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RESUME

Dans ce mémoire on a déterminé les charges aérodynamiques en régime stationnaire et
instationnaire pour des différentes configurations d'avion a partir de la matrice d'influence
aérodynamique de I'éguation de flottement qui est déterminée a partir du modele
d’ écoulement potentiel linéaire. Le probléme aux limites est transformé en une éguation
intégrale et elleeméme déterminée par I'intermédiaire de la méthode des panneaux doublet

et la méthode des panneaux source.

ABSTRACT

In this memory we determine the steady end the unsteady aerodynamic loads of the
different configurations by the aerodynamic influence matrix of the flutter equation witch
is determined by the linear perturbation potential equation .The problem in the limit is
transformed into an integral equation witch is also determined by the Doublet Lattice
Method and the Source Lattice Method .

uidla

el pad) Eecal) aUatl) 8 40 gh galipal) (g g8 (il Uyt Guad) 138
alaal 4 ga galisall LAl cild ghuaa o faldie) ) yilall JSba Cilidal
agaat) A Adalaall | Gl peall 435 gast) Aladl) Adalaal) (e B} (i A gzl )
A kg A el A8k ok oo Gt e (A Alalsi Alalea ) J gl
Qe bl )



REMERCIEMENTS

Je tiens a témoigner ma profonde gratitude envers mon directeur de thése Monsieur
A.BADEREDDINE, Chargé de Cours au département d’ Aéronautique de I’ Université de
Blida, pour tous ses conseils éclairés et sa large expérience scientifique dans le domaine
d’ aérodynamique, ont permis I’ aboutissement de ce travail.

Jexprime mes vifs remerciements, au Professeur S. BOUKRAA, Chef de
département d' Aéronautique de I’ Université de Blida, en me faisant I’honneur de présider

le Jury de soutenance.

Je tiens a remercier particulierement Monsieur T. REZOUG, Mditre de conférences
au département d’ Aéronautique de I'Université de Blida, Monsieur R. HAOUI, Maitre de
conférences a I'Université Houari Boumediene de Bab-Ezzouar (Alger), pour avoir

accepter de faire partie de jury de ma soutenance.
Je remercie trés vivement mon mari Monsieur K. BENACHENHOU, Enseignant au
département d’ Aéronautique de I’ Université de Blida, pour son soutien moral et son aide

concernant la rédaction de ce mémoire et la visualisation des figures.

Je garde une profonde reconnaissance pour ma mere qui m'a encouragé beaucoup
afin de terminer ce travail.

En fin, que tous ceux ou celles qui m'ont apprété leur soutien et leur amitié tout au

long de ce travail ; trouvent ici I’ expression de mes remerciements les plus sinceres.

El-kahinaBENACHENHOU



TABLE DESMATIERES

RESUME
REMERCIEMENTS
TABLE DES MATIERES
LISTE DESILLUSTRATIONS, GRAPHIQUE ET TABLEAUX
INTRODUCTION . .. ottt it e e e e e e e et e e e e e eae e 09
L GENERA LI TES. .o e e e e e e e e e e e e 11
1.1. Classification des problemes aérodynamiques instationnaires................o.oev..... 11
1.1.1. ProCESSUS SLALIONNAITES. .. ... uetete et et et aee et e e e e et et e e e eaeeaeea e 11
1.1.2. Déplacement harmonique du temMPS.........oeuveriieire i e e e e aeaenee 12
1.1.3. Dépendance arbitraire du tempPs. ......c..veive v 12
1.2. Modéle d' adrOBlastiCite. ........cc.vie i et e e e e e 12
1.3. Phénomene deflottement. ..o 13
1.3.1. Equation généraledeflottement...........coooiiiiiiiiii 14
2. MODELISATION DESECOULEMENTSET METHODE DE RESOLUTIONS....... 17
2.1. Principaux modeles adrodynNamiQUES..........o.uveirsvenieeineeieaenne e neneeeneeennans 18
2.1.1. Modélisation des coulementS VISQUEUX. .. ... v.evernerie et veniee e vanieeaneeannenns 18
2.1.2. Modélisation des écoulements NON VISQUEUX. .. ... .cuvueervinieeineeanianneaneaenans 19
2.1.3. MOAEIEAEUIEN. ...ttt e e e e e e e e e e e e e e 19
2.1.4. Modele des écoulements PotentielS.. ... ..o vviis i e e 20
2.2. Equations fondamentales régissant les écoulements potentiels....................eee. 21
2.3. Modéle linéaire de I'écoulement potentiel autour desengins.............coovvveeevininn, 24
2.3.1. Imperméabilité delasurface..........coviiieiii i 25
2.3.2. Condition aliNfini...... ..o 25
2.3.3. ConditioN de KULTAL .. ... ove e e e e e e 25
2.34. ConditiondeSillage... ..o 26
2.4. MEhode de rESOIULION. .. ... ee e e e et e e e e e e e e e e e e e e e 26
2.4.1. Mé&thode des SINQUIANTES. .. ... . et e e e e e e e, 26
3. DECOMPOSITION LINEAIRE ET EQUATION INTEGRALE..........cccv i 28
3.1. Equation intégrale pour le modele Doublet (les surfaces portantes)..................... 28

3.1.1 Décomposition en probléme d'épaisseur et portant.............cooevveiiiiiiinnnnn 30



3.1.2. Modéle spécifique au probléme deflottement..............ccoooviii i 34

3.1.3. EQUaION INEEOale. ... et e e et e e e e e e e e e e e e e e 37
3.2. Equation intégrale pour le modele source (les corps non portants)................... .40
3.3. Equation intégrale pour I'interférence aile-fusdage.............coccoviiiiiiiiiinn e 40

4. RESOLUTION NUMERIQUE PAR LA METHODE DES PANNEAUX................. 43
4.1. Méthode despannealX (DLM).......cvivii i e e neee e e 44

A.1.1 Mallage. .. ... e e e 44

4.1.2. Formulation mathematiqUe. .. ........coouiiriie i e e e e e e, 45

4.1.3. Technique de résolution (Technique d'Albano et Rodden)....................o.ee. 47
4.2. Méthode des panneaux (SLM) pour le casstationnaire.............cc.oovveivevnevennnnns 49

A.2.1. Mallage. ... .o e e 49

4.2.2. Technique de réSOIULION. .. ... e e it e e et e e e e e ee e e e 54

5. INTERPRETATION DES RESUL TATS. ..ottt e e e e e e eaaaes 58
5.1. Aileplaneenflecheet effilée...... ..., 58
5.2. Combinaison aile —empennage Vertical.............oeveieiii e i 59
5.3, EMPENNage €N T ... 59
5.4, UNCOMPSISOIG. ...t e e e e e e e e e e e e e 60
5.5. Combinaison alle —fUuSElage. .. .......ccoii it 61

L@@ N [ H 1 15 86

APPEN DI CE A .o e e e e e e e e 88

APPENDICE B....oiiii it e e e e e e e e 91

APPENDICE Do e e e e e e e e e e e 96

REFERENGES. .. ... i e e e e e e e et e e e e 97



LISTE DESILLUSTRATIONS, GRAPHIQUESET TABLEAUX

Figure.1.1

Figure.1.2

Figure.3.1

Figure.3.2:

Figure.3.3:

Figure.3.4 :
Figure4.1:
Figure.4.2 :
Figure.4.3:
Figure.4.4 :
Figure.4.5:
Figure5.1:
Figure.5.2 :
Figure.5. 3:
Figure.5.4 :
Figure.5.5:
Figure.5.6 :
Figure.5.7 :
Figure.5.8 :
Figure.5.9:

Figure.5.10:

Figure.5.11 :

Figure5.12:

Type de problémes aérodynamiques instationnaires
Le modéle d’ aéroélasticité

Coordonnées curvilignes

Décomposition du probléme physique
Décomposition du probléme portant

Type de modes naturels

maillage d’un avion

Discrétisation de la voilure

Systemes de coordonnées locaux et globales
Elément trapézoidal plan

Formation des panneaux sur le fuselage

forme en plan de I aile en fleche et effilée
combinaison aile —.empennage vertical
empennageen T

forme en plan du fuselage

Modéle de Rodden

Modéle de Roose

forme en plan de la combinaison aile-fuselage

Visualisation du maillage d'un avion
Distribution de charges sur I’ alle due au mode propre de tangage
en régime stationnaire suivant trois stations

Distribution de charges sur I’ alle due au mode propre de tangage
en régime instationnaire(u =1.0) suivant trois stations

Distribution de charge sur I’ aile due au mode propre de torsion en
régime stationnaire ou la combinaison aile- empennage horizontal
suivant trois stations

Distribution de charges sur I’empennage horizontal due au mode
propre de torsion en régime stationnaire pour la combinaison aile-
empennage horizontal suivant trois stations

11
13
29
30

35
43

47
50
53
63

65
65
66
66
67
68

70

71

72



Figure.5.13:

Figure5.14 :

Figure.5.15:

Figure.5.16:

Figure.5.17 :

Figure.5.18:

Figure.5.19:

Figure.5.20 :

Figure.5.21 :

Figure.5.22 :

Figure.5.23:

Figure.5.24 :

Figure.5.25:

Distribution de charge sur I’ aile due au mode propre de torsion en
régime instationnaire (n=15) pour la combinaison aile-
empennage horizontal suivant trois stations

Distribution de charge sur I'empennage horizontal due au mode
propre de torsion en régime instationnaire (n=1.5) pour la
combinaison aile- empennage horizontal suivant trois stations

Distribution de charge sur I’ aile due au mode propre de torsion en
régime instationnaire (n=0.6) pour la combinaison aile-
empennage horizontal suivant trois stations

Distribution de charge sur I'empennage horizontal due au mode
propre de torsion en régime instationnaire (n=0.6) pour la
combinaison aile- empennage horizontal suivant trois stations

Distribution de charge sur la dérive due au mode propre de lacet
en régime instationnaire(u = 0.6) suivant trois stations

Distribution de charge sur le stabilisateur due au mode propre de
lacet en régime instationnaire(u = 0.6) suivant trois stations

Distribution de charge sur la dérive due au mode propre de latéral
en régime instationnaire(u = 0.6) suivant trois stations

Distribution de charge sur le stabilisateur due au mode propre
latéral en régime instationnaire(u = 0.6) suivant trois stations

Distribution de pression sur le fuselage due au mode propre de
tangage en régime stationnaire

Distribution de pression subsonique présentée dans la référence
[24]

Distribution de force de portance sur la combinaison aile —
fusdlage due au mode propre de tangage en régime stationnaire

(U=0)et(M, =08)

Distribution de force de portance sur la combinaison aile-fuselage
due au mode de tangage en régime instationnaire (u = 4.285) et

(M, =08)

Résultats donnés par Woodward et Geising pour le cas
stationnaire de la combinaison aile-fuselage présentés dans la
référence [16]

73

74

75

76

77

78

79

80

83

83



Figure.5.26 :

Figure.5.27 :

Figure.5.28 :

Tableau.5.1 :

Tableau.5.2 :

Tableau.5.3 :

Tableau.5.4 :

Tableau.C.1:

Distribution de force de portance sur la combinaison aile —
fuselage due au mode parabolique en régime stationnaire

(u=0)et (M, =08)

Distribution de force de portance sur la combinaison aile-fuselage
Due au mode parabolique en régime instationnaire(u = 4.285)et

(M, =08)

Résultats donnés par Albano et Rodden pour le cas instationnaire
(u = 4.285)de la combinaison aile-fuselage présentés dans la
référence [16]

Coefficients des forces aérodynamiques généralisés de la
Combinaison aile —empennage horizontal pour (u = 0)
et M, =0.8 (cas stationnaire)

Coefficients des forces aérodynamiques généralisés de la
combinaison aile — empennage horizontal pour (u =1.5) et
M, =0.8 (cas instationnaire)

Coefficients des forces aérodynamiques généralisés de
I'empennage en T pour (u =0) et M, =0.8 (cas stationnaire)

Coefficients des forces aérodynamiques généralisés pour
I’empennage en T pour (u =0.6) et M, =0.8 (cas instationnaire)

Coefficient de Laschka pour I" approximation

85

85

85

81

81

82

82

95



INTRODUCTION

Le flottement est un probléme de stahilité aéroélastique dynamique et ce phénoméne
est probablement le plus complexes et potentiellement le plus désastreux de tous. Dans le
passé la prévention contre le flottement reposait sur des régles empiriques, mais avec
I’événement des machines de calcul tres rapides et le développement d agorithme
efficaces, I'analyse théoriques du probleme du flottement a réalisé un grand pas en avant.
Permis les différents types de flottement, nous allons nous intéresser tout particuliérement

au flottement des modes couplés.

