax avec ceux de Pranamta.

11 est possible de diviser le plan(M_,V") des courbes de flotterent en trois zones de Mach distinctes.

IV.2.1.4.1.1 .Zone faiblement transsonique et fortement subsonique, 0.7 < M_ <0.825.

Pour ces conditions de vol, interaction choc/couche limite est suffisamment faible (inexistante en
régime subsonique) pour garder la couche limite attachée. Dans ce cas tous les modéles de turbulence
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prédisent une frontiére de flottement simalaire. Les résultats numétiques obtenus sont proches des
prédictions numériques de Prananta, mais aussi des simulations non visqueuses de Bendiksen, Alonso et
Toumit.

Le calcul stationnaire d'initialisation 2 M_ = 0.8montre le type découlement présent dans cet
intervalle de nombre de Mach La figure IV24 illustre la variation de l'angle d'attaque et du
déplacement vertical dans le cas de la mise en flottement (V" =1.2).

Pour cet intervalle de nombre de Mach, les effets non-linéaires sont faibles. Toutefois les méthodes
linéaires de prédiction du flotiement basées sur les relations de Théodorsen {73.74] commencent & devenir
imprécise. Ainsi, Garrick {75.76.77] a démontré que ces relations sont imprécises a partirde M_ =0.7.
Nous avons tracé sur les fronticres de flottement Ia frontiére de flottement obtenue par la formule semi-
empirique de Théodorsen corrigée. Cette formule est obtenue en introduisant une comection de
compressibilité dans la formule de Théodorsen, basée sur la régle de Glauert-Prandtl définissant la
pente des coefficients aérodynamiques en compressible. Au premier ordre, les forces aérodynamiques

. . : . 1
stationnaires sont proportionnelles a m 5

1

En conséquence, on attend une décroissance en(l- M?)* de la vitesse réduite de flottement. Pour un
systéme aéroclastique a 2 degré de hiberté en (torsion/flexion), la formule empirique est donnée par la
relation :

2

1 17
V;=(-M) jue 2 — (Iv.11)
kD vatx,

Ainsi, on observe une différence notable entre la smulation directe non-linéaire et 1a formulation
empirique basée sur une théorie linéaire du flottement dés la rentrée du profil en régime transsonique.
Pour le régime transsonique faible, la viscosité a un faible effet, toutefois lorsque Voscillation devient
importante, on observe un décollement de la couche limite lors de Foscillation du profil.

La viscosité n'a ainsi pas joué de role prépondérant dans la mise flottement du systéme
aéroélastique mais joue a un effet important si on étudie les oscillations du profil.

Les figures (IV.24) illustrent 'oscillation du profil entre les temps 1 =68 4 et 1 = 744.

Le champ du nombre de Mach est illustre pour un pas de temps égal 3 Ar =0.4 La période est marquée
par une fléche sur Thistorique de I'angle d'attaque et du déplacement vertical voir figure (TV.23).

Les historiques des angles dattaque, du déplacement vertical et des coefficients aérodynamiques sont
représentées sur la figure (IV.23) pour lintervalle de temps [68.4-74.4] L'amplitude de l'angle dattaque est
égale 2 4.0n peut observer lors du mouvement le décollement de 1a couche limite lors des positions
extrémes du profil. On peut noter que le caraciére fortement non-linéaire de I'écoulement.

En effet, au cours de l'oscillation du profil les chocs extrados et intrados disperaissent par
intcrmittence.Lemouvementdechocestdetychdapr&shchssiﬁcaﬁmdeTijdemm,leqmlaun
caractére fortement non-linéaire par les remontées du choc dans les zones subsoniques. Les figures
(TV.24) permetient aussi d'observer une caractéristique intéressanic du flottement qu est ia faible
amplitude de déplacement des chocs.

En effet, la dynamique de la couche limite en cours doscillation soppose au mouvement naturel du choc
vers le bord de fuite lorsque le Mach local augmente (ou T'angle d'attaque).

En conclusion, méme si la prédiction du flottement dans ce régime de Mach ne nécessite pas la
prisc en compte de la viscosité, le caractére fortement non-linéaire de I'écoulement induit en partie par un
décollement de la couche limite et par une onde de choc qui apparait en cours d'oscillation pour
certaines valeurs de I'angle d'attaque, modific la réponse du systeme aéroélastique.
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IV.2.1.4.1.2. Zone fortement transsonique avec fort décollement de la couche limite :
085<M <09

Le creux transsonique est calculé avec la modélisation de la turbulence de Spalast Allmaras
aM_=0.825¢t pour une vitesse réduiteV” =0.8 Une étude plus précise des mécanismes physiques
provoquant I'apparition du creux transsonique est effectuée dans le paragraphe (TV.1.4.2).

A partir deM_ =0.85, l'interaction choc/couche limite provoque le décollement de la couche

limite. Le calcul stationnaire 2 A/ =0.85 illustré sur la figure IV.20 montre que la couche limite est
épaissie par la présence du gradient de pression adverse.

L'augmentation du Mach local provoquée par la variation dc l'angle d'incidence produit alors le
décollement de la couche limite de pied du choc. Pour les profils symétriques comime le NACA 64A010, le
décollement apparait au pied de choc pour s'étendre jusqu'au bord de fuite lorsque le Mach local augmente.
La prédiction de linteraction choc/couche limite est prépondérante pour la simulation de
T'aérodynamique instationnaire.

Les modéles de turbulence donnent dans ce régime de Mach des résultats trés différents. Le modéle de
Spalart Allmaras prédit une zone de recirculation plus développée que celui prédit par ke modeie de
Baldwin Lomax. Le systéme aéroélastique devient alors plus stable. La prédiction du creux transsonique
est fortement influencée par le choix du modéle de turbulence, ce qui modifie une grande partie de la
frontiére de flottement transsonique. 1a différence entre les frontiéres prédites avec le modéle de Spalart
Allmaras et la frontiére prédite avec le modéle de Baldwin Lomax est la plus importante dans le

domaine de la remontée du creux transsonxue.
En général, il a été observé que l'effet du décollement de 12 couche limite est de rendre plus

stable le systéme aéroélastique par un déphasage favorable 4 I'amortissement entre la vanation
temporelle de l'angle d'attaque et le déplacement des chocs a I'extrados et intrados.

Le flottement & trois nombres de Mach différents (M, =0.85,0.875,0.9) est décrit dans la suite. 11
est possible d'observer une caractéristique relativement différente du flottement pour ces différents

nombres de Mach. Ainsi, Textremum de stabilité est observé pour le M_ =0.87 avec ¥, =23¢t une
diminution du domaine de stabilité est observée jusqu'a Mach =09 avec V; =1.85 pour la simulation
visqueuse Spatart Allmaras.

-Mach=0.85 :

Les figures (1V.26) illustrent le flottement du systéme aéroélastique pour un nombre de Mach égal
a Mach =0.85 et une vitesse réduite ¥~ =2.2 (Spalart Allmaras). Pour cette vitesse réduite, le systéme
aéroélastique se trouve dans la zone instable, la frontiére de flottement est située a¥;=205. Les
historiques de I'angle d'attaque et du déplacement vertical tracés sur la figure (IV_25) permettent
d'observer que la réponse du systéme aéroélastique est du type du premier mode de structure. Le
mouvement d'oscillation dans l'intervalle de temps [70.8-74.4] est représenté sur les figures (IV.26)
avec un pas de temps égal a 0.4. 1l est possible d'obscrver que pour ce nombre de Mach, Ia force des
chocs sur l'intrados et extrados épaississent fortement 1a couche limite pour un faible angle dattaque.
Ainsi, la stabilisation 3 A_=085 du systtme aéroélastique semble étre en partie induitc par
Iinteraction choc/couche limite qui modific de maniére importante la répartition instationnaire des
charges sur le profil.

-Mach=0.875 :
Le flottement du systéme aéroélastique pour un nombre de Mach égal a Mach=0.875¢t une

vitesse réduite V" =2.4 est représenté sur les figures 8.15. Pour cette vitesse réduite,
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Figure IV.25. Mise en flottement, Mach = 085 et V™ = 2.2

Figure IV.26. Flottement, - Mach = 0,85 et V® = 2,2- Se lit de gauche a droite puis de haut en bas.

Le systéme aéroélastique se trouve dans la zone instable au dessus de la frontiére de flottement
calculée a ¥; =22 Lhistorique de l'angle d'attaque et du déplacement vertical permetient d'observer
que le flottement est un mouvement couplé du premier et second mode.

Ainsi, I'analyse de Fourier de I'historique permet de distinguer deux fréquences distinctes de
battement. Plusieurs simulations avec des pas de temps plus faibles permettent d'observer le méme
phénoméne. 11 est intéressant de noter que pour les simulations non visqueuses, les battements du second
mode sont observés pour ces nombres de Mach. Ainsi, on peut penser que la forte valeur de la vitesse
réduite pour ce nombre de Mach favorise I ition du second mode.
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Toutefois, le mouvement est principalement gouverné par une oscillation du type du premier mode. On
peut remarquer que pour ce nombre de Mach, la réponse du systéme aéroélastique converge vers un cycle
limite. Ainsi, I'amplitude des oscillations atteint une valeur maximale finie indépendante de la pertur-
bation initiale. Les figures (IV.27) illustrent le mouvement de flottement entre les intervalles de temps
[35.2-38.6] avec un pas de temps €gal 4 0.2.
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Figure IV.28. Flottement, Mach = 0,875 et V:=248Selitde gauche a droite puis de haut en bas Mach=0.9
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M=09:

La fronticre de flotement visqueuse décroit jusqu'an A7 =09. Les chocs extrados et

intrados du calcul stationnaire a incidence nulle sont proches du bord de fuite. Pour ce nombre de
Mach, la proximité des chocs avec le bord de fuite réduit les effets de déphasage favorable induits par le
décollement de la couche limite. Ainsi, le systéme aéroélastique devient moins stable. La frontiére de
flottement est calculée 4V, =1.85.

