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RESUME

L’>étude dynamique est une étape trés importante dans le calcul des structures d’avions

pour analyser les phénomeénes vibratoires et d’aéroélasticite.

Ce travail concerne I’étude de stabilité Aéroélastique d’une aile d’avion. En utilisant la
méthode des éléments finis et la méthode de Raleigh Ritz pour le calcul du flottement binaire,

En utilisant le logiciel Matlab comme outil.

ABSTRACT
The dynamic study is a very important step in the calculation of aircraft structures to
analyze the vibration phenomena and aeroelasticity.
This work concemns the study of aeroelastic stability of a plane wing. Using thefinite element

method and the method of Raleigh Ritz, for the calculation of binary flutter, by using

a Matlab as teol.



Introduction Général

D’une fagon générale, I"aéroélasticité est la discipline de la mécanique appliquée qut
traite le mouvement d’un corps déformable dans un <¢coulement gazeux (lorsque
I”"écoulement envisage est un liquide, on parle alors plutdt d’hydro élasticité). Bien que
|’aéroélasticité ait trouve son origine en aéronautique, ou les problémes d’aéroélasticité se
sont avéres critiques des les débuts du vol propulse. Les phénoménes aéro€lastiques se sont
également révéles trés importants par la suite dans d’autres domaines des sciences appliquées.
On observe en effet une tendance a construire en génie civil des ouvrages d’une conception
toujours plus audacieuse, et donc toujours plus souples (immeubles, ponts, tours, lignes de

transmission ‘¢lectrique, . . .).

De méme, dans la conception des turbomachines, des ouvrages hydro-électriques,
des véhicules terrestres ou maritimes, etc. . . . les problémes aero- ou hydro-élastiques se
révélent de plus en plus comme des facteurs a prendre en compte. D’ou le fait que le domaine

de I’aéroélasticité soit toujours un théme de recherche scientifique et industrielle important.

C’est cependant dans la construction aéronautique que les phénomenes
aéroélastiques apparaissent de la fagon la plus marquée. C’est pourquoi, depuis la seconde
guerre mondiale, on accorde une grande importance aux probleémes aéro¢lastiques dans la
conception des avions rapides (régime transsonique et supersonique) et dans celle des avions a
grande envergure (planeurs, . . .). En particulier, pour les avions rapides, on notera la nécessite
de modifier la géométrie de la voilure et I"introduction des servo - commandes qui ont conduit
4 de nouveaux problémes. On notera par ailleurs I’apparition de maténiaux (tels les
composites), qui ont notamment permis 1’accroissement de I’envergure (la flexibilit¢) des

différents types d’avions, y renforgant ainsi les effets aéroélastiques.

Ce modeste travail consiste a déterminer la vitesse de flottement d’une aile d’avion

en passant par les étapes suivantes :

e Modélisation structurale de Paile 4 base d’une poutre par la méthode des
éléments finis.
e En utilisant les résultats des éléments finis (mode propres et fréquence

naturels) pour les introduire dans le systtme Raleigh Ritz pour écrire les

équations du mouvement




Faire introduire les forces aérodynamiques et les forces d’amortissement

(structural et aérodynamique) pour écrire les équations aéroglastiques

Faire résoudre le systéme et tracer les courbes V-g afin de déterminer la

vitesse de flottement du systéme.
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I.1 Introduction

Les problémes aéroélastiques n'existent pas si les structures en particulier celles des
avions étaient parfaitement rigides. Il en résulte en présence d'un écoulement une interaction

mutuelle entre les forces d’inerties, les forces élastiques et les forces aérodynamiques.

1.2 Classification des problémes aéroélastiques

Les phénoménes aéroélastiques résultent de I’interaction entre différents types de

force :
—Les forces "élastiques, d’origine structurale.
—Les forces d’inerties, d’origine structurale é¢galement.

_Les forces aérodynamiques, induites par les déformations (stationnaires ou
oscillatoires) de la structure d’une part, et résultant de perturbations extérieures (manceuvres,

turbulence atmosphérique, rafales, . . .) d’autre part.

Les problémes aéroélastiques n’existeraient pas si la structure de I’avion restait
parfaitement rigide lorsqu’elle est soumise a un écoulement d’air. Les structures d’avion sont
toutefois toujours plus ou moins flexibles (comme illustre a la figure 1.1), et cette flexibilité
est la cause fondamentale des divers types de phénomenes aéroélastiques que I’on peut

observer.