Dans le premier chapitre, nous avons donné un apercus genéral sur les problemes
aérodynamiques instationnaires, comme nous avons présenté le phénomeéne de flottement
et ces différents types et son éguation générale qui est une équation matricielle a valeur et
vecteurs propres complexes et seules les matrices des coefficients d influence
aérodynamiques généralisées de cette équation nous concerne.

Dans le deuxiéme chapitre nous avons présenté les différents modeles aérodynamiques
en faisant apparaitre leurs avantages et leurs inconvénients nécessaire pour I'étude du
flottement des modes couplés et pour cela nous avons adopté le modéle des écoulements
potentiels linéaires d’un écoulement subsonique, comme nous avons donné un apergu
général sur les différentes méthodes de résolutions en indiquant leurs domaine
d application.

En ce qui concerne le troisieme chapitre on montre que notre probléme peut se diviser
en un probleme portant et d’épaisseur. En idéalisant la voilure par des singularités de type
doublet et le fuselage par des singularités de type sources .Le probleme aux limites a é&té
transformé en une équation intégrale dont les charges aérodynamiques est I'inconnue a

déterminer en utilisant la condition sur la paroi.
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La méthode des panneaux est une méthode discréte a des variétés de formulations
gue nous avons adopté la formulation d’Albano et Rodden pour les surface portantes en
faisant une distribution des doublets; et pour les corps on a utilisé la distribution des
sources. Les détails concernant cette méthode ont été présentés dans le quatriéme chapitre.

Enfin, les résultats obtenus ont été validés par les auteurs qui ont utilisé cette
méthode en utilisant cing exemples de configuration différentes les détails sont présentés
dans le cinquiéme chapitre .Cependant il faut noter qu'on a rencontré des difficultés

concernant la convergence du probléme pour le cas instationnaire.



CHAPITRE 1
GENERALITES
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Le probleme de flottement est un probléeme stabilité aeroélagtique trés redouté ou la

partie aérodynamique joue un rdle primordial. Ce probléme est régi par une équation

matricielle a valeurs et vecteurs propres complexes.

1.1. Classfication des problémes aérodynamiques instationnaires

Les problemes d aérodynamiques instationnaires peuvent étre classés en trois

groupes comme I'indique la figure (1.1) : processus stationnaires, dépendance harmonique

du temps et dépendance arhitraire.

Problémes aéroélastiques instationnaires

Processus
stationnaires

1.1.1. Processus stationnaires

Dépendance
Harmonique du temps

Dépendance
arbitraire

Figure 1.1 : Type de problémes aérodynamiques instationnaires

Dans cette classe les phénoménes aéroédlastiques s effectuent relativement lentement

dans le temps de maniére a ce que les forces d’inertie puissent étre considérées comme

négligeables. Tous les problémes de ce type appartiennent donc au domaine de

I’ aéroélasticité statique (divergence, renversement de controle, efficacité des gouvernes,

distribution de charge et effets aéroélastiques sur la stabilité statique).
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Le calcul de stahilité de la boucle de retour des forces aérodynamiques engendrées par
les déformations de la structure peut étre effectué avec un modéle aérodynamique
stationnaire.

1.1.2 . Dépendance harmonique du temps

Dans certains problemes, les écoulements ont des formes harmoniques en fonction du
temps sont représentés par une dépendance harmonique du temps, pour des raisons de
calcul de stahilité aéroélastique dynamique

En plus des forces éastiques, aérodynamiques et les forces d’inerties jouent un grand
réle dans la stabilité dynamique de la structure et en fonction des déphasages des forces
aérodynamique par rapport aux forces élastiques et d'inerties. Pour éviter ces problémes, il
est nécessaire de considérer la variation de la fréguence réduite, dans une plage appropriée,
al’intérieur du domaine de vol de I’engin.

Dans le cas ou il sagirait d’un modéle aérodynamique linéarisé, comme dans notre
cas, la nature harmonique de |’ écoulement permet de simplifier grandement le probléme

par un passage de la résolution du domaine temporel au domaine fréquentiel.

1.1.3. Dépendance arbitraire du temps

Ce sont les problémes de I’ aéroélasticité dynamique qui évoluent d'une fagon arbitraire
dans le temps, comme dans I’ é&tude des effets aéroélastiques sur la stabilité dynamique et
les repenses dynamiques (violente manceuvre de I'avion, déflection brusque des surfaces
de controles, charges de rafales ....)

1.2. Modéle d aéroélasticité

Les problemes aéroélastiques n' existent pas si les structures en particuliers celle des
avions étaient parfaitement rigides. Hélas, elles ne le sont pas et ne le seront probablement
jamais. IL en résulte en présence d’un écoulement, une interaction mutuelle entre les forces

d’inertie, les forces élastiques et les forces aérodynamiques.
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En général, on présente ceci sous la forme suivante :

Force d'inertie Force élastique

\A/

Aéroélagticité

T

Force aérodynamique

Figure 1.2 : Le modéle d’ aéroélasticité

1.3. Phénoméne de flottement

Parmi les phénomeénes aeroélastiques que risque de rencontrer un avion, le phénomene
de flottement (en anglais: FLUTTER) est probablement le plus complexe et
potentiellement le plus désastreux de tous. |l se déclenche sans prévenir, sans aucun indice
n’ait permis au pilote de déceler |’ approche de la vitesse critique. La rapidité avec laquelle
s amplifie la vibration vari selon le cas, mais souvent elle est telle que la rupture survient

avant que le pilote ait eu le temps de réduire la vitesse pour quitter le domaine d’ instabilité.

On défini ce phénoméne comme étant une auto excitation dynamique d’'une structure
élastique, produite par des forces aérodynamiques [2].
Il existe plusieurs types de flottement, nous citons comme exemple :
1- Ladivergence: ou flottement a fréquence nulle.
2- Le flottement de décrochage qui se produit lorsgu’'il y a décollement de la couche
limite, en particulier a un grand angle d’incidence.
3- Le flottement des modes couplés (a ne pas confondre avec la résonance) dans lequel
les fréquences des oscillations de deux ou plusieurs modes convergent vers une méme
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valeur provoquant ains I'instabilité de la structure. Ce type de flottement est le plus
fréquent sur les structures d’ avion.

1.3.1. Eqguation générale de flottement

Le phénomene de flottement peut se traduit mathématiqguement par une éguation
matricielle a valeurs et vecteurs propres aeroélastiques complexes. Elle est dérivée a partir
du principe de Lagrange et du principe de superposition des modes propres naturels avec
une matrice modale tronquée.

Pour un systéme non conservatif discret d'ordre n, les équations différentielles de
Lagrange prennent la forme suivante :

d ecm_ u ecm_ u ecﬂRu
ﬂQk ua eﬂQk u eﬂQk u

=Q © k=1,n (1-1)

avec :
L=T-pp
q.=(fa/1t)
L : Fonction de Lagrange.
T : Energie cinétique du systéme.
p»: Energie potentielle du systéme.
R: Energie de dissipation (amortissement structurale).
Q. : kém Force aérodynamique généralisée.
g : keé™coordonnée généralisée.
Les déformations de la structure sont exprimées comme une combinaison linéaire
d un nombre limité p de ces modes propres naturels

Finalement les différenciations des expressions finales de I’ éguation de Lagrange et de
la dissipation donnent I’ équation générale du mouvement.

G (o) a2 el @200 12
a
ou:
[w%] : Matrice spectrale ; matrice carrée diagonale (pxp).

{Q} : Vecteur groupant les p forces aérodynamiques généralisées.
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Pour un mouvement sinusoidal on prend :

o} = {of e (1-3)
avec:
{a} : Vecteur des coordonnées généralisées.
w : Fréquence circulaire de I’ oscillation harmonique.
L’ une des formes de I’ équation du flottement est donc :
(1-4)

Gl il 210} = 0

avec .
W:m
W2
u = Wb
Vy
i=y1

W : Valeur propre aéroélastique complexe.

g : Facteur d’ amortissement structural.

w : Fréguence circulaire de I oscillation harmonique.

r : Masse volumigque de I écoulement libre (infini amont).
u : Fréquence réduite ou paramétre de fréguence.

Vi : Vitesse de I’ écoulement libre (non perturbé).

[Q]: Matrice des coefficients aérodynamiques généralisés

Notre éude est consacrée a I’évaluation des charges aérodynamiques a fin d’ obtenir

les coefficients des forces aérodynamiques généralisées.

On congate que les coefficients aérodynamiques deviennent complexes et dépendent
de la pulsation de la configuration d'avion. La matrice des coefficients aérodynamiques

généralisés sera exprimée sous laforme:
[l = [Q] + iu [Q] (1-5)

: Matrice de rigidité aérodynamique ayant pour éléments les coefficients réels des

[o]

forces aérodynamiques.
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[Q"] : Matrice d’amortissement aérodynamique ayant pour éléments les coefficients

imaginaires des forces aérodynamiques généralisées par unité de fréquence réduite.

Les coefficients des forces aérodynamiques généralisées sont exprimés par la relation ci-
dessous et la démonstration est représentée dans I’ appendice A :

Qj(u,M¥) :F@i (x,y)lj(x,y,u,M¥)dxdy , Lj=L..n (1-6)
ou:
x; (x,y): Déflexion du plan aérodynamique au point (x,y) du i#™ mode de la structure.

I ,-(x, y,u,M¥) : Fonction charge correspondant ala jém oscillation harmonique.

u : Fréquence réduite ou parameétre de fréquence;, u = —.
¥

My : Nombre de Mach de I’ écoulement libre a1’ infini amont; M, :V—¥.

C, : Vitesse du son dans !’ écoulement uniforme al’infini amont.
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CHAPITRE 2

MODELISATION DESECOULEMENTSET METHODE
DE RESOLUTIONS

Les principaux modeles aérodynamiques sont présentés en faisant apparaitre leurs
avantages et leurs inconvénients. Pour notre cas, qui est un avion en oscillation
harmonique, nous allons adopter le modéle des écoulements potentiels linéarisés.

De plus, nous alons donner un apercu général sur les différentes méthodes de résolutions

en indiquant leurs domaines d'applications.

2.1. Principaux modéles aérodynamiques

Les problemes de la mécanique des fluides et en particulier les problémes
d'aérodynamique, sont régis par des équations aux dérivées partielles fortement non
linéaires (Equation de continuité, équation de mouvement, équation d'énergie) et par une
équation détat. Heureusement, pour un probleme réel donné, les parametres physiques
nont pas le méme degré dimportance. Il est donc souvent raisonnable d'adopter des
hypotheses qui simplifient grandement la nature des équations a résoudre et, par
conséquent, réduisent le colt en temps de calcul sur ordinateur sans pour autant diminuer

sensiblement la précision des résultats.

Une premiere hypothése est qu'en aérodynamique les forces de volumes peuvent
étre considérées comme négligeables.
De plus, le champ d'écoulement est divisé pendant la modélisation en deux zones :
- une zone d'écoulement non visgqueux, ou I'effet de la viscosité est négligeable.
-une zone d'écoulement visqueux, ou les effets de la viscosité ne peuvent pas étre
négligeables, tels que dans les couches limites et prés des sillages.
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L'utilisation de la méthode des zones est avantageuse pour réduire la complexité
des équations exigées pour chague zone et I'espace mémoire nécessaire a toute la
procédure [1].

2.1.1. Modélisation des écoulements visqueux

La modélisation des écoulements visqueux apporte, d'une part, certaines corrections
aux résultats obtenus quand les écoulements sont supposés simples, et dautres part,
nécessaire pour les cas des écoulements complexes ou I hypothése d'écoulements non
visgueux est fortement erronée.

Naturellement elle est le seul moyen pour la détermination de la trainée de frottement. Les
guelques phénoménes suivants sont des exemples ou I'hypothése des écoulements non
visgueux donne des résultats insuffisants:

Dans les cas de surfaces de contréles (ailerons, gouvernes...), les corrections apportées
par les effets de la viscosité sont nécessares méme dans les cas d'écoulements
complétement subsoniques ou supersoniques [3].

En écoulement transonique, les effets de la viscosité peuvent altérer la position et
I'intensité de I'onde de choc .Ces changements de distribution de pression autour de la
surface de l'alle entrainent des influences sur les caractéristiques aéroélastiques de cette

derniere.

Dans le cas de forte turbulence, on rencontre souvent les phénomeénes de Buffeting sur
I'aile ou plus fréquemment sur les empennages horizontaux et les surfaces de controles, de
plus ces phénomenes peuvent apparaitre dans le cas de déplacements d'onde de choc qui
poussent les surfaces de contrbles a vibrer en provoquant l'ingtabilité "buz transonique”.
Ces phénomeénes nécessitent I'utilisation des modéles d'écoulements visqueux et parfois
tres compliqués [4].