Les figures (IV.28) illustrent Phistorique de I'angle d'attaque et du déplacement vertical. Encore une fois,
le mouvement est principalement du type du premier mode avec cependant un fort déphasage entre le
déplacement vertical et la variation de I'angle d'attaque. De plus, il est intéressant de noter la différence
importante entre Famplitude des oscillations en amplitude et en déplacement vertical. Ainsi, le flottement
est principalement une oscillation en tangage. Les chocs extrados et intrados s'appuient sur le
décollement de la couche limite situé au bord de fuite. Le flottement du profil entre les instants
[45.2-49.6] est représenté sur la suite de figures (IV.29) ainsi, il est possible d'observer que les chocs se
déplacent preés du bord de fuite.
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Figave. IV.28 Mise en flottement, M_ = 09 et V =
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Figure IV.29. Flottement,- Mach = 0,9 et V" = 2- Se lit de gauche a droite puis de haut en bas.

1V.2.1.4.1.3.Zone fortement transsonique (chocs extrados et intrados proche du bord de
fuite :09<M_<0.95.

Les calculs d'initialisation stationnaires illustrés sur Ia figure (IV.21) montrent que I'éconlement
pour les M_=09er0.95 présente des chocs extrados et intrados trés proche du bord de fuite avec

un trés faible décollement de la couche limite. Dans ce cas, les modéles de turbulence n'ont que trés peu
d'influence sur la frontiére de flottement car la couche limite est attachée sur presque la totalité du profil.

-Mach=0.925 :

Lorsque I'on observe la courbe de la frontiére de flottement (8.21), on note une brusque remontée
du domaine de stabilité du systéme aéroélastique pour ce nombre de Mach. Cette stabilisation du systeme
aéroélastique est classique et observée sur toutes les configurations aéroélastiques d'ailes et de profils.

La remontée de stabilité est induite par une position des chocs extrados et intrados au bord de fuite. La
poche supersonique s'étend sur presque la totalité du profil et 'aérodynamique redevient fortement
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La figure (IV.30) illustre le champ du nombre de Mach pour une incidence nulle et unM_ =0925. La
courbe de distribution du coefficient de pression est illustrée sur la figure (IV.30). Pour ce nombre de
Mach, on observe une bonne concordance entre les résultats visqueux et non visqueux. En fait, la
position des chocs pres des bords de fuite réduite les effets des interactions choc/couche limite sur le
systéme aéroélastique. La fréquence d'oscillation est haute, la figure (8.19) illustre le flottement du
systéme aéroélastique pour M_ =0925. et une vitesse réduite ¥ = 4. L'historique du déplacement
vertical et de l'oscillation en tangage est tracé. Ainsi, le flottement est un mouvement en torsion pure.

Les figures (IV.31) permettent d'observer le flottement du profil dans l'intervalle de temps [46.4-48.4].
On observe ainsi que les chocs sont situés sur le bord de fuite et ne se déplacent plus sur le profil en
fonction de l'oscillation en tangage du profil.
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Figure IV.30. Mise en flottement, M_ = 0,925 et V=4
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FigurelV.31. [llustration du flottement du profil, -M_ = 0,925 et V=4

Se lit de gauche a droite puis de haut en bas.
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FigurelV.32. Frontiéres de flotiement Navier Stokes —plan (M, V" ) —comparaison des courbes
obtenues avec les différents modéles de turbulence et les précédents calcul de Prananta.
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1V.2.1.4.2. Etude du creux transsonique :

Le creux transsonique observé sur les fromtiéres de flottement illustre la perte de stabilit¢ du
systéme aéroélastique. Les études de Bendiksen montre que le caractére non-linéaire de la portance et du
moment est responsable de ce phénoméne puisque les méthodes linéaires ne permetient pas de prédire ce
phénoméne.

Zwaan a montré que les solveur aérodynamiques comramment utilisés pour la détermination de la
frontiére de flottement tels que les codes du type "vortex-lattice” ne permettent pas de prédire I'apparition
du creux transsonique. Les méthodes potenticlles transsoniques permettent de prédire avec une erreur
acceptable le creux transsonique sans toutefois permettre de prédire 1a remontée de stabilité du systéme
aéroélastique pour des nombres de Mach iégérement supérieurs.

En effet, Zwaan a démontré expérimentalement que la remontée de stabilité juste apreés le creux
transsonique fait intervenir des écoulements décollés et il semble que l'interaction choc/ couche limite
joue un rdle prépondérant. Les simulations non visqueuses de ces cas tests expérimentaux prédisent une
remontée de stabilité lorsque le choc atteint Ie bord de fuite, c'est 4 dire pour des nombres de Mach
supérieurs aux valeurs expérimentales. De plus, la remontée de stabilité en non visqueux est associée a
un changement du mode de flottement. Ainsi I'utilisation de simulation visqueuse semble nécessaire a la
bonne prédiction de cette zone de Ia courbe de flottement.

La zone proche du creux transsonique a €t plus soigneusement étudiée afin de comprendre les
mécanismes physiques qui régissent l'apparition du creux transsonigue et de la remontée de stabilit¢
associée pour des nombres de Mach supérieurs.

Deux nombres de Mach proches du creux transsonique vont étre émdiés : A, =0.825

et M_=0.85. Pour ces deux nombres de Mach on observe une frontiére de flottement de valeurs trés
différentes. En effet, Ia frontiére de flottement pour M = 0.825 est calculée a une vitesse réduitel/; = 0.7
(creux transsonique). Pour un nombre de Mach égal a 0.85, la frontiére de flottement est prédite a une
vitesse réduite égale aV; =2.5, soit plus de 100% de différence sur la fronti¢re de flottement pour un

pas de nombre de Mach égal 4 0.025, soit un écart de 3%.
Zwaan a observé expérimentalement des pentes de remontée de stabilité anssi importante. Nous allons a
partir des simulations aéroélastiques 2 M_ =0.825¢et M_ =0.85 proposer une tentative d’explication

sur I'apparition du creux transsonique et sut la brusque remontée de stabilité.
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-Etude des calculs stationnaires :

Les figures (IV.2.1.4.2) illustrent la distribution du coefficient de pression et de frottement
sur le profil pour M_ =0.825 er 0.850 2 incidence nulle. La pression dynamique amont correspond a

une vitesse rédunite ¥~ =1.2. Pour cette vitesse réduite, on observe la mise en flottement du systéme
aéroélastique 2 M_ = 0.825 et on observe Famortissement de la structure pour M_ = 0.850.

Les figures (IV.2.1.4.2) représentent la distribution pariétale du coefficient de pression sur
l'extrados de la voilure et montrent que le choc pour le nombre de M =0.850 est localisé en aval de la
position du choc pour le nombre de M_ =0.825. La couche limite est décollée au pied de choc pour
M_ =0.850 alors que la couche limite reste attachée pour M =0.825.
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Figure IV.34. Distribution C,,C, ,M_=0.825M_=085.

-Etunde des calculs instationnaires :

Un cycle doscillation en tangage d'amplitude un degré et de pulsation égale a la pulsation du
ressort de torsion est analysé pour la pression dynamique correspondant a la vitesse réduite” =1.2. Les
figures (IV.2.1.4.2) illustrent la variation de la distribution du coefTicient de pression durant le cycle
d'oscillation en tangage.
Le mouvement du choc et 'amplitude du mouvement sont trés différents pour les deux nombres de Mach.
Ainsi, I'amplitude du mouvement du choc est importante pour M, = 0.825, de l'ordre de 5.4% de la corde,
alors que pour M_ = 0.85 I'amplitude du mouvement de choc est de T'ordre de 2.8% de la corde.

Les mouvements des chocs sont trés différents pour les deux nombres de Mach, ainsi le déphasage entre
F'angle d'incidence et le mouvement des chocs (directement visible sur les courbes de C,, dans les figures
(1V.2.1.4.2)) est égal 4 +19.8° pour M_ =0.825 et -8.64° pourM_ =0.85.

Cette différence de signe sur le déphasage du C,, par rapport 4 l'incidence explique la mise €n
flottement du systéme pourM,_ =0.825. Le déphasage négatif pourd =0.825 est induit par le
décollement de la couche limite qui modifie le mouvement d'oscillation des chocs. Les figures 1V.2.1 4.2
illustrent la variation de la distribution du coefficient de frottement durant le cycle d'oscillation en
tangage. Pour le nombre de M, =0.85, la couche limite présente un décollement durant tout le cycle
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doscillation. Ce décollement de la couche limite provoque un déphasage favorable et amorti
aérodynamiquement le systéme aéroélastique.

Ainsi, 1a remontée de stabilité aprés le creux transsonique est induite par un effet d'amortissement
aérodynamique induit par le décollement de la couche limite. La remontée de stabilité du systeme
aroélastique n'est ainsi pas induit par un changement de mode de flottement comme il a été observé par
plusieurs auteurs (Alonso , Bendiksen ) pour des simulations non visqueuses.
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Figure IV.3S. Distribution instationnaire —Cp JM_=0825M_=0.85.
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Figure IV.36. Distribution instationnaire—C, M, =0.825M_ = 0.85.

1IV.2.1.4.2. Effets des modéles de turbulence :

Les modéles de turbulence ont un effet important sur Ia forme de la frontiére de flottement plus
particuliérement dans la région du creux transsonique. L'interaction choc/couche limite en régime
transsonique pilote I'aérodynamique instationnaire. Le systéme aéroélastique est directement piloté par
I'évolution des coefficients aérodynamiques de la portance et du moment C, et C,, Or ces coefficients
sont déterminés par la distribution de pression sur le profil qui est considérablement modifiée par la
position des chocs extrados et intrados. La prédiction de I'interaction choc/couche limite et de la
recirculation de pied de choc influe sur la position des chocs.

La capacité des modéles de turbulence a prédire ces zones décollées est inégale. Seuls deux modéles de
turbulence ont été testés ; Le modéle algébrique de Baldwin Lomax et Je¢ modéle 4 une équation de
transport de Spalart Allmaras.