Figure I-1Tests statiques sur un Airbus A340 (CEAT-Toulouse)
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Les effets inertiels peuvent également jouer un réle trés important, et on différenciera
donc I’aéroélasticité dynamique, en impliquant I’ensemble des trois forces reprises ci-dessus,

de I’aéroélasticité statique, impliquant uniquement les forces €lastiques et aérodynamiques.

11 est classique de répertorier les divers phénomenes aéroélastiques selon le triangle
des forces de Collar (figure 1.2). Les trois types de force résultant du mouvement —€lastique,

aérodynamique, et d’inertie— sont représentés par les trois sommets du triangle.

Chaque phénoméne aéroélastique peut étre localise sur ce diagramme selon sa
relation avec les sommets. Ainsi, les phénoménes relatifs a I’aéroélasticité¢ dynamique sont
placés au centre du triangle, tandis que ceux relatifs a I’aéroélasticité statique sont placés sur
le coté gauche. Le coté droit regroupe les phénoménes n’impliquant que les forces
aérodynamiques et d’inertie, a savoir la dynamique de 1’avion rigide traitée en mécanique du

vol.

La base du triangle est relative aux problémes de vibration traités en dynamique des

structures.

.3 Le couplage aéroélastique

Les phénoménes aéroélastiques qu’effectuent les avions ont pour origine I’effet
portant des surfaces portantes. L’énergie couplée a la structure est constituée par le vent relatif
ou la détermination du champ de pression due a ce couplage est 'objet de I’aérodynamique

instationnaire.

Le triangle aéroélastique permet de classer I’ensemble des phénomenes da a
différentes actions s’exergant sur les structures en fonction du couplage des forces en

présences.
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>
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Figure 1-2Triangle aéroélastique de Collar

1.4 La qualité de vol de ’avion

L’étude du mouvement de I’avion concentré en son centre de gravité s’effectue a
partir de la résultante des forces aérodynamiques de propulsions, de gravité et d’inertie
permettant ainsi de récupérer la position de ’avion dans un triedre aérodynamique et la

performance du vol.

De plus, 1’étude de la stabilité de ce mouvement autour de centre de gravité de
’avion fait intervenir le bilan des moments de tangages, de roulis et lacets en fonction de
leurs angles respectifs, la solution du system présentant le bilan des forces et des moments

dans le triédre avion permet d’étudier la stabilité de I’avion rigide.

1.5 L’aéroélasticité statique :

Les phénomeénes les plus importants en aéroélasticité statique sont :

1.5.1 la divergence :

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

devient instable, ce qui peut conduire a la ruine brutale de la structure.
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1.5.2 Redistribution de portance

Méme avant la vitesse de divergence, la déformation des ailes entraine une
modification de la portance sur celles-ci, dont il est important de tenir compte pour prévoir les

performances réelles de I’avion.
verse e controle

L’efficacité des surfaces de controle (gouvernes de profondeur, ailerons,. . .) est
également modifiée par les effets aéroélastiques, et il peut méme exister une vitesse pour

laquelle leurs effets s’inversent.

1.6 1.’aéroélasticité dvnamique

Contrairement a I’aéroélasticité statique, ce type de phénomene dépend des effets

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

1.6.1 Le Buffeting

Dans le cas de forces turbulences, on rencontre souvent les phénomenes de Buffeting
sur I’aile ou plus fréquemment sur les empennages horizontaux et les surfaces de contrdle par

suite des excitations irréguliéres de 1’écoulement avec des vitesses et fréquences aléatoires.

L.6.2 Buzz-tansonique_
Ce phénomeéne peut apparaitre dans le cas de déplacements d’onde de choc qui

poussent les surfaces de contrdle a vibrer en provoquant I’instabilite.

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

phénomeénes suivants :

6.3 Le ent (flutter
C’est parmi les problémes qui risque un avion en vol de le rencontrer. Le phénomene
de flottement est 1’origine d’interaction entre le mouvement vibratoire de la structure et
I’écoulement de |’air.
Le flottement peut se présenter sous la forme classique qui est associ¢ a I’écoulement

potentiel et aux forces aérodynamiques.

Ceux-ci entrainent la coalition des fréquences de deux au plusieurs modes propres de

la structure. Les formes non classiques proviennent de la séparation de 1’écoulement tel que le
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décollement et le choc retard causé par la forme de I’écoulement et le mouvement de la

structure.

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

dynamique et aérodynamique.

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

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

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

afin de maintenir I’équilibre de la structure.

Les types de flottements :

Les types de flottements se résument en

.6.3.1 Flottement a fréquence nulle
C’est un probléme de stabilité statique ou les effets d’inertie sont négligeables. Il est

appelé aussi phénomene de divergence.