En aéronautique, la nature des couches limites est tellement turbulente, & un nombre de
Reynolds élevé, gue I'aspect laminaire se limite aux régions prés des bords d'attaques [5].
Dans ce cas, le passage a la modélisation de la turbulence est indispensable.



19

Les modéles a zéro éguation de transport sont les plus utilisés de la turbulence. Ces
modéles sont basés sur I'hypothese de la longueur de mélange pour représenter la viscosité
tourbillonnaire, tels que les modéles de Prandtl et VVon-Karman [6].

Les modeles a une et a deux éguations de transports, tels que les modéles de
"Bradshow" et "K-e", et les modéles de Reynolds directs et algébriques (DSM et ASM)
qui sont tous basés sur les équations de Navier -Stokes moyennées sur un long intervalle de
temps comparé aux fluctuations turbulentes, ont rendu possible I'étude numérique de
certains problémes bhidimensionnels, le Buffeting par exemple, ou ont prouvés des
excellents résultats.

Bien gue ces modéles présentent un probléme sérieux au point de vue codt de calcul, ils
sont les seuls moyens de simulation numérique de certains problemes aérodynamiques et

aéroélastiques.

2.1.2. Modélisation des écoulements non visqueux

La modélisation de la zone non visqueuse est accomplit en négligeant les termes
visqueux dans les éguations de Navier -Stokes. Une autre simplification souvent apportée
aux équations de base régissant les écoulements autour des ailes et de fuselage est la
négligence des termes de transfert de chaleur (modéle d'Euler est encore plus smplifié que
celui des écoulements potentiels).

2.1.3. Modéle d'Euler

Un arrangement est apporté aux équations classiques de continuité, de mouvements
et d'‘énergie de maniere a obtenir le modéle écrit sous la forme conservative suivante:

H,IE,IF , IG- 2.1
oy Tz O D

Ou H, E,F e G représentent les quantités correspondantes aux cinq équations de

bases:

t
H = (r¥ N LU U A gV VA ,r¥q)

t
E= (r¥ul ’p+r¥U12 FyUpUy Ty U Ug ,(I’¥q + p) ul) (2-2)
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F

t
2
(I’¥U2 , ryuu ,p+r u; ,rouu, ,(r¥q + p) Uz)

t
2
G (r¥u3, MUl Ty Ul , PF+Ty U ’(r¥er + p) Us)

Ces égquations donnent de bons résultats pour un maillage raffiné des champs
d'écoulements tridimensionnels [7]. Cependant, le colt de calcul reste assez élevé et leurs
applications est généralement réservées aux cas bidimensionnels.

2.1.4. Modéle des écoulements potentiels

Ce modele a connu une grande application aussi bien pour les écoulements subsoniques
[8] et supersoniques tridimensionnels. Cet avantage est du a une simplicité relative des
algorithmes de résolutions et de I'économie en temps de calcul d'une part, et a la précision
plus que satisfaisante des résultats obtenus comparés a ceux obtenus par le modéle d'Euler
d'autre part.

En plus des hypothéses citées auparavant, le modéle potentiel, ou isentropique, est basé
sur I'hypothése supplémentaire des écoulements irrotationnels qui entrainent I'existence

d'une fonction potentielleF (x,y,zt). Les équations de base seront condensées alors en une

seule équation dite équation du potentiel de vitesse.

Dans sa forme linéaire, I'équation du potentiel de vitesse prend la forme classque

suivante:
My éFn = 0 2-3)

Ou My e Cy sont respectivement le nombre de Mach et la céérité du son de

(- M2 +F, +F -

I'écoulement libre.

L'avantage de la forme linéaire permet de représenter la solution totale par une
superposition de solutions particuliéres. Dans le cadre de notre projet nous nous
intéressons a la solution particuliére permettant de déterminer la matrice des coefficients
des forces aérodynamique généralisées.
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2.2. Equations fondamentales régissant les écoulements potentiels

En vus de I'obtention de la simplicité de la condensation de la procédure, nous alons
utiliser la représentation vectorielle pendant la formulation mathématique des écoulements
potentiels[9].

En effet, I'hypothése de I'existence d'une fonction potentielleF(x,y,zt) , ou tout

simplement F , permet d'écrire:

V=NF (2-4)
En utilisant I'éguation de continuité,

1dr i

" +v=0 (2-5)

et d'apres I'éguation (2-4), nous pouvons écrire :

v =RizF (2-6)
L’ éguation de continuité devient donc :

1dr o -

[ (2-7)

En utilisant I'équation de la quantité de mouvement,

—

Vv .dp (2-8)
dt 0_

La dérivée totale du membre de gauche de I'équation (2-8) peut étre développée en:

dV j]\_/
dt qt g 2

/20 _
: Vv
L'hypothese de I'écoulement irrotationnel se traduit par I'annulation de la verticitév .
De plus, par l'intermédiaire de I'équation (2-4), la dérivée locale du vecteur vitesse prend
laforme suivante :
v - N(J]E) (2-10)
fit fit
En tenant compte des équations (2-8), (2-9) et (2-10), I'équation de la quantité de
mouvement prend laforme :

—2

5
IF LV, dp? _ (2-11)
Ng 2 +Or_; 0
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En intégrant I'éguation ci-dessus entre deux positions en prenant comme position

initiale les conditions de I'écoulement libre, on peut déduire I'équation de Bernoulli:

2 2 p
1% -v¥gﬂ+@<§_p (2-12)
Py
Ou: W et pr sont respectivement la vitesse et la pression de I'écoulement libre.

L'utilisation de I'équation de la célérité du son,

dp —
Nous permet d'écrire :

dp _ ~,dr
R (2-14)

Pour pouvoir combiner entre lestrois équations (2-7), (2-12) et (2-14), on utilise larégle de

Leibnitz, pour la différentiation d'une intégrale définie, suivante:

p
’ d

dip o- =1 (2-15)
Py

dou:

p

d~dp _ 1dp

dt 0_ r oot (2-16)

En appliguant la dérivée totale a I'équation de Bernoulli et par substitutions dans
I'équation (2-16) nous obtenons apres utilisation de I'équation (2-17):

.
100~ 148,V 2 _
rat Czdtgﬂt+ 2+ (2-17)

Findlement, par simple substitution dans I'équation (2-17) et un arrangement du
membre de droite de I'équation ci-dessus, on aboutit a I'équation exacte de I'écoulement
potentiel,

- I’k &\| 200
NFz_CL o %]t_(sz) :: 0 (2-18)

Le probleme revient donc a rechercher la solution de I'éguation (2-18) qui représente une

fonction scalaire F(x,y,zt)  au lieu dune fonction vectorielleV .



23

En plus le champ de vitesse, le champ de pression, comme inconnus principaux en
agroélagticité, peuvent étre exprimés en fonction du potentiel de vitesse. Pour cela nous
allons formuler I'expression du coefficient de pression local qui peut étre définie comme:

Cp = 1P'_P¥ (2-19)
=ryW
2
Pour un écoulement isentropique d'un gaz parfait, I'équation de la célérité du son
prend alternativement les formes suivantes :

dp/jdr _ o PO _ pr- P 2-20
dt/dt =C T & Q—gRT— r (2-20)

Ou g estlerapport de chaleur spécifique, supposé constant.

En tenant compte de I'éguation d'énergie pour un écoulement isentropique et de
I'éguation ci-dessus on peut avoir:

"dp _cd(c?
Pdf =0 é_l) = ghlce-c) (2-21)

Par combinaison de I'équation de Bernoulli (2-12) avec les équations (2-20),(2-21)
et (2-22) on obtient finalement:

e , . ..\g( -1) OO
=2 GG 9-1F &, Zc.%/g_+7 ]
Co = a7 ot ngﬂt+2§<|F V*‘% L (2-22)
20
L'équation ainsi déduite est donc I'expression exacte du coefficient de pression local pour

un écoulement isentropique.

Pour les applications pratiques, I'éguation du potentiel de vitesse n'est pas utilisée dans
sa forme exacte, mais elle est simplifiée en ne gardant que les termes linéaires pour les
écoulements complétement subsoniques ou supersoniques, et les termes linéaires
prépondérants uniquement pour les écoulements transoniques. Pour le coefficient de
pression, l'utilisation exacte de son expression est possible dans le cas stationnaire et/ou
dans le cas de résolution par la méthode des champs, pour les problemes instationnaires
avec résolution par les méthodes intégrales, la linéarisation de I'expression du coefficient
de pression est indispensable.
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2.3. Modéle linéaire de I'écoulement potentiel autour des engins

En tenant compte de I'hypothése des petites perturbations pour un écoulement
complétement subsonique ou supersonique autour des engins, I'équation du potentiel de
vitesse peut étre soumise a une linéarisation totale comme I'indique le paragraphe (2.1) en
aboutissant & sa forme donnée par I'éguation (2-3). On néglige les termes non linéaires

méme dans I'expression du coefficient de pression.

Dans ce qui suit nous allons supposer que I'écoulement du fluide privé de toute
source de perturbation se compose d'un courant avec une vitesse uniforme W paralléle a
I'axe des x. Il est donc commode d'utiliser un potentiel de perturbation j (x,y,zt) qui
seralié au potentiel de vitesse par larelation suivante :

F(xy.zt) = Ve x4 (x,y,21) (2-23)
avec les composantes de vitesse de perturbation :
U=jx,v=jy,,w=j, (2-24)
avec:

uppVe ; vppVe ; wppWx

Privé du potentiel d'écoulement uniforme & l'infini, I'écoulement perturbé par I'engin
comme source de perturbation sera donc gouverné par I'éguation suivante :

_ . . _M. _i. — )
(1- M2} wt wH = c e 0 (2-25)

avec .

— 2 2
Cp = -5 x5 -
p V¥J v (2-26)
Pour pouvoir résoudre I'éguation (2-25) pour les cas d'écoulement autour des
voilures, quatre conditions aux limites sont nécessaires pour gue la solution du probleme

Ssoit unique.
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2.3.1. Imperméabilité de la surface

Puisgue I'écoulement est supposé sans décollement, les lignes de courant daire
embrassent la configuration de I'engin et pour chague point (x,y,z)de la surface en
vibration, et la vitesse normale a la surface est égale a la vitesse de I'écoulement dans la
méme direction.

La condition exacte est donc ala surface de la configuration s(x,y,z,t) :

s(x,y,zt) =0 (2-27)
et les particules de fluide sont assignées a se mouvoir selon laloi suivante: (2-28)
I IO VAL I I
dt it x fy 1z
g9 0,0 (2-29)
a qt x

2.3.2. Condition al'infini

Quélle que soit la nature de la perturbation produite par I'engin, elle doit satténuer de
plus en plus qu'on séoigne de I'engin et on doit retrouver I'écoulement uniforme non
perturbé. Cette condition se traduit par I'annulation du potentiel de perturbation et de ses
dérivéesalinfini :

~

j =0 ; j«=0 ; N =0 (2-30)
De plus, dans le cas de résolution par les méthodes des singularités, il faut gjouter la
condition de Sommerfeld qui exige que la solution instationnaire soit formée d'onde se

dilatant vers l'infini en partant de leur source (engin).

2.3.3. Condition de Kutta

La condition que la pression soit finie et continue au bord de fuite se traduit par
I'annulation de la différence de pression entre l'intrados et I'extrados :

DCp:(x,y,zt) = 0 (2-31)
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2.3.4. Condition de sllage

Le sillage est une zone tourbillonnaire non portante est la condition se traduit par la
relation suivante :

DCpT(x, Y, z,t) =0
(2-32)

2.4. Méthode de résolution

Les méthodes de résolution peuvent étre classées en trois groupes. méthode des
champs, méthode des singularités et la méthode de Morino ; mais nous avons présenté
uniguement la méthode des singularités car €elle était utilisée dans notre modeste travail.

2.4.1. Méhode des singularités

Jusgu'a pressent, le domaine d'application de ces méthodes se limite aux probléemes
gouvernés par des équations aux dérivées partielles linéaires. Le principe de base de ces
méthodes consiste a couvrir la configuration par des distributions de singularités disposées
sur la surface réelle ou moyenne de cette configuration, les intensités de singularités tels
gue sources, doublets ou vortex, dépendent des équations des conditions aux limites

imposées.