Les courbes des frontieres de flottement exhibent une large différence entre les frontiéres de flottement
prédites avec les différents modéles de turbulence pour les nombres de Mach pour lequel la couche limite
est fortement décollée. Srinivasan a observé les mémes effets des modéles de turbulence lors de la
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simulation du mouvement en tangage d'un profil symétrique NACA0015. Ce profil produit un écoulement
de type A dans la classification de Pearcey équivalent a celui que produit le profil NACA64A010.

Les calculs instationnaires réalisés ici sur le mouvement en tangage du profil NACA64A010 ont
montré que le modéle de Spalart Allmaras donne des résultats plus satisfaisants que le modéle
algébrique de Baldwin Lomax, malgré la tendance de sous-estimation du décollement de la couche
limite et la surestimation du recollement.
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Figure IV.36. Historique des coefficients aérodynamigue M_ =0.825M_ =0.85.

1 est donc intéressant de noter que l'instabilité du systéme aéroélastique est en régime transsonique
fortement influencée par le choix du modéle de turbulence. Nous allons étudier I'influence du modéle de
turbulence pour deux nombres de Mach sur la frontiére de flottement. Le premier nombre de Mach est
égal 4 0.9 et le deuxiéme a 0.85.
-M_=085V =2

L'influence des modéles de turbulence sur la frontiére de flottement est plus visible lors de la
remonter de stabilité aprés le creux transsonique. Ainsi, pour un nombre de Mach égal aM =0.85, la
simulation Baldwin Lomax prédit une frontiére de flottement située flV; =0.9.alors que la simulation

Spalart Allmaras prédit une frontiére de flotiement V; =2.1. Le choc est placé & 64.4% de la corde

pour la simulation BL et 2 65.3% de la corde pour la simulation SA. Pour ce nombre de Mach, la
couche Timite est fortement décollée sous Teffet de l'interaction choc/couche limite. Les figures (IV.37)
représentent les iso-contours des champs du nombre de Mach calculés avec les deux modeles de turbulence.

Les figures (IV.38) illustrent la distribution du coefficient de pression et de frottement sur le profil. Les
positions des chocs sont égales pour les deux modéles de turbulence. Toutefois, on note une difiérence sur
la prédiction du décollement de la couche limite. Ainsi, la couche limite est décollée du pied de choc au
bord de fuite pour la simulation BL. Le modéle de SA prédit le rattachement de la couche limite.

Une simulation aéroélastique est effectuée a l'aide des deux modéles de turbulence pour une vitesse

réduite ™ = 2. La mise en flottement de la structure est calculée par la simulation
BL alors qu'un amortissement du systéme aéroélastique est observé pour la simulation SA. Les historiques
de l'angle d'attaque et du déplacement vertical sont tracés sur les figures (IV.41). Les figures (IV.39)
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représentent la variation du coefficient de pression sur le profil durant le cycle forcé d'initialisation du calcul
aéroélastique. Encore une fois, on note une large différence sur les amplitudes du déplacement des chocs
entre les simulations BL (= 1.3%)et SA(=3.5%).

L'observation de la variation de la distribution du coefficient de frottement sur les profils durant
le premier cycle forcé permet de remarquer que le modéle de Baldwin Lomax prédit un décollement de la
couche limite plus étendu que celui prédit par le modéle de Spalart Allmaras. La différence d'amplitude
du mouvement des chocs est directement visible sur ces figures. Le modele de SA prédit le rattachement
de la couche limite durant le cycle d'oscillation forcé alors que le modele de BL prédit une couche limite
décollée jusquau bord de fuite durant tout le cycle d'oscillation forcé. La mesure pour plusieurs cycles
doscillations forcées du déphasage du coefficient aérodynamique du moment et de l'angle d'incidence
permet de prévoir ces différents comportements des modéles de turbulence sur la réponse du systeme
aéroélastique (~ —4.67"(S4),~ ~6.78'(BL))

Figure IV.37. Effet du modéle de turbulence-calcul stationnaire Balduin Lomax-Spalart

a=0",M_=085V" =2.champs du nombre de mach.
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Figure IV.38. Effer du modéle de turbulence-calcul stationnaire Balduwin Lomax-
Spalarta =0° ,M_ =0.85,V" =2.Distribution-—C et de—C,.
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-M_=09.V" =2

La figure (IV.46) illustre pour un nombre de Mach et un index de vitesse réduite donnés
I'influence du modéle de turbulence sur la réponse aéroélastique. Ainsi, on observe pour la simulation
aéroélastique BL un amortissement de la structure alors que l'utilisation du modele de SA provoque le
flottement de la structure. En observant le calcul stationnaire, on remarque la forte disparité dans la
position du choc entre la simulation SA et BL. La couche limite est plus épaisse pour le calcul SA que
pour le calcul BL et repousse le choc vers le bord d’attaque.

)

Figure IV.42. Effet du modéle de turbulence-calcul stationnaire Baldwin Lomax-
SPALART ALL6-marasct =0° ,M_ =0.9,V" =2.lignes iso-contours du nombre de Mach.
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Figure IV.43. Calcul stationnaire & =0° ,M_ =0.9,V" = 2.Distribution de —C,,

L'observation du calcul instationnaire permet de comprendre et de visualiser I'effet du modele de
turbulence sur le comportement de la structure. La figure (IV.44) illustre la fréquence d'oscillation du
systéme aéroélastique pourM_ =09,V =2 pour quelques cycles dloscillation. La fréquence
d'oscillation du systéme aéroélastique obtenue a I'aide du modéle SA est plus faible que celle obtenue
par le modéle de BL. Si on analyse la variation de la distribution de pression et de frottement sur le
premier cycle forcé, on remarque que I'amplitude du mouvement des chocs est plus importante dans le
cas des calculs SA(= 8.3%).

Pour les calculs BL, le choc reste localisé prés du bord de fuite avec une trés faible amplitude de
déplacement sur la voilure extrados et intrados (= 2.3%).Les figures (IV.45) illustrent les vanations des
coefficients aérodynamiques pour les deux modéles de turbulence. Ainsi, il semble que les modéles de
turbulence modifient la prédiction de la localisation des chocs extrados et intrados et I'amplitude de
déplacement des chocs. Cette modification de I'amplitude et de la phase du mouvement des chocs induit
un déphasage des coefficients aérodynamiques par rapport a 'angle d'incidence qui est favorable a I'amor-
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Figure IV.40. Distribution de Cf instationnaire BL/SA durant le premier cycle

forcé M_=085V" =2.
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tissement pour le modéle de BL(x—4.67") et favorable a la divergence du systetme pour le modéle
de SA(=+1.45").
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Figure: IV.44. Calcule instationnaire M _ = 0.9.V" =2. Fréquence d’oscilation.Distribution de —C,
Instationnaire BL/SL durant le premier cycle forcé.
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Figure IV.46. Effet du modéle de turbulence M_ = 09,V =2.
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1V.2.1.4.3. Effets de la viscosité sur la frontiére de flottement :

Nous allons comparer dans cette partie, l'influence et l'effet de la viscosité sur la frontiére de
flottement. L'influence de la viscosité sur le modele a deux degrés de liberté a été mis en €vidence par
Prananta .Ces simulations montrent que la viscosité a pour effet de réduire le creux transsonique et
d'accentuer la remontée de stabilité du systéme aéroélastique. Les figures (IV.47) représentent les
frontiéres des courbes de flottement visqueux et non visqueux.

Le S caractéristique de la courbe de fronti¢re de flottement non visqueuse illustre que pour
un nombre de Mach donné, plusieurs points de flottement peuvent étre observés. Cette caractéristique de
la frontiere de flottement a été observée par d'autres auteurs avec des simulations non visqueuses
_Toutefois, les simulations visqueuses ne permettent pas d'observer la méme caractéristique de la frontiere
de flottement. De plus, pour toutes les simulations visqueuses, seules des instabilités de la structure
proche du premier mode libre ont été observées. Une oscillation du sysiéme aéroélastique proche du
second mode n'a pas été observée pour les deux modeéles de turbulence utilisés. Ces résultats confirment
les observations de Prananta sur ce méme cas test. Ainsi, l'effet de la viscosité ne semble pas avoir
comme seul effet d'ajouter de la dissipation au systéme aéroélastique, mais modifie aussi le mécanisme du
flottement et le type de réponse observée.

Nous allons, dans la suite de ce paragraphe, détailler I'effet de la viscosité sur le creux trans-
sonique ainsi que le changement de la réponse du systéme aéroélastique induit par la viscosité.
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Figure IV.47. Comparaison des frontiéres de flottement Euler’'NS Spalart

-Modification du creux transsonique :

La réduction du creux transsonique par la viscosité est I'effet le plus remarquable par rapport
aux simulations non visqueuses. La divergence entre les courbes de la frontiére de flottement non

visqueuse et visqueuse est visible dés A/ = 0.825.

Cette remontée de stabilité de la frontiére visqueuse est induite par le décollement de la couche limite qui
induit un déphasage favorable 4 l'amortissement du systéme aéroélastique. Pour le voir, nous allons
comparer les calculs instationnaires en cycle forcé pour une vitesse réduite égal a

122



Phénomeéne de flottement CHAPITRE 4

V™ =0.7et M_ =0.835. Pour ce nombre de Mach, la frontiére de flottement visqueuse (SA) est prédite
pour une vitesse réduite Vf' =0.85. Le flottement non visqueux est prédit pour une viiesse

réduiter' =0.6.
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FigurelV.48 M_=0.825,1" =0.7.

-Modification de la réponse du flottement :

La figure (TV 49) présente les historiques de F'angle dattaque et du déplacement vertical pour une
simulation aéroélastique M =0.86 et V™ =2.5 Pour les simulations visqueuses et non Visqueuses,
l'instabilité du systéme aéroélastique est observee.