1.6.3.2 Flottement de panneau
C’est un probléme qui apparait en écoulement supersonique ou I’interaction des

forces aérodynamiques instationnaire avec la vibration d’un panneau dans le sens normal a sa

surface peut entrainer la perforation de la structure.

1.6.3.3 Flottement de décrochage
Ce phénoméne se produit a grand angle d’attaque, il est la conséquence de

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

1.6.3.4 Le flottement des modes couplés
Ce type de flottement est le plus fréquent sur les structures d’avions, dans lesquelles

les fréquences des oscillations de deux ou plusieurs modes convergent vers une méme valeur

qui provoque I’instabilité de la structure.

1.7 Equations Aéroélastique

L’avion peut étre considéré comme un ensemble de masse ponctuelles reliées entre

elles par des forces internes et soumises a des forces externes.
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Les équations du mouvement vibratoires aéroélastiques sont de la forme :
(M1{q} + [B){q} + [K}Hq} = {Q} (L1
Avec: [M] : la matrice masse.

[B] : la matrice dissipation.

[K] : la matrice rigidité.

{q}: le vecteur de déplacement nodaux.

{Q}: le vecteur des forces aérodynamique appliques aux nceuds de la

structure.

1l est clair qu’a fin d’obtenir une bonne approximation des déplacements, la structure
modélisée par éléments finis devra présenter un maillage tres fin. Il en résulte un systéme

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

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

utilisant le principe de la superposition modale.

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

fondamentale est de créée un nouvel ensemble d’équation découplée.

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

ne peut étre facilement applique & cause de présence de la matrice Aérodynamique.

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

systéme et ainsi le nombre d’équations a résoudre.

Le champ des déplacements transversales de la structure est donné par :
w(x, y, thEf &y (x, y)q;(t) (1,2)

Nous définissons ainsi une approximation des déplacements en séparant le variable

d’espace et de temps.
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L’équation (I ,2) peut s’écrire sous la forme matricielle :

r W1y ($1) ($1) ($1) | 91y
w2 ¢ 2 $2 $2 qz
{ i r=b|; AN R R
L WPJ _\ ¢pJ mi1 \ ¢pJ m2 \ ¢pJ mp \ qPJ

Ou plus simplement :

w(x, y, t)=b [¢m (x,y)]- {q(t)} (L 3)
Avec : <b> longueur de référence de la surface portante.

{¢}mi : i™ mode propre ou forme propre d’oscillation de la structure n’appartenant

pas au plan (x, y).

[¢m] : La matrice model d’ordre p  p dont les colonnes sont les vecteurs propres

naturels {¢}; , avec :1=1... ... P

La multiplication de second membre de I’équation (1,3) par la longueur de référence

<b> n’a été faite que pour rendre le vecteur {q} adimensionnel.

Pour des systémes de grand ordre, tels que ceux correspondant a des structures
d’avions, il n’est pas nécessaire, ni pratique de retenir tous les modes propres. La matrice
modale peut étre tronquée et le nombre limité de vecteurs propres correspondants aux
fréquences naturelles les plus basses, peut approximer la structure vibrant avec une precision

suffisante.
Avec : p>>n
Ou encore :
twi} =bZLi[¢yl{q;} = blolia} (1,4)
Avec: [ ¢;;] : la matrice modale tronquée.

Contrairement aux composantes des {w} qui a un sens physique, les composants de

{q} sont abstraits. Elles sont alors appelées déplacements aux cordonnés généralises.

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

base de cette représentation.
{(Wi=l¢].{q} (1,5)
Avec : [¢]: 1a matrice modale.

L’introduction des expressions des énergies cinétique, potentielle et dissipation
écrites dans la base des coordonnées généralisés dans I’équation de Lagrange nous conduit

s
[[1].{q} + [B].{q} + [¥].{g}]. b* = {Q}} (1,6)

Cette équation dans lequel {Q;} est le vecteur des forces a¢rodynamique généralisées,
représente la formulation générale des vibrations aéroélastique se produisant sur une structure

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

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

donnantt lieu a une nouvelle forme de 1’équation (I, 7).

(@) + 1814} + [wE)(g}] b2
= {Q}p™} (1,7)

Avec : [I]: la matrice d’identité, d’ordre nxn, et [w3] la matrice diagonale des

carrées des fréquences naturelles ou des valeurs propres d’ordre n > n.

1.9 Les types d’amortissement :

1L’ isse u
1l a pour origine I’hystérésis du matériau et le frottement au niveau des joints et de

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

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

la fagon dont cette structure est assemblée.
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En plus de cela, le phénoméne de fatigue des matériaux est a prendre en
considération. C’est pourquoi souvent on ne cherche pas a calculer I’'amortissement structural.