La méthode des vortex est utilisée essentiellement pour résoudre les problémes de
surfaces portantes en écoulement stationnaire, son extension aux problémes instationnaires
est effectuée en faisant apparaitre explicitement I'effet du sillage pour chaque pas de temps.
Cette extension se limite aux écoulements incompressibles et aux surfaces portantes
paralléles d'une part et aux phénomenes longs, faibles fréquences, d'autre part. De plus,

I'effet du sillage exige un espace mémoire et un temps de calcul considérable.

La méthode des doublets est utilisée quelque soit la complexité des configurations
portantes, et auss bien en écoulement stationnaire [10] gqu'en écoulement instationnaire [3].
Cependant, la modélisation des surfaces portantes en écoulement stationnaire est

généralement effectuée par la méthode des vortex pour des raisons de précision.
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La méthode des sources est essentiellement employée, pour les écoulements aussi bien

stationnaires qu’instationnaires, pour modéliser des corps non portant complexes.

Dans notre projet nous nous traitons les problemes des surfaces portantes dans un
écoulement stationnaire et instationnaire en employant une distribution des doublets sur les
surfaces moyenne des ailes et des empennages et auss les problemes des surfaces non
portantes dans un écoulement stationnaire en employant une distribution des sources sur la
surface réelle du fuselage.
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CHAPITRE 3
DECOMPOSITION LINEAIRE ET EQUATION INTEGRALE

La théorie des petites perturbations nous a amené a la linéarisation du modele des
écoulements potentiels qui va nous permettre de séparer le phénoméne physique réel en
une somme de problemes éémentaires agrodynamiques. La solution particuliere
convenable au probléme aux limites est déterminée a partir d'une équation intégrale et en
utilisant comme type de singularités la distribution de doublet pour les surfaces portantes et

ladistribution de source pour les surfaces non portantes.

3.1. Equation intégrale pour le modéle Doublet( les surfaces portantes)

Pour pouvoir généraliser cette étude, nous alons exploiter un systéme de coordonnées

curvilignes (x,s,z ). Les oscillations sont évidemment de faibles amplitudes et normales a

la surface de base ou moyenne z(y) paralléle au courant a linfini (incidence et cambrure

nulles) figure (3.1).



29

Figure 3.1: Coordonnée curvilignes
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3.1.1. Décomposition en probléme d'épaisseur et portant

Le probleme rédl qui est une voilure avec une distribution de cambrure et vibrant autour
d une position moyenne a un angle d’'incidence g peut étre décompose en un probleme
d'épaisseur non portant déterminé par laloi d'épaisseur du profil en position perturbée et un
probleme portant déterminé par la forme du squelette de la voilure et qui est en position
perturbée (oscillation) figure (3.2).

PROBLEME REEL:

voilure avec cambrure, & un angle
d'attague B et en oscillations

PROBLEME D'EPAISSEUR

Figure 3.2: Décomposition du probléme physique
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La décomposition en ces deux effets est intéressante a cause des symétries qui

apparaissent. Nous allons préciser les conditions aux limites pour chacun de ces problémes.

3.1.1.1. Probléme d'épaisseur
3.1.1.1.1. Imperméabilité de la surface

Pour la face supérieure, I'équation (2-27) prend laforme suivante :
z -zu(x,y,z,t) =0
z- zu(x,s,t) =0

Pour des petites perturbations,
€Mz, Tz. 1 Tz. y

A\
A

gTx  Ts v, Tt g

Il Sen suit que I'équation (2-29) peut étre approximée par :

Wn(X,S,Zu,t) = ﬂ;t” +Vy ﬂ.ﬁ;

avec !
VVn(X, SZu ,t) - Vitesse sur la surface supérieure normale a la surface moyenne.

Pour laface inférieure, I'équation (2-29) prend laforme:
z-2 (x,s,t) =0

Pour des petites perturbations,

&z, 1z, 17z, u
) ) f 1
Emx s v, mt 4PP

Il sen suit que I'équation (2-29) peut étre approximee par :

Wn(X,S,Z| ,t) = %it'+v¥ %('

avec :
VVn(X, Sz, ,t) . Vitesse sur la surface inférieure normale a la surface moyenne.
Une conséguence directe des équations (3-4) et (3-7) est que:

wn(x,s,zu,t) =- vw(x,s,z, ,t)

Dans le cas de disposition des panneaux sur la surface moyenne Zs(y)

(3-8) nous permet d'écrire:

(3-1)

(3-2)

(3-3)

(3-4)

(3-9)

(3-6)

(3-7)

(3-8)

, I"équation
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%lz(x, 50°,t)= %(x, 50 ,t) (3-9)

Ou 0" et 0 indiquant respectivement les faces supérieure et inférieure de la surface
moyenne de la voilure.

On est donc amené a chercher une solution | (x, Sz ,t) symétrique en z pour que

lsoit antisymétrique.
9z
De plus a I'extérieure de la surface de base faisant partie des profils symétriques, :Iq—;

est nul pour z égale a zéro.

3.1.1.1.2. Condition al'infini

A l'infini,
j=0 ; Nj=0 ; j,=0 (3-10)

3.1.1.1.3. Condition de Kutta

Au bord de fuite, I'équation (2-31) devient :
DCp:(x,5,0t) = 0 (3-11)

3.1.1.2. Probléme portant
3.1.1.2.1. Imperméabilité de la surface

Sur la cambrure, I'éguation (2-27) prend laforme suivante :
z-zm(x5t) = 0 (3-12)
Pour de petites perturbations:

€fzm zm 1 YZmu
——— ~pp 1 (3-13)
S s v, Tt 4PP

Il Sen suit que I'équation (2-29) peut étre approximée par ,

Wn(X,S,Z m,t) = ﬂ1z]tm +Vy ﬂﬁxm (3'14)
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avec .

VVn(X,S,Z m,t) . Vitesse sur la cambrure, normale a la surface moyenne.

Puisque la face supérieure et la face inférieure ont la méme éguation, nous pouvons
déduire pour le cas de disposition des panneaux sur la surface moyenne :

qr AT 1§
ﬂ—Z(X,S,O ,t) = ﬂ—Z(X,S,O’ ,t) (3_15)
On est donc amené a chercher une solution (x,s,z,t) antisymétrique en z pour que :lﬂlz
soit symétrique.
Dans ces conditionsj , j, et j, sontimpars en d'une part et la continuité au sein

du fluide d'autre part entraine, en dehors de la surface portante et du sillage :

Pour :
z=0
j =0
j«=0 (3-16)
Js=0
3.1.1.2.2. Condition al'infini
A L'infini,
i=0 ; Nj=0 ; j,=0 (3-17)

3.1.1.2.3. Condition de Kutta

Au bord de fuite de la surface moyenne, I'équation (2-31) devient :
DCp:(x,5,0t) = 0 (3-18)

L'annulation de la différence de pression peut étre étendue englobant tout le sillage .Sur

la surface portante, la différence de pression représente I'inconnue a chercher.

3.1.2. Modéle spécifigue au probléme de flottement

En respectant la condition mathématique qui exige que les solutions doivent étre
linéairement indépendantes, le probléme portant peut étre auss décomposer en un
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probléme portant stationnaire et un probléme portant instationnaire .Ce dernier probléme

est celui qui nous intéresse pour établir le modele aérodynamique de flottement.

3.1.2.1. Décomposition du probléme portant

Le probleme portant stationnaire est caractériseé par l'angle dincidence et par la
cambrure privés de tout mouvement et déformation supplémentaires, c'et a dire que ces
deux derniéres caractéristiques sont indépendantes du temps. En ce qui concerne le
probleme portant instationnaire, nous allons nous intéresser a l'effet des mouvements et des

déformations entrainant uniquement une perturbation de portance.

PROBLEME PORTANT

—

Probléme Portant Stationnair e Probléme Portant I nstationnair e

Angle D’attaque

Oscillation D’une Plague

-
N

Distribution de cambrure

Figure 3.3: Décomposition du probléeme portant

Zm : Lapostion moyennede zm.

J ., Laposition moyenne deJ ..

z, : Oscillation en flexion en (k) "™ mode.

Z,., : Oscillation en torsion en (k+1) “™ mode.
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avec .

Zm = zm(x,s)
3 =3,(x9)
z,= zk(x,s,t)
Il est donc évident que la valeur instantanée du mouvement de la cambrure peut étre

approximer par la somme de sa valeur moyenne et de la combinaison linéaire des (p)

modes propres, en effet figure (3.4) :

Zn(XSt) = Zm(x, s)+§ z,(xst) (3-19)

k=1

Ou p est le nombre total des modes de vibration considérés.

Z A

f. (fléxion)

) S

Figure 3.4 : Type de modes naturels

f,.(torsion

D'apres cette décomposition, deux remarques intéressantes doivent étre citées :
Les conditions aux limites pour chacun de ces deux problémes ne portent rien de
spécifique sauf qu'on remplace dans les équations(3-14),(3-17) et(3-18) le déplacement

zn(x;st) par zm(x,s) pour le cas du probléme portant stationnaire et par la somme des

modes propres z,(x,st) pour le cas du probléme portant instationnaire.

Probleme portant stationnaire n'est qu'un cas particulier du problémes portant
instationnaire, ceci peut étre obtenu en considérant la distribution de cambrure comme

étant une amplitude d'un mode propre avec une fréquence de vibration nulle.
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3.1.2.2. Modéle

L'effet du probleme portant instationnaire se traduit une perturbation de la
différence de pression entre l'intrados et I'extrados de la voilure, et puisque le calcul de
flottement sintéresse a la limite de stabilité ou l'oscillation est harmonique, on sattend a ce
gue le potentiel de perturbation du probléme instationnaire et ses dérivées, produits par les

surfaces portantes , auront une nature harmonique du temps, en effet :
z,(x,st) = bf, (x,s) e
j (xy.zt) = (xy.z) e (3-20)
wn(xst) = wh(x.s) e
Cp(x,st) = Cp(x,s) e
Les équations (3-20) permettent le passage du domaine temporel au domaine fréquentiel
comme le montre le paragraphe (3.1.2) .Aprés l'insertion de ces équations dans les
équations (2.25), (2.26), (3.14), (3.17) et (3-18) nous obtenons enfin :

Dans larégion potentielle;
L'équation gouvernant I'écoulement perturbé devient,

- _u2

M2 ] 4 - 2 ME +ME =0 (3-21)
avec .
oy
Cp(x,s) = Elr x+l%r J (3-22)

sur la surface; pour chaque mode k , la condition dimperméabilité de la surface sexprime

par laforme dimensionnelle suivante :

u)u
g (\);;S,U)ld(: ﬂ()?/b) fi (x,s)+iufk (X,S) (3-23)
Ou:
a,(xsu) = ay(xs)tivay(x,s) ; k=1,p (3.24)
A l'infini ;

La condition d'atténuation des perturbations se traduit par :

z_(x,y,z) =0
_ (3-25)
Nz (x,y,z) = 0
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Au bord de fuite ;

La condition de Kutta se traduit par :

DCp:(x,s) = 0 (3-26)

3.1.3. Equation intégrale

La solution analytique du modele précédent, n'est connue que pour des cas particuliers
[12] (cas de I'écoulement bidimensionnel et de I'aile elliptique en subsonique, notamment).

Pour aborder les applications pratiques de surfaces de géométries complexes et
d'interférences entre ailes et empennages ou canards, on est donc amené a rechercher des
formulations susceptibles de donner des solutions numériques approchées .Pour cela, on
remplace le probleme aux limites par une équation intégrale reliant les virasses, normales a
la surface moyenne, ala différence des pressions sur la surface moyenne.

Vue les caractéristiques de la fonction de la fonction potentielle de perturbation et de ses
dérivées comme c’'est indiquer dans le paragraphe (3.1.1), les surfaces portantes et leurs
sillages peuvent étre remplacés par une distribution de singularités doublets, non portantes
sur les sllages, dont les intensités seront déterminées par la condition a la limite de la
paroi.

Bien que les équations (3-21) et (3-22) sont spécifigues au probléme portant
instationnaires, la nécessité de renforcer la condition de Sommerfeld est la cause de
l'utilisation des équations (2-25) et (2-26) , et ce nest qua la fin que les natures
harmoniques données par les équations (3-20) sont introduites pour aboutir a I'équation
intégrale suivante :

ak(xl,g;u) :i(‘xﬂ( (xl,g;x,s;u,M¥)I I((x,s;u,M¥)dxds (3-27)

ak(xl,sl;u) = a;((xl,sl)+iua,;(xl,sl) (3-28)

Avec les conditions aux limites :

lr(x8) = 0 (3-29)
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Ou:

Ik(x,s;u,M¥ ) = %fp(x,s;u,mé ) (3-30)

(¢ :indique quil ne s agit pas de l'intégrale de Riemann, mais de la valeur définie a partir
de la primitive.
K : fonction noyau de l'intégrale ou fonction Kernel.
[, : Distribution de charges sur I'aile qui représente l'inconnue de base dans I'expression

des coefficients des forces aérodynamiques généralisées.