Toutefois, le type de réponse et la fréquence de battement du profil sont irés différents .Ainsi, la
simulation non visqueuse présente un battement du profil du second mode, tandis que la simulation
visqueuse donne un flottement du profil du premier mode. Toutefois, I'analyse de Fourier de la réponse
aéroélastique montre que pour la simulation visqueuse, on détecte une réponse complexe composée du
premier et deuxiéme mode .Cette réponse complexe est induite par une forte perte de charge en aval du
choc provoquée par le décollement de la couche limite et est appelle "shock stall flutter”. Ce phénomene
du flottement proche du décrochage dynamique a ét¢ mis en évidence par Isogai.

Donc on conclure de ce chapitre que L'outil numérique développé et utilisé dans cette étude a
démontré sa capacité a calculer la frontiére de flottement en fluide parfait ou visqueux pour le régime
transsonique. Malgré une aérodynamique instationnaire trés différente suivant le nombre de Mach
considéré (mouvement de choc type A, B, C) et suivant la prise en compte de la viscosité (interaction
choc/couche limite, décollement de la couche limite..), la frontiére de flottement du systeme
aéroélastique été estimée et validée par des comparaisons avec des résultats numériques d'autres
auteurs.

Il a été observé que la viscosité a un effet prépondérant sur la frontiére de flottement dans le
régime transsonique et en particulier dans la zone du creux transsonique.

La forme en S caractéristique de la courbe de flottement exhibée en fluide parfait n'a pas été observée
avec les simulations Navier-Stokes. Deux types de modéles de turbulence ont été utilisés et leur
influence respective sur la frontiére a été analysée.

Le modéle 4 une équation de Spalart All-maras s'est encore une fois montré étre un bon compromis
entre précision et coit numérique.

Le modéle algébrique de Baldwin Lomax a montré ces limites lorsque I'écoulement présente de forts
décollements de la couche limite mais demeure suffisant pour le régime transsonique faible lorsque la
couche limite reste attachée.
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11 a été démontré que I'un des principaux effets de la viscosité sur le systéme aéroélastique est un
déphasage des coefficients aérodynamiques par rapport 4 l'angle d'attaque induit par un déplacement
des chocs i I'extrados et intrados du profil fortement piloté par I'interaction choc/couche limite. Pour un
grand nombre de valeur du Mach amont, ce déphasage est favorable a l'amortissement de la structure.
Toutefois, il faut noter que ce déphasage favorable induit par le décollement de la viscosité ne peut étre
généralisé A tous les profils et a fortiori a tous les systémes aéroélastiques.

L'utilisation de maillages non-coincidents a permis de réduire le temps de calcul par une di-
minution du nombre de points du maillage. Toutefois, pour ces calculs bidimensionnels, le gain reste
relativement faible.

Il sera intéressant dans le futur, d'effectuer le méme type d'amalyse pour la prédiction du
flottement d'une voilure tridimensionnelle afin de confirmer une partie des résultats obtenus sur ce cas
test bidimensionnel. Le temps de calcul pourra se montrer rédhibitoire et I'utilisation de maillage non-
coincident ou d'autres techniques de maillage sera indispensable pour réduire le temps de restitution des
calculs.
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V.1. Introduction :

La science de l'aéroélasticité est concernée par des interactions entre les déformations des
structures élastiques dans un courant d'air et les réactions aérodynamiques donnantes droit. Les
phénoménes aéroélastiques se produisent quotidiennement dans la nature, par exemple le balancement des
arbres, de I'herbe, etc. dans le vent.

[Is peuvent avoir comme conséquence des déformations dangereuses et des instabilités statiques et
dynamiques et, ainsi, avoir des conséquences pratiques trés importantes dans beaucoup de secteurs
technologiques.

Particuliérement dans la conception de I'avion moderne caractérisés par la demande des structures
extrémement légéres. La solution de beaucoup de problémes aéroélastiques surgissant est une condition de
base, pour le point de vue fonctionnement les constructions fiables et structurellement optimales.

D'autre part, les phénoménes aéroélastiques jouent également un role important dans les
turbomachines et les moteurs aéronautiques, dans le génie civil, dans les convertisseurs d'énergie éolienne,
et méme dans la génération saine des instruments musicaux.

Dans ce chapitre on étudie I'élaboration des méthodes et des procédures pour la détermination du comp-
ortement aéroélastique des systémes élasto -mécanique, particuliérement dans la zone de la technologie
aéronautique.

V.2. Calcul de I'équilibre aéroélastique statique des structures élastiques :

Les déformations aéroélastiques peuvent avoir des conséquences graves sur la stabilité, la
performance, la manoeuvrabilité,. Pour cette raison, des questions concemant le comportement
aéroélastique doivent étre répondues, du début tdt du processus de conception d'un avion. Dans le
domaine de l'aéroélasticité, des interactions entre les structures élastiques et le jet environnant d'air sont
étudiées. Ainsi, le but principal dans I'aéroélasticité de calcul est de décrire l'influence des déformations
structurales sur la répartition des charges aérodynamique et vice versa.

Figure V.1 : Le modéle d'avion de transport et le CFD civils élastiques maillent.

Récemment, des modéles aéroélastiques numériques sont établis composant ceux de la dynamique
liquide de calcul (CFD) et les domaines structuraux de calcul de la dynamique (CSD).Depuis les modéles
liquides et structuraux différent dans leurs formulations et on doit introduire la discrétisation d’un modéle
d'interface qui représente la connectivité et l'interaction physique entre les deux modéles simples de
domaine.
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Une tiche principale au sujet du traitement des systémes aéroélastiques couplés est la simulation
de l'interaction du Fluide -structure (FSI).La recherche sur FSI dans le domaine de I'aéroélasticité de
calcul a fortement augmenté.

Une méthode de FSI obtient une répartition numérique adéquate des chargements aérodynamiques
aux noeuds structuraux du modéle de I'élément fini .en utilisant les pressions aérodynamiques données
dans les volumes, les éléments de volume, ou les panneaux finis du champ d'écoulement ou de la surface
aussi bien quune déformation adéquate de la forme aérodynamique en utilisant les déplacements et les
rotations donnés aux nceuds.

Figure V.2 : Modéle structural dans le flux de fluide transsonique.

Pour la solution du probléme couplé, des solutionneurs numériques bien établis existants peuvent
étre utilisés dans chaque domaine. L'interaction entre le fluide et les modéles structuraux est limitée a
I'échange des chargements extérieurs et de l'information extérieure de déformation, en utilisant des
procédures divisées ou décalées et mettant a jour les conditions de borne relatifs.

Cet élan permet une extension plus facile aux problémes multidisciplinaires. Habituellement la
solution des problémes aéroélastiques dynamiques a besoin d'un couplage dans I'espace et le temps.
Tandis que dans des problémes de statique le temps n'apparait pas comme paramétre de solution.

Pour coupler des procédures divisées ou décalées de temps les solutions sont largement répandues.

Pour coupler dans l'espace, des élans purement mathématiquement et physiquement motivés ont
été présentés. Néanmoins, parce que la solution des équations aéroélastiques statiques (non linéaires) sont
couplées. Un arrangement itératif ou divisé de solution doit étre appliqué.

Figure V.3 : Etats de déformation pendant la solution des équations aéroélastiques statiques non linéaires.
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V.3. Aérodynamique Instable :

V.3.1. Développement des codes aérodynamiques instables de calculs :

Le développement du code aérodynamique instable de calcul change les méthodes linéaires rapides
de panneau aux codes non linéaires de CFD avec le couplage de couche de borne et Navier stokes figure
(V.4) montre I'état des différents codes disponibles, de leur calcul relatif, et de leurs zones d'application
actuelles principales.

METHODES APPLICATION

DLM Calcul/conception de flottement de classe
(subsonique)

TDLM Calcul/conception de flottement de classe
(transsonique)

FP+ Couche limite simulation aéroélastique (prévision de

gmg;t de get+bondissent la conception) fluide- couplage de structure,
immersion franssonique.

Euler + Couche limite Aéroélasticité-+simulation de mécanique de vol

(Euler+bondissent la couche) fluide-couplage de structure, séparation douce,
immersion transsonique

Navier Stokes Séparation d’écoulement ballottant, immersion
transsonique, oscillation de cycle limite

Figue V.4 : Comparaison entre plusieurs codes aéroélastique.

L'emphase principale se situe actuellement dans l'accouplement de la couche de frontiére des codes
de CFD (Euler et pleine capacité).
Les figues (a et b) montrent une comparaison entre Navier stokes et pleine capacité plus la couche de
frontiére pour une aile supercritique d'oscillation a 2D.

Figure. a. Navier stokes Figure. b. Pleine Capacité/Euler Figure. ¢ _intérieures de
grille 180*70 cellules. 224*30 cellules. 30 cellules.
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Un deuxiéme domaine de recherche dans l'extension des codes d'Euler instable et de pleine
capacité a des configurations d'avion, y compris la génération de grille. Un développement interne
important est le logiciel AENGUS de génération de grille pour des grilles structurées bloquées. Ce logiciel
peut produire des grilles elliptiques de haute qualité avec million de points dans le temps CPU de quelques
minutes a cause postes de travail de rendement élevé. Figure (V. 5) montre un exemple pour une
configuration de nacelle d'aile. En outre, I'approche alternative des grilles superposant (de chimére-type)
est également étudiée et développée. La génération de grille doit tenir en compte que les structures
d'avions subissent des déformations élastiques instables. Ainsi, des grilles déformantes instables doivent
étre produites.

Figure V. 5. Grille CX avec 70 * 87 * 67 points.
Une troisiéme avec des méthodes linéaires (méthodes instables de panneau, méthodes
transsoniques linéaires). Figure (V_.6) montre la modélisation des effets transsoniques pour I'extension de
la méthode standard du réseau de doublet (méthode transsonique TDLM du réseau de doublet).