L'équation (3-27) représente la vitesse normale induite a la surface portante, en un
point (x,s), par ladistribution de pression sur toute les surfaces portantes :
Lafonction Kernel laforme suivante :
(3-31)
K = expl- iwx, V) (K, T, +K,T, ) / 12

Ou:
T, = cos(l r- s)
T, = (zocosl - YoSinl r) (zocosl s- YoSinl S) [ r2
Ky = 1+ ruz) Vel iuu, )
i 2
K,=-3l,- 'u'\éfr (+u2) 2expl- iuuy )
. - N
. MF\fI’ §1+U12)'1/2 BRZ +2+|\/|¥R|'U1 §(1+u12)-9/2exp(_ iuul)
avec
X, = X- X , Yo=Y-h , Z,=2-12
B=(l- M2)>  ; r=(yg+zf? ; Re[g+Bar2)?
_Wr _M«R- X,
" T
( ) _ ¥ exp(— iuul)
I, {u,u =Q (1+ 2)9,2 du
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Iz(ul,u) = ‘¥Mdu

Q (1+u12)5’2
w : Fréquence circulaire d'oscillation.
|, : angle diédre du point récepteur localisé en(x,h,z ).

| s : angle diédre du point émetteur localisé en(x,y,z).

Pour pouvoir évaluer la fonction Kernel, les deux intégrales infinies doivent étre
déterminés. Parmi plusieurs approximations de ces intégrales nous allons adopter pour des
raisons de précision et de simplification, celle donnée par Albano [13] et qui est utilisée par
Waldman [14].Les dé&ails concernant cette approximation sont représentés dans
I’ appendice C.

Pour le cas stationnaire I'expression de la fonction Kernel prend la forme suivante
[14]:
K=(KsT, +KsT, )ir2 (3-32)
Ou:

L'expression de la fonction Kernel pour les cas stationnaires est considérablement
plus simple que pour le cas instationnaire .C'est pourquoi dans le cas ou la fréguence
doscillation peut étre assumée égade a z&o il est avantageux d'utiliser I'équation
(3-32) au lieu del'équation (3-31).

3.2. Equation intégrale pour le modéle source (les corps non portants)

La solution de I’ équation (2-3) pour les corps non portants en régime stationnaire
peut étre formulée par une équation intégrale comme suit [19] :
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i (xy.2)=i o(xy,2)+i 1 (x y,2)e" (3-33)
Pour le corps:
j E(X' Y, Z) :_i A n(xB’hB,ZBk“""'*‘(x’xs)e_Iur ds (3-34)
ap pes r
Avec:
r:[(x-xB)2+b2(y-hB)2+b2(z-zB)2]”2 (3-35)
Et .

S . représente I'intensité de source sur la surface du corps S; , et n peux prendre la

valeur de 0 et 1 indiquant I’ écoulement stationnaire et in stationnaire respectivement.
L’ équation intégrale pour I’ écoulement stationnaire et :

o 1n oy
- i(\35\50()(B’hs’zs) %E -rr‘sds = -V.n (3-36)
B

3.3. Equation intégrale pour | interférence aile-fuselage

L’équation intégrale pour I'écoulement stationnaire est :

- %;ﬁo(xs,hs,zs) A %EB.rr]Bds+
i(}.Q‘j:)CF’O(XD’hDaZ D) [NKO]B.HBds:- \'/¥ .rrlB (3-37)
o
avec: NK,.n = K
et:
o @albhaza) T Ao .

Les équations (3-37) et (3-38) détermine le champ d’écoulement stationnaire pour les
corps et les surfaces portantes respectivement.
Ladistribution de pression stationnaire sur les corps est données par :

2 {¢ (g-1) g ol f
Cpy =~ { @+ T M? § ool -1 (3-39)
gVI¥Te 2 V¥ A b
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avec .

qo = (\/¥ +j Ox)iI +j Oyi +j Ozll< (3'40)

Pour résoudre les équations intégrales(3-39), (3-38) et (3-39), on discrétise le fuselage et
I'alle en NB et ND panneaux respectivement. Avec cette discrétisation, les éguations
intégrales sont réduites a (NB+ND) équations algébriques :

NB B . ND B . .
aAlsi+a ADCP =a) |, (emo) (n=02) (3-41)
j=1 i=1

Ou:
a,) : Les vitesses normales dans le point de collocation du i*™ panneau du fuselage ou de

la surface portante.

A’ : Les coefficients d'influence aérodynamique qui représente les vitesses normales

induite par le "™ panneau avec une distribution de source ou bien de la ligne portante
d' intensité unitairedans les points de collocation du i*™ panneau.

On peut écrire I’équation algébrique (3-41) sous la forme matricielle qui subdivisée en

guatre partitions:

N ATGS, L e

A - e ua é u _

: aé U7 G =0y @
~ - D

gAhDB AhDDHgDCP”H ganH

AVeEC :

A : Sous matrice des coefficients d influence aérodynamique qui donne I’ influence des

panneaux sources du fuselage sur ses points de controle.

A : Sous matrice des coefficients d’ influence aérodynamique qui donne I’ influence des

panneaux doublets de I' aile sur les points de contréle du fuselage.

A>® : Sous matrice des coefficients d’ influence aérodynamique qui donne I influence des

panneaux sources du fuselage sur les points de controle de |’ alle.

A>® : Sous matrice des coefficients d’ influence aérodynamique qui donne I influence des

panneaux doublets de I'aile sur les points de contréle de celle- ci.
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Ce systéme d’équations linéaires pourra étre résolu par une des méthodes numériques

conventionnelles avec lesquelles une convergence rapide vers la solution est atteinte.
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CHAPITRE 4

RESOLUTION NUMERIQUE PAR LA METHODE
DES PANNEAUX

La méthode des panneaux et une méthode discréte et grace au progres
informatique, €elle tend de plus en plus a remplacer les autres méthodes numériques. Pour
faire I’ application de cette méthode, on commence par un maillage de toute la surface de
I'avion en la subdivisant en n petites surfaces appelées panneaux qui ont une forme
trapézoidale figure (4.1).

Dans ce chapitre nous avons présenté les deux méthodes de résolution numérique:
La méthode des doublets (DLM) [15] qui est utilisée pour les surfaces portantes comme
I'aile et les empennages et la méthode des sources (SLM)[19],[23] est utilisée pour les
surfaces non portantes ou les corps comme le fuselages et les charges extérieurs.

Figure 4.1 : maillage d'un avion



4.1. Méthode des panneaux (DLM)

Cette méthode est utilisée pour les surfaces portantes de I'avion tel que les ailes et les
empennages.

4.1.1. Malllage

Les panneaux sont aignés paralele au courant & l'infini tels que les bordures de I'ale,
les charnieres et les discontinuités de la surface portante soient confondues avec les
bordures de ces panneaux figure (4.2) .De plus, la ligne du doublet, situé au 1/4 des cordes
du panneau est supposée contenir la distribution de doublets dintensités uniformes mais

inconnues.

» S

/

/

~H Y/

@W/ £

C Volet

\
\
. \
J \
| .
NG 4 Point portant
—__Lignede doublets
De longueur [,

Point de collocation
ou point récepteur

Figure 4.2 : Discrétisation de la voilure
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4.1.2. Formulation mathématique

L'application de I'équation intégrale (3.27) sur la surface portante subdivisée en n
petites surfaces appelées panneaux donne :

ak(xl,q;u) = $§ c‘j(()(l,q;x,s;u,M¥)lk(x,s) dxds (4-1)

avec:
ak(xl,sl;u) = aK'(xl,sl;u)+iua|;(xl,sl;u) (4-2)
lr(xs) =0 (4-3)

L'équation (4-1) prend la forme donnée par Albano et Rodden en remplacant
I'élément de surface (dsdx) par (c cosb dl):

ak(xi 'S iU) = ﬁélk(x,—,sj )31' cosDb; c‘j<(x,—,s,—;x,—,s,—;u,M¥) dl (4-4)

i1
J I

Ou:
C; : Corde moyenne du j™ panneau.
b; : Angledeflechedu jé™ panneau.
[; : Ligne du doublet du jo™ panneaul.

Ik(x,- ,s,-) . Lacharge sur le panneau émetteur en mode k, constante sur chaque

panneau.

Le point portant est situé a mi-envergure et au 1/4 de la corde du panneau dont le
déplacement et la pression moyenne sont supposés en ce point .Comme pour la méthode
des vortex, la condition a la limite de la vitesse normale a la surface moyenne est satisfaite
au point récepteur ou de collocation.

Notons que l'intégrale (4-4) devient infinie si le point de collocation est situé sur la
ligne du doublet. De plus, la condition de Kutta n'a pas éé imposée (4-3) .Cependant, a
partir de I'expérimentation numérique avec cette technique [15], il est devenu claire que la
condition de Kutta est satisfaite si chaque point de collocation est situé a mi-envergure et
au 3/4 de la corde du panneau.
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Soient D; et a, lesquantités suivantes:

1 N
D, = Ecj cosb; d<(>q 'S ;xj,sj;u,M¥) dl (4-5)
y
A= ak(xi 'S ) = aj Huag (4-6)
L'équation (4-6) se déduit alorsa:
J
ay=a Dl
J=1
Avec:
a = ak(xi S ) = aj Huag (4-7)

L'équation intégrale est ainsi transformée en un systéme d’ équations linéaires :
[a]=[D] [1] (4-8)
ou:
[a ]: Matrice des vitesses normales, adimensionnelles, dont les (n p) ééments.
[ D]: Matrice des coefficients dinfluences aérodynamiques, dont les (n' n) éléments
sont les facteurs des vitesses normales.

[1] : Matrice desinconnues, dont les (n p) éléments sont les charges aérodynamiques
adimensionnelles.
D'ou:
[I'] =[D]* [a] (4-9)

Notons que toutes les matrices du systeme d'équation sont a ééments complexes.

Il faut remarquer que la détermination des coefficients des forces aérodynamiques
généralisées ne doit pas se faire suivant I'éguation (1-18) mais sous la forme discréte

suivante:

J
qu(U’M¥) = prd fqlis; (4-10)
i=1
avec :
fy : Déplacement du point portant du j®™panneau au g™ mode.
I, : Charge au point portant du j*™panneau au ¢°™ mode.

s; :Surfacedu e panneau.
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4.1.3. Technique de résolution (Technigue d'Albano et Rodden)

La résolution de I'équation intégrale présente des difficultés majeures en raison de
la forme compliguée de la fonction Kernel d'une part et de la présence des singularités
exigent l'intégration en parties finies d'autre part. Dans ce paragraphe nous alons voir la

technique numérique développée par Albano-Rodden [15].
Vu que les panneaux sont supposés de formes planes, Albano et Rodden remplacent le

repére curviligne (x,s,z ) par des repéres cartésiens locaux placés aux milieux des lignes
des doublets , ou segments d'intégrations , et alignés aux surfaces des panneaux .En effet

pour chague panneau émetteur figure (4.3)ona:

ZS(Y)

0

Figure 4.3 : Systemes de coordonnées locaux et globales

Ou:
(X, ¥y ,z): Coordonnées globales.

( xh,z ): Coordonnées de I'élément ou coordonnées locales.

L e nouveau systéme de coordonnées sera donc défini par les transformations suivantes :

h = ycod s+zsinl s (4-12)

z = -ysinl s+zcod s (4-12)
Dans ces conditions les facteurs de vitesses normales prennent la forme suivante :

(4-13)

Dij @ r 2

_ Cj e\éKlTl +K2T2 l;'
ap &8 Egdh
-e€ U;
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Ou:
(1), =l -h; F+22] (4-14)

(E),= exp- ik, -, tanb; ) / W | (4-15)

Les fonctions(Kl )ij ,(‘I‘l ),J. ,(Kz)ij et (Tz), subissent auss un changement de variables

i
dans le nouveau systeme. Cependant, Albano et Rodden ont évalué la partie stationnaire de
l'intégrale par l'intermédiaire de la méthode des vortex (V-L-M) au lieu de la méthode des

doublets. L'éguation est évaluée en recherchant puis en gjoutant la partie stationnaire de

(Kl )ij et de(Kz)ij désignées respectivement par (KlO)ij et (Kzo).,-i

(Kio);= 1+(c; -h tanb; ) /R (4-16)
(Koo ), =- 2- (x; -h; tanb; ) (2+(Br2/R ) 1R ) (4-17)

Nous obtenons ains : (4-18)
D;=Ds+DD;

Ou les facteurs de vitesses normales stationnaires sont :

~

c, %eK, T, +K u
Ds=—1 Ap1071 20'2 £ dh 4-19
) 4p ) eé r2 HJ ( )
et l'augmentation harmonique DD, des facteurs de vitesses normales est : 1IV-19
8K, E- Ky, HKLE- Ky T, U
DDij — 05( 1 10)l1 r2( 2 zo)rz Q dh (4-20)
-e€ Uj

L'évaluation de l'augmentation harmonique DD; est effectuée en approximant son
numérateur par un polyndme parabolique pfh) tel que:
ph) = Ah2+Bh+c @(K, E- k) T, +(K,E- Koo ) T, (4-21)

L'équation (4-20) prend alorslaforme:

c€ u
¢ e ph) ¢
DD, =" Udh 4-22

avec :

1
=§choslj
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Si on prend p-€), p(0) et p(+e) comme valeurs respectivement de début, milieu et fin

de ph) nous aurons:

A=[pl- €)- 2p(0)+p(+e)] /2e (4-23)
B=[p(e)- pl- )] /2e (4-24)
c=p(0) (4-25)
Enfin I'expression finale de l'intégrale est comme suit :
DD, :% { [hz- z2)ash, B+C] F+1B4h; AG+2eA } (4-26)
Ou:
2|
~1 i
F—wtan lhi2+z i2_ 2 (4-27)
G=I b -ef vz 428
= log e (4-28)

4.2. Mé&hode des panneaux (SLM)

C’est une méthode qui fait la solution numérique de I’ éguation intégra pour les
corps et les charges extérieure [23].

4.2.1. Malllage

Cette section décrit la méthodologie permettant de déterminer les différentes
caractéristiques géométriques nécessaire pour définir le fusedlage dans I'espace.Les
coordonnées des points de départ sont ( x,Vi,z.,k=1,2,3,4) pour un éément quelconque
dans le systéme de référence. Les quatre indices définissent les quatre coins d’'un élément
guadrilatéral, sous forme vectorielle, on a:

X=X +yi] +7k (4-29)

Ou i',j,k sont des vecteurs unitaires des axes de référence du systéme global de
coordonnées. Les points (coins) k=1 et k=2 sestuent sur la premiere ligne N et les
points (coins) K=3 e k=4 sur la deuxieme ligne N figure (4-4). Les quantités
associées a la premiére ligne N portent I'indiceF , alors que celles qui se rapportent a la

deuxiéme ligne N arborent I'indice S .
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On exprime comme sulit les vecteurslignes N :

Pr=X- X
Lk (4-30)
X
A
Pente ms;
(x2,h2)
(Xs,hs)')//ﬁ‘
D32
< I | >
e
D32
(x4,h4?7\\¢\‘
Pente my (x1,h)

Figure 4.4 : Elément trapézoidal plan

On pose que les deux cotés paralleles de I’ élément trapézoidal sont paralléles a la
moyenne des deux vecteurs lignesN . Le vecteur unitaire i'E paralleéle au deux cotés du

trapeze prend laforme :

b
I _‘_I:r>i_+£z_‘ (4-31)

Ce vecteur représente auss le vecteur unitaire du systéme de coordonnées de I’ élément. En
observant |'équation (4-31), on remarque que chague coté paralléle ale méme point milieu

et la méme longueur que le segment de ligne N duquel il provient. Les longueurs d- et

ds et les points milieu ont comme expression, sous forme vectorielle :

de=| P |
i I (4-32)
ds= ‘PS‘
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%= 1(4+x)
(4-33)

%= 1(x+%)

Les coins de I'élément trapézoidal sont les points extrémes des cotés paraléles. On les

exprime sous forme vectorielle :

rr 1
X]._XF 2d
r r
Xo=Xg-
(4-34)
2

% =Xs- Ld

r
Fle
r
%dFIE
14T
2 Fle

r 1.r
X4 :Xs 7dFIE

A présent, il est possible de cdculer le vecteur normal (N) au plan (de I'élément

trapézoidal) et son vecteur unitaire correspondant, qu’on représente par :

N = (%) (%) (4-35)
r_N i
n_‘_[\T‘ (4-36)

Le vecteur h est également le vecteur unitaire sur I'axe x du systéme de
coordonnées de I'éément. Pour connaitre le vecteur unitaire sur I'axe h du systeme de

coordonnées de I'élément, on peut trouver le produit vectoriel des deux autres vecteurs
unitaires :

Je= N ig (4-37)
Les trois vecteurs unitaires (4-31), (4-36) et (4-37) permettent d’écrire, dans une forme de
composantes :

1 1 1 !
Ig = ayl +ay, | +akK

1 _l ! 1
Je= ayl +a, | +axk

ro P
N = ke= gl +ag ] +agk
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L B B UEJ0 (4-38)

Cette matrice 3 sur 3 des composantes a; est une matrice de passage gréce ala

guelle on peut transformer les coordonnées des points et les composantes des vecteurs
entre le systeme de référence global et le systéme de coordonnées de I’ élément. L’ origine
du systeme locd est le point dont la coordonnée est la moyenne des quatre coins du

panneau. Le point moyen, X est lavaleur del’ éguation :

ar= L% +%) (4-39)

Dans ce nouveau repere, on a comme coordonnées des coins de |’ éément
X¢ = (X X Jrau(Yicr Yo oz zo)
hy= a21(xk- xav)+a22(yk- yav)+a23(zk- Zav) (4-40)
(k=1,2,3,4)
Ou X,V Z sont les coordonnées des vecteurs )'(k de I’ éguation. Les figures (4-4)
et (4-5)illustrent les différents paramétres géométriques gu'’il faut de terminer pour définir
complétement chaque élément du fuselage .On peut constater que :
h,=h;

(4-41)
h; =h, = -h;

Points aux coins

Points donnes

Points au
milieudes —
vecteurs
Points donnés
Points aux coins
2°™ ligne 1¥ ligneN

Figure 4.5 : Formation des panneaux sur le
fuselage
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Lalargeur del’élément | est :

| =h;-hg = 2h; (4-42)
Les pentes des deux cotés non verticaux de I’ éément figure (4-5) équivalent a:
X*_x*
rn32: ( 2| 3)
(4-43)
X*_x*
m41: ( . I 4)

On peut trouver les coordonnées du centroide de I’ élément dans le systéme local, elle s ont

Ccomme expressions :

2
h.= I_ Mg, - My
07 2 X3HX3-Xi-X;

(4-43)
x = MptMy,
0 . 0
2
Ensuite, on obtient les coordonnées du centrosome dans le systéme de référence :
Xo =Xav+8y:Xo 3N
Yo=Yav+aXo +ag (4-45)

Zy=ZavtayX, +adg
Le centroide obtenu & I'équation (4-45) représente maintenant le nouveau point
d’origine pour le systéme local de cordonnées et remplace le point moyen. en regard de
cette nouvelle origine, les coordonnées des quatre coins sont :
X = Xf - Xo
(4-46)
h,=h;-h,
On peut déterminer d’autres paramétres géometriques, comme les intersections des

cotés avec I'axe x(Qz)et ( 41) et lalongueur des quatre cotés ( d,,,ds,,ds€td,, ) :

Xsh,-X,h
b, = 32| 24 i
x,n, -%h
b41: 4 lI 1''4
d,= de
(4-48)

A= | (1"'”‘322)1/2

dy=1 (1+mz%1)



4.2.2. Technigue de résolution

On trouvera dans cette section les formules utilisées dans la méthode des panneaux
pour calculer les coefficients d'influence aérodynamique par une distribution de source
pour le cas stationnaire. Le calcul débute avec les divers paramétres géométriques
déterminés dans la section précédente tels que les coordonnées des quatre coins de
I’élément (x, h,,k=1,2,3,4), lalargeur | (4-42), les pentes myetm,, (4-43), les intersections
b, et b, et leslongueurs desquatre cotésd,,,ds,,ds.€etd,, . Lafigure (4-5) illustre tous ces
paramétres géométriques.

L’ éguation suivante donne le potentiel du a une distribution de sources d’intensité

unitaire aun point P de coordonnées x,y,z :

“ 1

Fo=- 1 |
% Mo xf +ly-ny+ 21"

1 1
—m— dA = dx dh 4-49
D (4-49)
La variable r représente la distance entre le point P et un point de coordonnées

(x,h,0) sur le panneau dans I’ équation (4-49). Le domaine d’intégration et la surface S du

panneau. Les composantes des vitesses induites dans les coordonnées locales sont alors:

M _ 1 . (x-x)

=—=—@ 5 dxdh
u x p® X

i _ 1 (y-h)
Ve —=— dxdh 4-50

Ty 4p®73 3 (4-50)
Wzﬂzir“(z_z)dxdh

z 4% r®

Pour simplifier le calcul de I'équation (4-50), on exprime les intégrales en une
sommation de quatre termes. Chacun de ces quatre termes ne dépend que d’'un coté du
panneaul.

Toutefois, on doit calculer les vecteurs préliminaires suivantes :

e =\/(x- Xk )2+(y- hk)2+z2 k=1,2,3,4 (4-51)

X- X
a ==
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- Z
Ok 0

k=1,2,3,4

re=mafz2+{y-nf } bex) (v-n.)
k=3,2

Ret=mufz2+{y-nif | bexc) (v-n)
k=4,1

(4-52)

(4-53)
On a pour fonction de base :

L(mn): In fm+r - dm )
fm+rh +dm (4-54)
Ou m et n sont des valeurs consécutives, c'est-a-dire mn=12,23,34,41

(32) &
T(@)= tg-lcaf:f‘ o

edv g
k=3,2
(4-55)
Tk(41): tg_lgpk(ﬂ)g
edv g
k=4,1

En utilisant les fonctions préliminaires ci- dessus, on peut écrire les composantes de la

vitesse induite due a un élément de source trapézoidal d'intensité unitaire de la fagon
suivante :

dou=— 1 @, 1
T em) e

dpv=- L0241 M @) Ma__ (@)
p (+me } (L+mg, ) (4-56)
dpw=- T2 + T + T - T

La vitesse induite au i® point de contrdle par le j° panneau peut avoir comme
expression, sous forme vectorielle :

1 | | 1

Vj =uig +Vg + WkEj (4-57)
Ou i'Ej : iEj : I'<Ej sont les vecteurs unitaires le long des axes du systeme de coordonnées
locales (4-38).
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On sait que les coefficients d’influence aérodynamique pour le cas stationnaire est

donnée par :
1 o171
D, =— @}N—-nds 4-58
' D (+59)

Donc:

r
D; :Vij n (4-59)

Avec la condition de la vitesse normale nulle appliquée a la paroi imperméable se traduit,
en fonction du potentiel de lafagon suivante :

nv, =nf =0 (4-60)

Et d’une autre maniére on peut écrire I’ équation (4-59) sous laforme suivante :

- - - 0
D; = i\aa(axnﬁygh ny+z 32 n,Tdx dh (4-61)
4p T& T r r 5

Ou n,,n,,n,sont lescomposantes du vecteur normal n.

Pour le cas de la combinaison aile-fuselage, on a utilisé le modéele de Roose figure

(5.6) comme exemple,qui est un modéle amélioré de Rodden figure(5.5) et Geising.

Le modéle de Geising consiste a modéliser le fuselage comme étant un cylindre en
faisant des distributions de sources en gjoutant I'image de I'aile a I’ intérieur de ce cylindre
en faisant des distributions de doublets et I'aile porte les singularités doublets et
I’ensemble vibre en régime instationnaire.

Le modéle de Rodden a pour objet de modéliser le fuselage comme un cylindre qui vibre
en régime quas stationnaire c'est-a-dire que le corps non portant est en régime stationnaire
mais I'image de | ale est en régime instationnaire et I’ aile reste stationnaire, et que toute la
combinaison aile —fuselage portes des singularités doublets.

Le modéle de Roose consiste a moddliser tous le fuselage avec des distributions des
source en goutant I'image de I'aile a I'intérieur du fuselage avec des distribution des
doublet vibrant en régime quasi stationnaire et que I'ale reste stationnaire avec des
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singularités doublets; donc le modéle de Roose est plus proche de la réalité que le modéle
de Rodden et Geising.
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CHAPITRE 5
INTERPRETATION DESRESULTATS

Pour valider notre code de calcul avec d’ autres résultats publiés dans des différents
articles, nous avons considéré cing exemples a configurations différentes en régime
stationnaire et instationnaire en variant le mode propre de vibration et la fréguence réduite.