Transonic Doublet Lattice Method (TDLM)

Fe Fo Fo .z
T ot b AP = S(D, ot Ma(x, y. Z))
axt 3 ax

ot - oL/, A = (*Ma_)/(1— Ma)

Inhomogeneocus Helmholtz Equation

sources in

near held

(local supersonic
regime)

\‘-.. -

——i  @acoustic rays
— wavefronts
B supersonic regime

Propagation of small perturbations
Inan nhomogensous fransonic TiowTleid

FigureV.6. Méthode transsonique TDLM du réseau de doublet.
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V.3.2 Intégration et validation des codes aérodynamiques instables de calcul :

La validation et l'intégration de ces codes de calcul dans I'aéroélasticité sont effectuées pour
étudier le comportement aéroélastique statique et dynamique principalement de l'avion de transport
Les codes sont préparés et appliqués a différentes stratégies et interfaces liquides de couplage de
structure, en utilisant la modélisation de la structure .modélisation (des déformations prescrites de forme
de mode) et avec modélisation d'élément fini de structure. Figure (V. 7) montre la déformation statique
calculée d'un type aile d AIRBUS obtenue par la couche de CFD plus de borne couplée d'élément fini de
structure.

Figure.V.7 .Déformation statique calculée d'un type d’aile d'AIRBUS.
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Figure (V.8) montre la borne typique de flottement d'une aile de transport, calculée en utilisant
différents codes aérodynamiques instables :

Figure.V.8. Borne du creux transsonique.

Les anomalies saisissantes dans le régime transsonique d'écoulement, qui est prés des états de
croisiére de l'avion, montrent que la nécessité dutiliser des codes, y compris la capacité de prévoir la
séparation d'écoulement.

V.4. Dynamigue d'Avion au sol :

Les activités principales de la dynamique au sol sont I'élaboration et la mise en place des méthodes
pour la simulation multidisciplinaire de la dynamique d'avion et I'analyse des chargements dynamiques
pendant I'exécution d'avion. Le centre du travail est principalement sur les chargements au sol pour les
avions civils et les militaires.
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Une technique importante pour ce domaine est I'élan multi corps de simulation avec ses interfaces

a d'autres disciplines relatives comme la mécanique de vol, I'aérodynamique et le contrdle. L'élan exige un
niveau moyen de la complexité modéle, il est donc convenu bon de I'utilis¢é pour l'optimisation
multidisciplinaire et dans I'étape de plan d'étude d'avion.
Les domaines particuliers sont la conception intégrée de I'avion et des trains d'atterrissage, y compris la
dynamique de train d'atterrissage et la dynamique au sol de I'avion, la conception de train d'atterrissage et
I'optimisation dans I'étape de plan d'étude d'avion et les élans aéroélastiques dans la simulation multi
corps. Le travail supporte des activités dans la coopération et des projets.

Les chercheurs étudient la dynamique de Il'avion sur la terre et le calcul des phénoménes
aéroélastiques sur la base de la dynamique multi corps. Comporte des manoeuvres typiques telles que le
décollage, l'atterrissage et le roulement dans le but d'enregistrer exactement les forces qui affectent I'avion.
Ceci sert a la conception de la structure d'avion (fuselage, ailes, trains d'atterrissage) et I'amélioration du
confort de passager. Toutes les investigations sont effectuées dans le cadre de la prétendue "conception
intégrée de l'avion et des trains d'atterrissage” qui encourage la coopération interdisciplinaire dans le
développement d'avion, a partir de I'avant-projet au produit final d'avion. Davantage des recherches sont
consacrées au pronostic des oscillations des trains d'atterrissages, également connu sous le nom d’un
aspect critique en ce qui concerne la sécurité en concevant les trains d'atterrissage pour I'avion ou Pour la
simulation des manoeuvres d'avion un pavé en fonction des pistes, par exemple I'herbe, le sable ou l'argile,
les modéles ont été développés. Une autre emphase principale des tiches est (par exemple CFD),
dynamique de structure et mécanique de vol. Cet élan rend lui possibles plus normalement 4 la prise dans
la considération les effets aéroélastiques pendant la simulation de l'avion en atterrissant et en décollant. 11
augmente également l'exactitude des modéles dynamiques aérodynamiques et liquides en incluant des
équations mécaniques de vol.
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V.4.1. Simulation des manoeuvres au sol pour I'avion de transport :

V.4.1.1. 1¢ projet flexible d'avion AP6/MODYAS wp 6.3 :

En coopération avec Airbus Allemagne, instituts et universités de DLR.
Buts :

Développement des méthodes et du logiciel pour la simulation des manoeuvres au sol pour A340-
600 et A380.

Logiciel utilisé :
1. SIMPACK comme outil de simulation pour des mis-bande.

2. NASTRAN pour des modéeles de technicien.
3. TORNADE un code linéaire de vortex-réseau pour l'aérodynamique des fuselages rigides.
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V.4.1.2. Analyse de shimmy des trains d'atterrissage d'avion :
V.4.1.2.1. phénoméne et de vue d'ensemble :

Peuvent étre considérés comme un systéme élasto-mécanique de multi-fuselage ou avec des
oscillations individu-induites dans toutes les conditions roulantes au sol (décollant et atterrissant) peut se
produire. Ce phénoméne est connu en tant que "shimmy" une limite de récapitulation pour (la torsion aussi
bien que le coté-dépliement) le phénoméne transversal de flottement des véhicules, spécialement pour les
trains d'atterrissage d'avion. Les raisons de telles oscillations instables sont trouvées dans I'élasticité dela
trame et des pneus (en combinaison avec des effets non linéaires tels que le frottement et le jeu libre dans
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les roulements de la broche) qui ménent 4 limiter des oscillations de cycle et des vibrations inconfortables
causant 'usure mécanique et le danger des pannes de train d'atterrissage.

Le but de cette recherche est de développer une méthode basée sur la quasi-linéarisation pour
I'analyse pertinente approximative de temps du shimmy.

De cette fagon, différents modeles mathématiques pour les trains d'atterrissage d'avion et pour
I'élasticité de pneu en ce qui conceme le shimmy sont étudiés. Par des méthodes d'amélioration plus
rapides et d'approvisionnement d'analyse, des régions dangereuses dans les paramétres modeles et les états
d'exécution ont pu étre identifiés et étre évités, particulierement dans la recherche, conception et
précongoivent des phases de nouveaux trains d'atterrissage.

V.4.1.2.2. Modélisation :

Afin de développer une méthode de calcul mise en valeur des oscillations non linéaires de shimmy
(cycles de limite) le modéle en service représente une description mathématique de base d'un train avant,
avec un degré de torsion de liberté et de la dynamique de pneu selon la théorie de la chaine de caractéres
de Pacejka. En traitant un modéle si simplifié, des résultats essentiels peuvent étre vérifiés et examinés en
rivalisant avec ceux des formules analytiques, par exemple les fonctions décrivant, la matrice quasi-
linéaire de systéme et pour assurer les amplitudes inconnues qui peuvent étre calculées a partir des
relations analytiques de réponse en fréquence d'une amplitude de base. Les contributions principales au
shimmy viennent de la dynamique du systéme et de I'élasticité des pneus, (fig.1), d'un grand nombre de
paramétres modéles, par exemple vitesse roulante au sol, la masse, la géométrie modéle et des couples
imposés la-dessus.

Le modele a deux couples non linéaires et quatre linéaires différents :

1. Couple auto-dressant non linéaire du pneu, modelé comme onde de moitié-sinus en ce qui concerne la
corniére de glissade.

2. Force non linéaire de c6té de pneu, modelée comme saturation linéaire (borne linéaire), ayant pour
résultat un moment selon la comiére de glissade.

3. Ressort non linéaire de compas, modelé comme gain linéaire avec zone morte, selon la comiére de
torsion.

4. Atténuant le moment dans les roulements, modelés comme non-linéarités rectangulaire d'hystérésis,
selon le dérivé de la comiére de torsion.

5. Moment gyroscopique linéaire de couplage, selon le dérivé de la comniére latérale de glissade

6. Largeur linéaire de bande de roulement atténuant le moment, selon le dérivé de la corniére de torsion.
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Les non-linéarités sont modelées par une approximation quasi-linéaire appliquant les fonctions
décrivant sinusoidales, qui dépendent des amplitudes des oscillations.

vertical force F_

torque link__

taxiihg
velocity V

i R T e

mere e g =

swivel axis half contact length a

spring+damping moments e 5"?’9 force F,
Mo‘,Mz ‘‘‘‘‘‘‘ 'f":..__-_&“e ¥,

e e e e m m — —— ——————

yawvw angle y
Tieslip angle «

e

tire+gyroscopic+tread width
moments M_, M, Mg

Figure.V.9 : Modéle de base de train d'atterrissage pour l'analyse de shimmy.

V.4.1.2.3. Analyse Quasi-linéaire :

-Contour Général :

Le but c’est d’établir une procédure numérique pour trouver les cycles de limite, qui est
généralement applicable a tous les systémes dynamiques (d'ordinaire, d'équations homogeénes) ayant
plusieurs non-linéarités distinctes d'une variable. Pour de grandes amplitudes q” un systtme quasi-linéaire
est produit en déterminant les amplitudes inconnues par l'intermédiaire des vecteurs propres
(synchronisation d'amplitude), alors des valeurs propres sont calculés et un contrble de stabilité est
exécuté. Tous ces éléments doivent étre manipulés dans une boucle itérative parce qu'ils sont couplés, due
a la dépendance d'amplitude de décrire fonctionne.

-Linéarisation :
Pour linéarisé le systéme, des non-linéarités faibles sont linéarisés selon la série de tailleur, et pour

toutes les autres non-linéarités discrétes (voir les exemples) I'approximation quasi-linéaire utilisant
(décrivant des fonctions) est appliquée.
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-Synchronisation D'Amplitude :

Etant donné que dans le cas de plusieurs noninéarités avec différents signaux d'entrée les
fonctions décrivant de ces non-linéarités dépendent de différentes inconnues d’amplitudes des oscillations
d'entrée, un systéme non linéaire des équations pour les amplitudes inconnues donne droit.