Le premier stade de ce calcul est consacré a la génération de maillage dont on a réaisé
une interface sous Matlab pour visualiser tout I'avion figure (5.8), ensuite on va prendre
chague configurations pour faire le deuxieme stade de ce calcul qui est la détermination
des charges aérodynamiques stationnaire et instationnaire et les coefficients des forces
aérodynamiques généralisées en utilisant I’algorithme de Jordan pour inverser la matrice
d'influence aérodynamique, ensuite on a utilisé Matlab pour faire les interpolations des

courbes.

5.1. Aile plane en fléche et effilée

Le premier exemple testé représenté par une aile plane en fleche (angle de fleche
f =45° figure (5.1) dans un écoulement subsonique caractérisé par le nombre de mach
M=0.8, en régime stationnaire (u = 0) et(u =1.0). Cette aile supposée vibrer suivant le
mode symétrique f = x/b qui représente le mode propre de tangage par rapport au bord
d’ attaque et la distribution des panneaux choisie est quatre panneaux selon la corde et cing
panneauix selon I'envergure (4 5). Les résultats donnée par les figure (5 .9) et (5.10) pour

les trois stations comparés au résultats d’ Albano et Rodden [15] montre bien la validité de

nos résultats.
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5.2. Combinaison aile —empennage vertical

Le deuxiéme exemple testé représenté par une combinaison aile empennage horizontal
figure (5.2) dans un écoulement subsonique avec le nombre de mach M=0.8 qui et entrain
d osciller suivant le mode antisymétrique qui est défini analytiquement par :

f(xy,2) = (Dex- 225 - 085;  sur il
b’&b b u

sur I"empennage horizontal

o<

Avec une fréquence réduite variableu =0,u = 0.6 et u =1.5.ce mode est une torsion
de I'aile autour d’un axe a 32% de la corde loca couplé avec un mode libre de roulis de
I’empennage horizontal.

Nous avons utilisé un nombre de panneaux (4 7) pour I aile et I’empennage horizontal
pour le cas ou I' ale et I’ empennage horizontal sont coplanaires(H /B) = 0.

Les résultats donnés par le tableau (5.1) et (5.2) et les figures (5.11), (5.12), (5.13),
(5.14), (5.15), (5.16) sont proches au résultats obtenus de référence [16].

5.3. Empennageen T

Le troisieme exemple testé représenté par un empennage en forme de T dont les deux
voilures sont effilées et en fleche figure (5.3).
Cet empennage est entrain d'osciller en deux modes rigides qui sont exprimées

analytiguement par :

aX 0
f1(xYy,2) =3.¢c—+0.15577+ .
1xy.2) gb @ sur la dérive

=0 sur le stabilisateur
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f2(x,y,z)=1 sur ladérive

=0 sur le stahilisateur

Avec une fréquence réduite u=0.6. Le premier mode est un mode de lacet de
I’empennage vertica autour d'un axe vertical passant par le centre de la corde a
I’emplanture de ce dernier tandis que la deuxiéme fonction représente le mode libre latéral

de I’empennage vertical.

Le maillage choisi est constitué de 64 panneaux :(4” 8) pour la dérive et (4" 8) pour le
stabilisateur. Les résultats donnés par les figures (5.17), (5.18), (5.19), (5.20) et les
tableaux (5.3) et (5.4) comparés aux résultats trouveés par d’autres auteurs montre bien la
validité de notre travail.

D’ aprés la synthése de tous les résultats obtenus pour les surfaces portantes, nous

pouvant tirer les remarques suivantes :

Pour une configuration donnée I'augmentation de la fréquence réduite s accompagne
par I'augmentation des charges aérodynamiques aussi bien le changement du mode propre

S accompagne un changement des charges.
Les conditions de Kutta sont bien vérifiées sur toutes les courbes présentées
concernant les surface portantes. les modules des charges aérodynamiques tendent vers

I"infini au bords d’ attaques et s annulent au bords de fuites.

5.4. Un corpsisolé

Le cinquieme exemple testé est représenté par un corps de section circulaire avec un
angle d attague nul figure (5.4) dans un écoulement subsonique avec un nombre de mach
M=0.4 en régime stationnaire qui est entrain d’osciller suivant le mode de tangage. Le
maillage choisi est constitué de (102) panneaux .comparant nos résultats figure (5.21) avec
ceux de figure (5.22) donnés par référence [24] nous notons qu'il y'a une bonne

concordance.
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En analysant |'écoulement autour de ce corps nous remarquons | apparition d’une
surdétente ; la pression croit lentement en aval du raccordement ogive-cylindre et tend
asymptotiquement vers R, au-dela (sur le cylindre), ou il va apparaitre une autre surdétente
en amont du raccordement cylinde-boattail, apres la presson va étre auss augmenter
lentement en aval de ce raccordement. Cette surdétente se traduit par une augmentation de
la vitesse locale (ou du nombre du Mach local), il est intéressant de signaer, dans ce cas,
I’existence d’'une survitesse qui se produis légérement en amont du raccordement ogive-

cylindre. Cette s atténue graduellement sur la partie cylindrique qui suit I ogive.

5.5. Combinaison aile —fuselage

Le sixieme exemple testé ¢’ est le modeéle de Roose figure (5.6) la forme en plan de cette
combinaison aile fuselage est représentée par la figure (5.7). L’aile est fixée centralement
au fuselage, alors que ce dernier représente une section circulaire,ensuite en va gjouter a
cette configuration I'image de I'aile qui est fixée centralement a I'intérieur du cylindre et

du fait de la symétrie du probléme, seule la moitié de la configuration sera traitée.

Dans cet exemple on va calculer la portance pour deux cas :

Pour |e premier cas on va supposer que le fuselage vibre suivant deux modes vibratoires
avec un angle d'attaque de lradian et I'aile reste a 0° d'angle d’incidence avec une
fréguence réduite u = 0et nombre de Mach éga a 0.8 ; ces deux modes sont exprimés

analytiguement par :

f, :(x-xc)eth
.2

_E X0

Sl TR

Ou:
X, :Lecentredu fusdlage
L :Lalongueur du fuselage
R, : Lerayon maximum du fuselage
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Le maillage choisi est de (78) panneaux pour le fuselage, (20) panneaux pour

I’ale et (26) panneaux pour I'image de |’ alle.

Comparant les résultats obtenus pour le modéle de Roose qui sont représentés par
les figures (5.23), (5.24) par rapport aux résultats obtenus pour le modéle de Rodden
présentés dans la figure (5.25) donnés par la référence [16], on a remarqué qu’'il y' a une
bonne concordance.

En analysant ces courbes, on remarque la présence da la plague médiane crée une certaine
portance a I'aile qui diminue au fur et a mesure en s éoignant du fuselage jusqu'a ce

gu’ elle s annule au bord de fuite malgré qu'’ elle ne posséde aucune portance.

Pour le deuxiéme cas, on va prendre la méme configuration avec le méme maillage, mais
cette fois ci on va étudier le cas instationnaire avec une fréquence réduite u = 4.285tel que

Le fuselage vibre selon les deux modes vibratoires et I’ aile reste &4 0° d’ angle d’ incidence.

Comparant nos résultats représentés par les deux figures (5.26) et (5.27) par ceux
donnés par la référence [16] présentés dans la figure (5.28), on remarque une bonne
concordance aussi pour le cas instationnaire et que la présence de la plague médiane crée

une portance instationnaire sur I'aile qui est a 0° d’angle d’incidence.
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Figure 5.1: Forme en plan de I’ aile en fleche et effilée
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Figure 5.2: combinaison aile-empennage vertical
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Figure 5.4: forme en plan du fuselage
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Figure 5-8

: Visudisation du maillage de I’ avion
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Tableau 5.1 : Coefficients des forces aérodynamiques généralisés de la combinaison aile —
empennage horizontal pour (u =0) et M, =0.8 (cas stationnaire)

Davies Abano Albano Geising Farrel | Waldman Nos
[14] Perkinsson | Roden Kaman [14] [14] Résultats
Rodden[14] [14] Rodden[14]
Qul 04403 | 04425 | 04554 | 04401 | 04377 | 04557 | 0.4543
PQ, | 3599 | 3509 | 350.9 | 3509 | 3600 | 3600 | 360.0
Qu| 06202 | 06121 | 06655 | 06557 | 0.6457 | 0.6652 | 0.6597
PQ, | 1800 | 1800 | 1800 | 1800 | 1800 | 1800 | 1800

Tableau 5.2 : Coefficients des forces aérodynamiques généralisés de la combinaison aile —
empennage horizontal pour (u =1.5) et M, =0.8 (casinstationnaire)

Davies Abano Albano | Geising Farrel | Waldman| Nos
[14] Perkinsson | Rodden Kaman [14] [14] Resultats
Rodden[14] [14] Rodden[14]
Qu 15865 | 16022 | 15496 | 15688 | 14242 | 15713 | 14917
PQ, | 3142 | 3144 | 3112 | 3107 | 3123 | 3108 | 3122
Qu| 09180 | 08910 | 0.908L | 09495 | 0.8752 | 0.9482 | 0.8928
PQ, | 2655 | 2663 | 2672 | 2654 | 2654 | 2650 | 2658
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Tableau 5.3 : Coefficients des forces aérodynamiques généralisés de I’ empennage
enT pour (u =0) et M, =0.8 (cas stationnaire)

Stark Kaman | Waldman Nos
[14] Rodden [14] Resultats
Geising[14]
Qs -0.6220 -0.6095 -0.5428 | -0.5562
Q,; -3.2503 -3.3647 -3.4020 | -3.4037

Tableau 5.4 : Coefficients des forces aérodynamiques généralisés pour
I’empennage en T pour (u =0.6) et M, =0.8 (cas instationnaire)

Davies | Zwan | Farerel Stark Kaman | Waldman Nos
(14 | [14 | [14 | [14 | Rodden | [14] |Resultats
Geising[14]

Qul 32421 | 32873 | 27470 | 30826 | 33527 | 28362 | 28818
PQ, 260.6 | 259.8 | 260.6 | 2588 | 2610 | 2603 | 260.6
Qu| 03399 | 03475 | 02799 | 03202 | 03431 | 02908 | 0.2948
PQ, 3285 | 3274 | 3281 | 3239 | 3204 | 3275 | 3722
Qs 0.1859 | 0.1865 | 0.1680 | 0.1695 | 0.1830 | 0.1670 | 0.1720
PQs 615 | 608 | 616 | 624 619 626 | 645
Q4 45670 | 45650 | 44291 | 44628 | 46612 | 45025 | 4.5566
P Q, 2821 | 2819 | 2823 | 2812 | 2833 | 2825 | 2825
Q| 0.7930 | 07936 | 0.7815 | 0.7758 | 08134 | 07937 | 0.8021
P Q, 2821 | 2819 | 2823 | 2812 | 2833 | 2825 | 2825
Qx| 02191 | 02183 | 0.2282 | 02103 | 02269 | 0.2283 | 0.2279
P Qx 2090 | 2989 | 2966 | 2982 | 2983 | 2969 | 296.7
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Figure 5.21: Distribution de pression sur le fuselage due au mode
propre de tangage en régime stationnaire
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Figure 5.22: Distribution de pression subsonique présentée
dans la référence [24]
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Figure 5.23: Distribution de force de
portance sur la combinaison alle —fuselage
due au mode propre de tangage en régime

stationnaire(u = 0) et (M, =0.8)

Figure 5.24: Distribution de force de
portance sur la combinaison aile-fuselage
due au mode parabolique en régime

stationnaire (u = 0) et (M, =0.8)

2.0
2 Rodden Mefhod
1.5 N - - - Weodward Mefhed
ccy rtw;\ b T Geising Mefhod
— / O"\\ i
[ 1.0 Iﬂ P l'|l
la” O
0.50=- SN |

y/s

(a) FUSELAGE a=1.0, WING a=0

O -
0 0.2 04 06 0.8 1.0

0.15
cct  0.10 o7,

E— G'\.( 14
‘ 0.05} P o /

0
0 0.2 0.4 0.6
y/s

0.8 1.0

(b) FUSELAGE WITH CAMBER. WING a=0

Figure 5.25: Résultats donnés par Woodward et Geising pour le cas
stationnaire de la combinaison aile-fuselage présentés dans la référence [ 16]
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Figure 5.26: Distribution de force de portance Figure 5.27: Distribution de force de portance sur

sur la combinaison aile —fuselage due au mode la combinaison aile-fuselage due au mode
propre de tangage en régime instationnaire parabolique en régime instationnaire(u = 4.285)et
(u = 4.285)et (M, =0.8) (M, =08)
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Figure 5.28: Résultats donnés par Albano et Rodden pour le cas instationnaire
(u = 4.285)de la combinaison aile-fuselage présentés dans la référence [16]
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CONCLUSION

Dans ce travail nous avons présenté une méthode efficace qui nous permet d analyser
plusieurs configurations d'avion, cette méthode basée sur des distributions de singularités
Source/Doublet  offre une approche intéressante a la solution des problémes de
I’ écoulement potentiel linéarise.