En utilisant le fait que dans un systéme linéaire les taux de toutes les amplitudes A et des vecteurs propres
EV sont constants pour chaque valeur propre, ces équations peuvent étre installées. 4 condition que des
évaluations initiale et les tailles d'étape appropriées pour les amplitudes inconnues A soient choisies, le
systéme d'EV/A- équations non linéaire peut étre résolu itérativement avec un logiciel non linéaire de
solutionneur, voir figure (V.10).

OL'mh Cyde Analysis - Ratos Eigenvecior/Amplitude

EVI/AT — |
100 EvhAg
10
< 01 \
5 E ]
31] \-'-h__
001} e
0.001 ]
[——
Qigaai o 0Z —0F 0.
A_alfa (rad]

Figure, V.10 : Représentation graphique d'EV/A- équations.
-Valeurs propres :

Par la variation de paramétre de I'amplitude de base choisie (par exemple l'oscillation de comiére
de glissade) et d'un paramétre modéle intéressant (par exemple la vitesse V), les valeurs propres peut étre
calculée et affichée dans un graphique a trois dimensions, figure (V.11).

Shimmy Analysis - Eigenvalues

06 g8 3
slip angle [rad]

Figure.V.11. Valeurs propres quasi-linéaires
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-Contrile de stabilité - diagrammes de bifurcation :

En examinant les valeurs propres pour assurer la stabilité critique et par la variation des parametres
en ce qui concerne un paramétre modéle, des conditions pour des amplitudes (d'oscillation de corniére de
glissade) sont trouvées, oil les cycles de limite peuvent se produire. Les résultats sont mieux montrés dans
wn diagramme de bifurcation I} affiche les régions dans l'amplitude contre un paramétre modele, ot le
comportement stable et instable se produit, séparé par stable ou la limite instable fait un cycle, Figure
(V.12).En outre, les fréquences de la valeur propre de cycle de limite sont enregistrées, figure (V.13).

Limit Cycle Amplitudes

Limit Cycle Frequencies

o T 7 Pemaies- 380
/- ‘ 320 ] :
7% T —.— | R
3 R L sof— L
'g‘ 0.2 3 3 240 ?
» I 458 R N N 1. N g B
0.1 ! ! ! T—% <= 160 ! i
: { /' | simulaion _
- | s
D 80 d 4
0 10 20 50 60 60
vslomﬁ [m/s‘jo . 23&:3% [rn!s1° 0
Figure V.12 Diagramme de bifurcation Figure.V.13. Fréquences aux cycles de limite

-Généralité de Non-linéarités :

Dans le tablean suivant quelques exemples des fonctions non linéaires importantes sont affichés.
On montre comment ils sont définis & temps par formule et graphique, et les fonctions décrivant dans le
domaine de fréquence sont données et graphiquement affichées. Pour beaucoup de non-linéantés (comme
la borne, le basculeur, etc.. linéaires.)] es intégrales de Fourier pour les fonctions décrivant peuvent étre
résolues analytiquement, ayant pour résultat des formules analytiques, mais pour des fonctions arbitraires
(comme la demi onde de sinus), les intégrales doivent étre évaluées numériquement, (voir le programme
de Fortran).
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-Le sous-programme de Fortran pour le calcul numérique de décrire fonctionne :

SUBROUTINE HARLIN (ny,y_arr,z_arr,A0,y0,2kq,zoq,ier )

C

C PURPOSE : Linéarisation harmonique de la fonction asymétrique z = f(y),

€ donné aux valeurs discrétes y_arr(i), z_arr(i),

C dans I'approximation linéaire z=zkq * y + zoq (DIDF = dual input describing function

« entrée duelle décrivant la fonction »)
C REMARKS : aucun

C ARGUMENTS D'ENTREE:

C ny nombre de valeurs

C y.arr (ny)- vecteur des coordonnées d'abscisses
C zarr (ny)-vecteur de la fonction non linéaire

C Ao Amplitude pour la quasi-linéarisation

C vyo point central pour {a quasi-linéarisation

C ARGUMENTS D'ENTREE PAR L'INTERMEDIAIRE DE TERRAIN COMMUNAL : aucun
C ARGUMENTS DE SORTIE :

C Zq pente de I'approximation linéarisée

C zoq valeur constante de Fapproximation linéansée

C SOUS-PROGRAMMES REQUIS : LININI

CAUTHOR :DLR

C
DOUBLE PRECISION IMPLICITE (A-H,0-7)
NOMBRE ENTIER ny, ier, np, 1
DOUBLE PRECISION y_arr(ny), z_arr(ny), yo, Ao, zkq, zoq, eps, A00
DOUBLE PRECISION LININI
PARAMETRE (EPS = 1.0E-6)

ler=>0
AQ0 = Ao
IF (Ao.lt EPS) A00 = EPS

IF ((vo-Ao) LT.y am(1) .OR. (yvo+Ao) .GT.y_arr{ny)) THEN
WRITE(*,*)'quasi-linéarisation hors d'intervalle '

er=1
RETURN
ENDIF
Coioess valeur par défaut réglée pour l'intégration en utilisant la régle de trapéze
op = 181

C........ placer les constantes et les paramétres initiaux
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pi =4.0D0 * ATAN(1.0D0)
phi = pi/2.0D0

dphi = pi / DBLE(np - 1)

sl =0.0D0

s2 =0.0D0

fact=1.0D0

C........ employer la régle de trapéze pour I'intégration a la gamme -pi/2 to pi/2
DO =1, np
IF (i .EQ. np) fact = 1.0D0
y =yo + Ao * SIN(phi)
z = LININ] (ny, y_arr, z_atr, y)
st = sl + fact*z
$2 = 52 + fact*y*z
phi = phi+ dphi
fact =2.0D0
ENDDO
C..oeone calculer les résultats

sl = sl /(DBLE(np-1)* A00*A00)

s2 = s2 / (DBLE(np-1)* A00*A00)

zkq =52 - yo * si

zoq = (yo*yot+tAo*Ao0*0.5D0) * sl -yo * s2

RETURN
END

FONCTION LININI DE DOUBLE PRECISION (nx, x_arr, z_arr, x)
C —
C BUT : Interpolation linéaire dans un tablean dimensionnelle
C REMARQUES :En dehors de l'intervalle sous forme de tableaux, les valeurs de fin d'intervalle sont
prises (extrapolation constante)

C ARGUMENTS DENTREE :
C nx nombre de points dans la direction de x

C x arr (nx) vecteur de valeur d'abscisses x_1=x_arr(1)
C zar  (nx)Alignement de datas correspondants z 1 =z _arr(i)

C x entrer 1a valeur x , pour la quelle I'interpolation doit faire
C ARGUMENTS DE SORTIE :
C z valeur interpolée linéaire de la fonction z = z(x)

C AUTEUR : DLR
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INTEGER nx, i
REAL*8 x_arr(nx), z_arr(nx), , 2
REAL*8 dx

10

20

IF (x .GE. x_arr(1)) GOTO 10
z=z arr(1)

GOTO30

IF (x .LE. x_arr(nx))GO TO 20
z=2z arr(nx)

GOTO30

DO i=2,nx

IF (x .LT. x_arr(i)) THEN ! Intervalle trouvé
dx = (x - x_arr(i-1) ) / (x_ar(i) - x_arr(i-1))

z=1z arr(i-1) + (z_arr(i) - z_arr(i-1)) * dx

GO TO 30

ENDIF

ENDDO

30 CONTINUE

V.5. Shimmy-analyse méthodes classiques :

y a de bonnes raisons pour faire un meilleur travail en concevant le train d'atterrissage :

grands coiits et une complication de I'assemblage et de l'entretien.
3. Un amortisseur de shimmy est un élément de sécurité, empéchant des accidents.

LININI =z
RETURN
END

La plupart des trains d'atterrissage modernes d'avion sont équipés des amortisseurs de shimmy, des
moyens supplémentaires pour supprimer et éliminer les oscillations non désirées et dangereuses. Mais il

1. Clest le but primaire de conception pour développer les machines qui fonctionnent la gamme de
produits sans mouvements peu désirés.
2. L'utilisation d'un amortisseur de shimmy signifie le poids supplémentaire, I'énergie perdue, plus

Les méthodes classiques pour I'analyse de shimmy sont des linéarisation et simulation linéaire d'analyse
et de temps du systéme. Les méthodes sont illustrées ici sur le véhicule de PHOENIX. Figure (V.14)

source: ASTRIUM

Figure.V.14 .véhicule de PHOENIX.
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Le modéle d'analyse du véhicule et des trains d'atterrissage a été installé dans SIMPACK.
(Figure (V.15) : le train d'atterrissage avant, figure (V.16) : train d'atterrissage principal).Dans ce cas-ci, les
trains d'atterrissage ont été modelés en tant que corps rigides avec 1'élasticité assumée pour étre concentré
dans l'attachement au fuselage. Les modéles incluent des amortisseurs et des pneus. L'élasticité résultante
(flexibilité de train d'atterrissage plus la rigidité d'attachement).

Figure V.15. Train d'atterrissage avant. Figure V.16 Train d'atterrissage principal.

V.6. Interaction de Pneu sol a la grande vitesse par Andreas Gibbesch :

Une condition importante pour 1'avion de transport des militaires est 1a capacité de manoeuvrer sur
les terrains d'aviation non préparés. D'une part il est important de savoir les configurations possibles
d'avion qui peuvent passer dans une piste au sol et d'autre part les conséquences sur la piste sont de grand
intérét (par exemple combien de passages de piste sont possibles avec une configuration connue d’avion).

La simulation de l'interaction complexe de Pneu-sol est provocante, particuliérement en raison du
comportement non déterministe du sol normal.