La surface de la configuration a analyser est subdivisée en panneaux éémentaires
contenant chacun une distribution de singularité aérodynamique. Les composantes
normales des vitesses induites aux points de contrble de ces panneaux par chague
distribution de singularité sont calculées et forment ainsi les coefficients d'influence
aérodynamique qui pourraient étre utilisés pour une future étude aéroélastique statique
et dynamique.

Les résultats présentés indiquent une bonne conformité avec ceux donnés par la
littérature spécialisée.

D’ aprés la synthése de tous les résultats obtenus par notre code de calcule, on peut

tirer les remarques suivantes :

La méthode des panneaux est une méthode consistante et possede une grande souplesse
basée sur des distributions des singularités doublets sur les surfaces portantes et sources sur
les corps non portants. Cette méthode offre une approche intéressante a la solution des
problemes de I’ écoulement potentiel linéarisé, elle consiste a des formulations analytiques
seules permettant d’avoir la matrice d’influence aérodynamique pouvant étre utilisée pour
une étude axoédlastique.
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Les résultats obtenus indiquent que pour les problémes aux limites bien posés, il a été
démontré que cette méthode est numériquement stable et converge a des résultats d’ une
exactitude acceptable.

Les formulations mathématiques de la méthode des doublets et des sources, données par
I’équation intégrale est aussi valable en écoulement supersonique, en utilisant I’ expression
appropriée de la fonction Kernel et qu’'on prenne en considération les régions d' influence
des cbnes de Mach pour chague panneau .11 et a remarquer que les traitements numériques
du probléme supersonique doit tenir compte aussi des singularités supplémentaires causées
par les cones de Mach.

Pour un travail futur, on va prendre tout I’avion comme étant un seul corps en faisant
les deux distributions source et doublet sur le méme panneaux pour les surfaces portantes
et les corps non portants en trois dimensions .De plus, pour plus de performance, nous
pouvons adopté des distributions d’intensités sources et doublets non constantes sur les
panneaux aboutissant a un modéle de résolution par la méthode des éléments finis.
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APPENDICE A
LISTE DESSYMBOLESET DESABREVIATIONS

. Lalongueur de référence

. Lacorde locale du panneau

Corde moyenne du jé™ panneau

* Coefficient de pression

Vitesse du son dans I’ écoulement uniforme al’infini amont

Matrice des coefficients d'influences aérodynamiques

- Lasemi envergure de laligne du doublet

. Déplacement du point portant du F™panneau au g™ mode
- Facteur d’ amortissement structural

- Imaginaire

: Imaginaire /- 1

. Fonction noyau de I'intégrale ou fonction Kernel

. Fonction de Lagrange

Pression aérodynamique

Fonction charge correspondant ala jém oscillation harmonique

. Matrice des charges aérodynamiques adimensionnelles
. Distribution de charges

Ligne du doublet du jém panneau

: Nombre de Mach de I’ écoulement libre al’ infini amont
: Nombre des panneaux du fuselage

Nombre des panneaux de I aile

Nombre des panneaux selon la corde

: Nombre des panneaux selon |’ envergure

- Lapression de I'écoulement libre
. Vecteur des n forces aérodynamiques généralisées

* Matrice des coefficients d’ influence aérodynamique généralisée



Rmax

(u,v,w)

Vy

[Wi’]

w

Vh(X,5Zmt)

Xe

(xy,2)

1z(xy)
DC

p
W
[a]
b

b;

. Force aérodynamique généralisée dans le i*™ mode d’ oscillation au

temps t

* Matrice de rigidité aérodynamique
. Matrice d’ amortissement aérodynamique
- k®™ force aérodynamique généralisée

. kéme

coordonnée généralisée

- iem amplitude complexe

- Vecteur des coordonnées généralisées
- Coefficient de laforce aérodynamique généralisée

. Energie de dissipation (amortissement structurale)
- Lerayon vecteur
" Réd
. Rayon maximal du fuselage
. Surface du plan aérodynamique
. Lasemi envergure
. Surface du F™ panneau
. Energie cinétique du systéme
. Composantes du vecteur de perturbation

- Vitesse de I’ écoulement libre (non perturbé)

- Matrice spectrale
- Travail virtuel
. Vitesse sur la cambrure, normale a la surface moyenne

* Rayon du fuselage
* Coordonnées cartésiennes

Déplacement virtuel

. Différence des coefficients de pression

- Valeur propre agroélastique complexe
. Matrice des vitesses normales adimensionnelles

. Facteur de compressibilité

Angle deflechedu ™ panneau
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Shn
(z,h,x)

L’angle de fleche de I'aile
Fonction potentielle
Potentiel des vitesses de perturbation
Le rapport de chaleur spécifique

Angle diedre du point récepteur localisé en (z,h,x)
Angle diedre du point émetteur localisé en (x,y,2)

Fréguence réduite ou paramétre de fréquence
Energie potentielle du systeme

Fréquence circulaire de I’ oscillation harmonique
L’ angle d'incidence

Masse volumique de I’ air dans I’ écoulement a I infini amont

Représente I intensité de source sur la surface du corps Sg

Coordonnées curvilignes
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APPENDICE B
MATRICE DES COEFFICIENTS DES FORCES AERODYNAMIQUE
GENERALISEES

La matrice aérodynamique est complexe a cause du déphasage entre déplacements et
forces, non symétrique et pleine .Ces forces sont obtenues directement comme des forces
généralisées qui par définition peuvent étre évaluées a partir de I'équation du travail
virtuel.

Le déplacement  Z(x,y,t) du point de coordonnées (x,y) de la surface portante au

temps t est alors donné par larelation :

2(xy1t) = b x (xy) a t) (B-1)

i=1

x; (x,y): Déflexion du plan aérodynamique au point (x,y) du i#™ mode de la structure.

La forme dans laquelle les forces aérodynamiques instationnaires « théorique »
peuvent étre évaluées, n'est valable que dans le cas de I'écoulement autour d'un profil
ayant des oscillations harmoniques , nous imposons donc que :

g (t) = g (w) e i=1,..n (B-2)
Ou:
g (w) : ie amplitude complexe.
w  : Fréguence circulaire de I’ oscillation harmonique (réelle).

Si au tempst, la surface portante possede un déplacement virtuel * §Z°, lavariation W du

travail virtuel réalisé par les forces aérodynamiques appliguées est donnée par :

=g (x yit) 12(xy) dxdy (B-3)

avec W : Travail virtuel
S : Surface du plan aérodynamique
L(x,yit) : Pression aérodynamique nette agissant au temps t en un point (x,y)

d'un éément de surface dxdy du plan; appelé également distribution de charge
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aérodynamique.
12(x,y) : Déplacement virtuel.

A partir de |’ éguation (A-1), le déplacement virtuel peut étre exprimer par :

12(xy) = bé xi (x,y) Ta (B-4)

i=1
En combinant les équations (B-3) et (B-4) , nous obtenons I expression suivante du travalil

virtuedl :

W= b8 1 g0 1) x () dxdy (B-5)

i=1 S
Dans un déplacement virtuel infinitésimal, le travail virtuel peut étre aternativement

exprimé en termes de forces et de déplacements généralisés comme :

w=4Q () 1q (B-6)

i=1
Q (t) : Force aérodynamique généralisée dansle i*™ mode d’ oscillation au temps t .

A partir des éguations (B-5) et (B-6) et ala suite d’ une identification nous établissons
larelation donnant la force aérodynamique généralisée :

Q (t) = bag-(xvit) xi (xy) dxdy . i=l,..n (B-7)
s
La force de pression normale par unité de surface, appelée également charge
aérodynamique au point (x,y) du plan , au temps t dansla jé oscillation harmonique
bx;(x,yle™ est définie comme:
Li(xyit) = r¥V¥2I,-(x,y;u,M¥) e (B-8)
ry : Masse volumique del’air dans I’ écoulement &I’ infini amont.
V, : Vitessedel écoulement principal, elle est dansladirection x positive.

I ,-(x, y,u,M¥) : Fonction charge correspondant ala jém oscillation harmonique.

u : Fréquence réduite ou paramétre de fréquence ; u = v
¥

My : Nombre de Mach de I'écoulement libre al’infini amont ; M, :V—¥.

C, :Vitessedu son dans !’ écoulement uniforme al’infini amont.
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Pour les modes d oscillation bx;(x,y) g;(w) € (j=1,...,n) pris, les charges
aérodynamiques prennent la forme :

Li(xyit) =r o, (x yu.My ) g, (w) e« (j=1....n) (B-9)

Nous supposant que les amplitudes des oscillations sont petites; cette hypothese
permet la linéarisation de I’ équation gouvernant I’ écoulement et en conséquence, la charge

aérodynamique totale L(x,y,t) peut étre considérée comme éant la somme des

contributions de chagque mode :
L(x,yt) =r ¥V¥2§ll J(x yu,My ) g;(w) e (B-10)
=
Lasubstitution de I équation (A-10) dans I’ équation (A-7) conduit &:
Qft) =r N;Zbélq_j(w) gt @(i (xy) 1;(x yu,My ) dxdy ;i=l..n (B-12)

Nous utilisons la quantité adimensionnelle Q; pour présenter le coefficient de la force

aérodynamique généralisée, nous réécrivons I’ éguation  sous laforme :
Qt) =f¥V¥b‘°’J§lQ,-(u,M¥)q_j(W) e : i=1,..n (B-12)
Ou:
Qifumy) = 2 (ey) 16y ) dxay ©ij=1.n (B-13)

Q (u My ) . Coefficient de laforce aérodynamique généralisée.

En notation matricielle, I’ équation (B-12) s écrit comme suit :
(o) =rvvedoumy )] {Qw)} e (B-14)
Ou bien, alasuite des équations (A-12) et (A-2):
{Qlth =r vvebdQlu,My ) {oft) (B-15)
{Q} :Vecteur des n forces aérodynamiques généralisées.

[Q] : Matrice des coefficients des forces aérodynamiques généralisées.
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APPENDICE C
CALCUL DESINTEGRALESINFINIESI/ET I,

Dans le calcul de lafonction Kernel, deux intégrales infinies suivantes apparaissent :

¥ -iuu (C-l)
|1(U1’u): C 1fu2)3/2 du

Uy

¥ juu

Iz(ul,u)z ‘1+u2)5/2du (C-2)

A partir de laréférence [Ref.16], I'intégration par partie une fois de |, et deux foisde |,

entraine :
Il(ul,u):e"‘”lgi- W iulo(ul,u)é (C-3)
0
3,(uu)=e qu1((2+|uu1)§1 (1+ul)‘ I (+3})5/2
- iul (ul, )+u2J0(ul,u)) (C-4)
Avec :
=g ¥‘a[:eL+u—1? e du (C-5)
Lfg (1+u12)”25
joluy u )z 01@1-—6 gy (C-6)

o & )y

Lesintégraes|, et J peuvent étre évaluées en utilisant I approximation de

u(L+u)'? développé par Laschka[16] ont une forme exponentielle de u3 0

- ﬁ » a aje’ (C-7)

=1

Ou ¢ =0.372 et les aj sont données par le tableau C.1.
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Lesintégrales 1,et J,pour u, 3 O deviennent donc:

- jouy

& e
IO(ul’u)» ar:

TR 9
Jo(ul,u)»g ae 2(chz-u2+jcul(j2c2+u2)
j:l(j202+u2)
-ul2je+u, (j2c2 +u?)| ) (C-9)

Les propriétés de symétrie desintégralesde |, et de |, ont permislaconsidération des
valeurs non négatives uniquement de u, puisque pour u, p Onous avons que :

1, (u,u)=2Re(l, (0,u))- Rell, - u,u))+itm(i, (- u u)) (C-10)

1, (uu)=2Re(l, (0,u))- Rell, (- uu))+itm(1, (- ugu)) (C-11)

Tableau C.1 : Coefficient de Laschka pour I’ approximation

J Aj

1 +0.24186198
2 - 2.7918027
3 +24.991079
4 -111.59196
5 +271.43549
6 -305.75288
7 -41.183630
8 +545.98537
9 -644.78155
10 +328.72755
11 -64.279511




APPENDICE D

ORGANIGRAMME SIMPLIFIE DU PROGRAMME DU CALCUL
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