V.6.1. Principes fondamentaux d'interaction de Pneu-Sol :

Puisque la premiére recherche revient aux années 'S0 sur l'interaction du Pneu-sol. Ce probléme a
été un sujet de beaucoup de projets de recherche. Les premiéres investigations ont été conduites par
Bekker dans les années '50 du dernier siécle. Il était le premier pour faire des investigations systématiques
de l'interaction de Pneu-sol qui a en comme conséquence un modéle semi-empirique de Pneu-sol. Ces
théories sont toujours en service aujourdhui. Une équation fondamentale est le rapport de pression-
sinkage :

p_( kc }7"
B+k,
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Les paramétres pour cette équation sont dérivés des expériences quasi-statiques de plat-sinkage.
cette approche doit étre augmentée pour la simulation dynamique de Pneu-sol a la grande vitesse.

F.‘_','.‘l.'
rigid wheel-
F‘\’}
N - ‘/
[
o A N ea’///,
7/ ///
///.// _{::/ 7 /dN/ /

V.6.2. Grande vitesse sur les sols mous :

En raison de l'interaction a grande vitesse de I'avion avec le terrain déformable on doit considérer
la dépendance de vitesse de la drague et du sinkage de roulement. Des mesures ont montrés que la courbe
typique ressemble a la couleur bleue de la courbe montrée dans la Figure (V.17).

La comparaison de la drague de roulement en fonction de la vitesse sur une piste rigide et
conforme montre d'abord cette drague de roulement est explicitement plus haute sur une piste de sol que
sur une piste rigide. Sur une piste rigide c'est principalement la déformation effectuée sur le pneu qui est
responsable de la résistance de roulement qui méne a la courbe progressive présentée (graphique rouge).

Le graphique bleu montre la courbe typique de la résistance de roulement contre la vitesse pour
une piste de sol aux vitesses élevées. La résistance de roulement d'un pneu sur le sol mou consiste
principalement en composants suivants :

1. tassement de sol,

2. déplacement des particules de sol,

3. frottement de mur latéral.

Pour de basses vitesses le roulement de la drague diminue avec la vitesse 4 un minimum. Ceci peut
étre expliqué par la situation courante d'un véhicule qui peut traverser une surface de sol sans interruption
mais qui est immobilisé par le sinkage excessif une fois permis de s'arréter. La caractéristique pour des
vitesses plus élevées est la valeur maximale de drague a approximativement 20 m/s.
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V.6.3. Exécution :

suitable approach
FigV.18. méthode d'exécution

La méthode d'exécution est montrée dans la figure (V.11) Les mesures de l'interaction de Pneu-sol
dans des expériences sur le terrain fournissent des paramétres pour décrire le comportement dynamique du
sol normal. En raison du comportement non déterministe du sol normal les résultats obtenus de simulation
sont tout a fait imprécis (les déviations environ de 20% ne sont pas peu communes).

Un sol-modéle rhéologique est la premiére approche appropriée pour examiner le comportement
¢élastique et en plastique du sol. Le comportement en plastique est modelé par une constante de
compression 4, et une constante de rendement 4, .

V. 7. Dynamique Structurale :

La dynamique structurale est en activité dans le domaine de la dynamique structurale théorique et
expérimentale avec un foyer ftraditionnel sur la partie expérimentale. Les objets étudiés sont
principalement les structures portantes de charge des constructions aérospatiales comme I'avion, les
hélicoptéres et les satellites.

Les activités théoriques sont concentrées sur I'analyse numérique des caractéristiques dynamiques des
structures a grande échelle en employant la méthode d'élément fini. Des modeles numériques complexes
sont utilisés pour la prévision du comportement de vibration et de la préparation des essais modaux
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d'identification. En outre, les modéles d'élément finis sont mis a jour et validés avec des parametres
modaux expérimentalement identifiés.

Du coté expérimental le foyer est l'exécution de lidentification modale et des essais de
qualification dynamiques. Des essais modaux d'identification est réalisés avec un service congu spécial
d'essai, le prétendu service d'essai de vibration de terre. Avec ce service des structures a grande échelle
peuvent étre excitées avec des forces jusqu'a 2200 N et les réponses structurales peuvent étre mesurées a
700 positions.

. Recherche Aereas de la dvnamique structurale :

La dynamique structurale est engagée dans la recherche et le développement orientés pratiques
pour l'analyse dynamique théorique et expérimentale des structures complexes. Lorsque les matieres
suivantes sont étudiées :

-L'optimisation de I'excitation et de la mesure se dirige pour les essais modaux d'identification.

-La mise a jour de I'élément fini modéle par des paramétres modaux expérimentalement identifiés.

-Développement des stratégies d'essai pour le grand avion flexible.

-Méthodes modales d'identification dans le domaine de temps et de fréquence.

-Méthodes d'identification pour l'excitation basse multi-axiale.

-Qualification dynamique des structures.

-Méthodes optiques de mesure.

V.8. Expériences aéroélastique :

La réalisation et I'analyse des expériences de tunnel de vent dérive des problémes avec le grand
avion moderne de transport nous nous concentrons sur les matiéres suivantes :

1. Une meilleure compréhension des effets transsonique de flottement, les oscillations de cycle de
limite (LCO).

2. Création d'une base de données pour la validation de la mesure des CFD-Codes de la
distribution de pression aux rotors d'hélicoptére dans le but de la réduction de bruit.

3. Le développement des techniques innovatrices de mesure et des techniques et le développement
optiques.

En outre les expériences aéroélastique travaillent sur des problémes aéroélastique produits dans la
construction des grands ponts. Pour (pression et force) les signaux instables.
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V. 8.1. Les Expériences deTranssonique-flottment:

En projetant les expériences, nous avons supposé que les non-linéarités dans I'écoulement sont la
cause dominante du flottement transsonique. Nous avons plus loin supposé que la canse des non-inéarités
sont les interactions de choc frontiére couche et les séparations chocs-induites.

Dans le cadre des prétentions ci-dessus, nous avons congu les investigations expérimentales afin de
reproduire les phénoménes transsoniques typiques aussi pur que possible. a cette fin, nous avons effectué
des mesures sur la simple géométrie d’un corps, a savoir, une aile 2D. Cette approche est généralement
prise en étudiant des effets produits en aérodynamique de vol.

La technique la plus habituelle doit étudier les phénomeénes en utilisant un des modéles réalistes et
approprié mesurés, élastique montés d'un coté simple.

Le probléme avec cette méthode standard est qu'il est difficile d’isoler et observer les processus
physiques fondamentaux causant les phénoménes. D'autre part, dun point de vue expérimental, il est
difficile de réaliser des mesures sur une aile 2D parce qu'elles doivent éire montées des deux cdtés avec un
systtme accordé de ressort. Cette difficulté de base est I'une des raisons pour lesquelles aucune
expérience comparable de flottement n'a été encore faite dans un grand tunmel de vent.

Notre intention d'effectuer une étude fondamentale du flottement transsonique a été renforcée par
I'aspect du flottement amplitude limité pendant les vols d'essai du nouveau gros porteur aux vitesses
approchant leur limite de conception ; seul les phénoménes classique ont des effets non-linéaires

En outre, l'industrie aéronautique a montré un intérét en développant une meilleure compréhension
des principes physiques sous entendant 'occurrence du flottement non-linéaires.

Vers cette extrémité, nous avons développé un banc d'essai de flottement pour monter une atle 2D
élastique des deux cotés et pour fournir toujours deux degrés de liberté. Le stand est construit de fagon a
nous permettre de faire facilement des mesures de flottement voir Figure (V.19).

Figure.V.19. Banc d'essai de flottement pour le tunnel de vent transsonique.
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Les résultats de nos mesures peuvent étre récapitulés comme suit :
Dans la gamme transsonique, 1a transition au flottement montre les caractéristiques typiques d'une
bifurcation de Hopf (oscillations de limite-cycle).Puisque nous ne pourrions trouver aucune évidence des
effets d'hystérésis, nous avons conclu que le processus doit étre associé a la bifurcation supercritique.
Comme il est théoriquement possible dans n'importe quel systéme non-linéaire, une force trés petite, ainsi
que des moyens simples de Vajuster, est suffisante pour commander l'état du systéme. Quand I'atle a un
angle d'attaque, la forme de la courbe obtenue en tragant la limite de stabilité contre le nombre de mach
montre un minimum pointu appelé I’ immersion transsonique. Si I'angle d’attaque est diminué, le
minimum est décalé 3 des valeurs plus élevées du nombre de mach, par lequel I’immersion devienne plus
large et plus profonde.
On a observé trois types amplitude limités de flottement différents dans la région du minimum.
La Figue (V.20) expositions d’un cas typique du début de flottement de poussée /torsion dans la région du
minimum (ma = 0765, alpha=136)Les amplitudes sont probablement limitées par les effets
transsoniques non-linéaires dont les origines ne sont pas encore connues.
La différence de phase entre les deux degrés de liberté a eu une valeur environ de 177 pendant les
oscillations de limite-cycle (LCO).
Puisque les résultats des premiéres mesures ont semblé prouver que le flottement transsonique est une
amplitude limitée et pourrait étre commandé par une méthode relativement simple ajustement de
flottement-, nous avons apposé des sondes a une aile de sorte que les mesures de distribution de pression-
ont été faites quand le floftement se produit.

Figue .V.20. Aprés 'ouverture du systéme de commande, le flottement commence et change tout a-coup en
oscillations de cycie de limite (LCO).

Les mesures sur les ailes avec harmonie d'oscillation sont importantes, en particulier de sorte gue
des comparaisons entre les résultats puissent étre faites avec ceux qui ont éé calculé a partir des
techniques numériques. Avec ces résultats, on a pu alors étudier les phénomeénes de l'aérodynamique
instable. A cette fin, le banc d'essai de flottement a été modifié. Pour les mesures pendant les oscillations
de torsion aussi bien que pendant le flottement pur de torsion, un deuxiéme banc d'essai a été développé
pour fournir des excitations des deux ¢otés du modéle. Ce stand est montré dans la Figue (V.21).

Quand les résultats mesurés des coefficients instables sont tracés en fonction du nombre de mach,
nous voyons que la courbe refléte les caractéristiques de 1’immersion transsonique, qui est connue des
résultats des mesures directes du flottement.
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laser triangulator

3 Spring

rotor blade

Figure V.21.Banc d'essai pour des oscillations de torsion d'une aile.
2 P

V. 8.2.Mesures des distributions de pression sur les rotors et les ailes modéles :

Une tiche centrale d'aéroélasticité expérimental est de mesurer les distributions de pression sur des
structures immergées dans un champ d'écoulement. Le résultat de telles mesures donne une description
détaillée des effets de I'écoulement sur le corps. a fin d'acquérir et analyser jusqu'a 360 signaux
stationnaires et instables de pression
La Figue (V.22) qui montre I'histoire du temps de pression mesurée pendant une rotation simple d'une
lame de rotor sur laquelle des sondes ont été montées le long de son principal bord. La figure dépeint une
coupe par le plan des lames tournantes et représente la distribution instantanée de pression le long du
principal bord d'une lame simple pendant qu'elle toume par un angle de 360deg.Le résultat montre
clairement les régions des amplitudes trés a haute pression (c.-a-d., sources de bruit).

Leading Edge Pressure

Figue V.22. Chronométré I'histoire des fluctuations de pression sur le principal bord d'une lame de rotor, mesuré
pendant une révolution compléte.
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V.8.3. Mesure optique de déformation :

Savoir la déformation exacte d'une structure élastique sous I'influence de la pression
atmosphérique est dimportance centrale pour I'aéroélasticité statique pour Ia construction des avions.

En raison du manque de systémes exacts et de bon marché de mesure, une méthode optique a été
développée. Avec cette méthode il est possible de calculer 1a déformation d'une surface observée avec
deux appareils- photo visuels. Cette méthode emploie les derniéres techniques de traitement d'image
numérique.

Aprés I'essai principal de I'installation un essai optique de mesure de déformation a été réalisé sur
un vrai avion. Les appareils photo ont été attachés a une installation de support au-dessus de 'aile, et l'aile
a été excitée mécaniquement. Les résultats prouvent qu'avec cette méthode dans la balance typique de
longueur des déformations mesurées par avion est principalement trés 'acurate. Pour I'essai en vol le
support libre de choc des appareils photo dans l'avion doit étre réalisé

V. 8.4. Aspects aéroélastique des écoulements hypersustentateurs :

Des écoulements hypersustentateurs peuvent &tre caractérisés par leurs intrinseques €tats
précritiques parce qu’a mesure que I'angle d'attaque augmente, l'ascenseur de méme jusqu'a ce que I'état
hypersustentateur soit atteint juste avant que I'écoulement sépare et déclenche le début des effets instabies.
On le suppose généralement qu'avec I'augmentation du nombre de Reynolds, la tendance de séparer des
diminutions et, par conséquent, C,__ augmente (c'est un effet positif de Reynolds-nombre).Le

comportement 4 l'effet contraire, qui produit des effets négatifs de Reynolds-nombre, a été rarement
observé et est par conséquent regardé comme pathologique.

Aprés avoir dit cela, nous discuterons maintenant un tel effet négatif observé pendant les mesures
sur une aile 2D épaisse dans le tunnel de vent 4 haute pression. Dans ce cas-ci, I'état hypersustentateur est
devenu instable avec I'augmentation du nombre de Reynolds, de sorte que l'ascenseur, 4 un angle d'attaque
élevé constant, se soit effondré environ a la moitié de sa valeur précédente. La diminution par étapes en
valeur d'ascenseur est couplée aux changements topologiques tridimensionnels de la structure de
I'écoulement isolé, comme est clairement indiqué dans les deux huile-coulent des visualisations dans la
Figure (V.23).

Re=7.710° C,=014 C, =065

Re=74.10" (,=011 C, =11
Figue.V.23. Huile-coulent la visualisation du c61é d'aspiration d'une aile & un grand angle d'atiaque et &
un nombre de Reynolds élevés.
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Conclusion :

L’étude du probléme aéroélastique. Montre la complexité de ce dernier et ¢’ une
étude approfondie doit étre effectuer durant le processus de conception et de
développement.

Le phénoméne du flottement en régime transsonique a ét¢ éudié sur un systéme
aéroélastique a deux degrés de liberté. Le systéme aéroélastique est résolu dans le domaine
temporel, en utilisant le schéma de Newmark comme méthode d'intégration temporelle
implicite pour les équations de la structure et la méthode implicite du pas de temps dual
pour les équations de Navier-Stokes. L'avancée temporelle du systéme aeroelastique est
effectuée & I'aide d'un algorithme décalé. La frontiére de flottement est calculée en
utilisant les modeles de turbulence de Baldwin Lomax et de Spalart Allmaras. Elles sont
comparée a une frontiére calculée en fluide parfait. Les résultats numériques montrent,
conformément aux résultats de Prananta et al. Que la fronticre de flottement est
largement modifiée par la prise en compte de la viscosité. Contrairement a une idée
établic dans 1a communauté des aéroélasticiens, 1a viscosité du fluide n'introduit pas
seulement une dissipation supplémentaire dans le systéme aéroélastique, mais peut aussi
modifier la réponse du systéme aéroélastique pour une condition de vol donnée. Ainsi,
on observe une réduction conséquente du creux transsonique et la forme en S
précédemment définit disparait sur les frontiéres visqueuses. Le décollement de la
couche limite sur ce cas test accentue la remontée de stabilité du systéme aéroeléstique en
introduisant un déphasage favorable a l'amortissement. Le travail effectué sur ce cas
permet de démontrer que la prise en compte de la viscosité et l'utilisation de méthodes
numériques résolvant les équations de Navier Stokes est nécessaire 4 la précision de la
prédiction du phénoméne de flottement. L'étude approfondie des écoulements
aérodynamiques montre que [a frontiére de flottement peut pour ce cas, étre décomposée
en frois intervalles du nombre de Mach, définis par le type d'écoulement aérodynamique,
lesquels sont fortement pilotés par l'interaction choc/couche limite.

Les résultats numériques montrent également que l'amplitude et la fréquence des
oscillations des cycles limites peuvent étre fortement affectées par la présence d'une
couche limite décollée.

En effet, les calculs numériques ont montré qu'il est possible d'observer ces
oscillations sur une grande plage du nombre de Mach, ce qui permet de modifier la
frontiére de flottement si I'on considére les cycles limites comme une réponse acceptable
du systéme aérolastique.

Les nouvelles stratégies envisagent des mécanismes plus ¢légants et plus Iégers
que les ailes & géométrie variable. Une de ces approches passe par ce que I'on appelle
des structures "compliantes”. Généralement moulés par injection ou usinées a partir d'un
seul morcean de matériau, ces cadres de métal ou de plastique peuvent par exemple
servir de structures internes aux bords des ailes ou d'autres composants malléables. Ces
cadres répartissent les forces d'une telle fagon qu'ils peuvent en méme temps se plier en
certains endroits comme de la vannerie, tout en résistant ailleurs a la déformation.
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Annexe
Annexe 2 :
Notations et symboles principaux
Symbole  Unité Désignation

C N-m Couple

Cp Coefficient de puissance

F N Force dans le plan rotor
Hy Hauteur de la nacelle

Iy kg-m? Moment d'inertie en battement

L kg-m? Moment d'inertie en torsion

Ks N-m  Raideur de I'articulation de battement

K; N-m  Raideur de I'articulation de trainée

Ky N-m  Raideur de I'articulation de torsion

M N-m  Momentd'une force

P N Force resultante

g  rad-s™ Vitesse angulaire de déplacement autour de

I'axe de lacet de I'éolienne
R m  Rayon d'une pale idu centre du rotor 3
I'extrémité de la pale
S m?  Surface normale au vent

e o=

Notations et symboles principaux

Unité

N
m-s!

Désignation

Traction
Vitesse axiale du vent dans I'éolienne

Vitesse axiale du vent en amont de
l'eolienne et a la hauteur Hy

Vitesse relative du flux local
Angle de battement
Angle de trainée

Excentricite de l'articulation de battement
{ramenée au rayon R de la pale)

Excentricité de Varticulation de trainée
iramenée au rayon R de la pale)

Masse volumique de I'air
Angle de torsion
Azimut de la pale

Vitesse angulaire de rotation de la pale du
rotor



Annexe

Annexe 1 : Rappel sur Poscillateur a un degré de liberté

L 'équation d'un systéme a 1 degré de liberté < écrnt
mi’+c‘i‘+k(.‘f~—xo}=F(x,i'), (A1)

ou m est la masse, ¢ Uamortissement.  la raideur et F la force extérienre d’excitation supposée

couplée en position et en vitesse.

Dans un premier temps on considére le systéme sans exciation exténeure. L amortissement critique

est celu pour lequel la solution x(r) passe d'une sinusoide décroissante i une expomenticile

décrossante. Cet amortissement critique vaut ¢, =2y o

L amortissement d une structure 25t généralement donné sous la forme d'un amornssement rédmr qui

et le rapport de 'amortissement réel avec 1'amortissement critique, soit

c

=— (A2)
7= i

Cet amostissement réduir souvent exprimeé en powcentage st géneralement de Iordre de quelques
pourcents, voire quelques dixiémes de pourcents pour des hasbans.

1 amortissement étant petit. la fréquence propre fdu systéme est donmee par

f=i avec @" =/i=—l£- (A3)
r m

o west la pulsation propre et A la valeur propre. L'équation du mouvement peut se récrire alors sous

la forme

mi’+2i]wmx"+mw:(x—xe]=F[1‘.i‘), (A4
Lorsqu on linéarise la force extérieure d excitation autour d une position d équilibre fixe v, c'esta
dire

i P A3

o

0,
Flo.i)=Fp + 22 x4
o

1 que 1'on remplace dans I'équation du mouvement. alors on obtient

mi‘+(2qmm -——(g_i)i'-r(mw: —%}:"—(x:O ) (A 6)

x
aF, . . , el oF, : o .y
Le terme —--5-1_— 5 appelle {'amortissement ajouté. te terme —K 1a raideur ajoutée. Des instabihités

peuvent naitre lorsque 1'un ou [autre de ces termes est néganf.
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