1 est quelque fois supposé négligeable ou bien estimé expérimentalement.

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

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

1.9.2 I’amortissement aérodynamique :

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

horizontal avec une incidence io.

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

fonction de I’angle d’incidence.

Pour la simplicit¢ du raisonnement, nous considérons le profil animé d’un
mouvement vibratoire de translation vertical et nous faisons I’hypothése que chaque position
du profil est en état d’équilibre (hypothése quasi-stationnarit€) ; nous voyons ou a chaque

instant t. le profil a une vitesse instantané U(t) et soumis a la force.

La force aérodynamique F(t) perpendiculaire a la vitesse V,(t) de I’écoulement relatif

par rapport ou profil.

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

initiale et qui par conséquent diminue la force aérodynamique et s”oppose au mouvement.

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

ou mouvement.

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

instationnaires agissant sur un profil en mouvement vibratoire quelconque.

C’est ce qui est conventionnellement appelé ; amortissement aérodynamique.

10



CHAPITRE | : PHENOMENES AEROELASTIQUES

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

du mouvement vibratoire.

11



II. Madélisation structurale de I'Aile
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Avec : {q(t)} : le vecteur des déplacements aux nceuds de I’¢lément.
[N(x, y, )] : la matrice des fonctions d’interpolation pour I’¢lément.
{u(x, v, z, t)} : la matrice des fonctions base de I’approximation spatiale.

2.2 La for tion élémentaire
La formulation au niveau de 1’élément consiste a exprimer les énergies cinétiques et

potentielles respectivement en fonction de la vitesse et des déplacements aux nceuds.
V=U-W =172 [q]' [Kl{q}-{F}{q} (I1,2)

L’énergie de déformation

Avec :
K] = fy (BI". [E]. [B]. 4V a1L,3)
{F) = f [NIT.{f}.dV + f [NIT.{P}.dS (11,4)
Vv 5

Ou [K] : la matrice de rigidité
{f}: Les forces de volume.

{P} ; les forces de surface.

Et si p représente la masse volumique de I’élément, I’énergie cinétique s’écrit :

T'= % fv plu}"{u}dv (11,5)
Et comme :
tu}= IN}a)=>(a} = [N]{4) 11,6)
D’ou :
T =2 @M@ L)
Avec :
14
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(M] = j pINIT[N]dV 11,8)

[M]: La matrice masse de 1’élément.

Le calcul s’effectue par intégration numérique et ne fait intervenir que la masse

volumique, la géométrie de 1’aile et la matrice d’interpolation de 1’élément.
Les fonctions d’interpolation d’une poutre

En flexion sont :

r 3x* 2%
N I(X) =]- l—z + —13——
S
N2(x)=x——+—=
) () =r=—r+g
3x? 2x°
N3(x)= Tt
x2 xJ
N = +—
L N4(x) T
(IL9)
En torsion sont :
B s (I1.10)
N6(X) =1- T
Matrice masse [M]
Par la méthode d’énergie cinétique on trouve :
T =2 [ p({w} + r{0})  dxdydz (IL11)

2

7=3 [0 (09 +r(6])" (1) + r{6)) axayes
T=1 [ o (67 + (0} (653 + r(6)) axaya

2

T= % f p ((W"(w}) + ((w)™r(6)) + (r{6}" (w} + r2(6)'(6}) dxdydz

15
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1 - .
T= 3 [ pifw} 'wdxdydz + | pr{w}" 6 dxdydz
T T
+ f pr{6} w dxdydz + [ pr{6} 6 dxdydz]
T =
> [/ oA W} dx+ [ 10 (8} {8} dx + [ paA (W)™ (B}dx+ [pan {6} (widx| (L12)

On pose S(x) = pad moment statique.

a(x) : distance entre centre de gravité et centre d’élasticité.

A : section transversale de la poutre.

Ig = p I, . Moment d’inertie de torsion
w(x) = {N, }q.} (11.13)

8(x) = {Ng}{q.} (IL14)

—
Lo
Sy
I
-
[y

(IL15)

W(X) = N1 W1 + Nzgl + N3W2 + N492

8(x) = N5, + Neip,

o158 - [

e =[5 =[0"0 e o o' i kit = mia)

Donc :

16
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= 3| A T Eadax + [ 1ol TN (o ()
+ [ 560 (TN dx+ [ SOOI TNG) (N ()]

T = %{qe}T{qe}[I pA {N, JT(NyJax + [ Io{Ng}T {No}dx + [ S(x){Ny,}T {Ng}dx +
S S(x){Ng}T{Ny,}dx] (IL16)

M,] = [f pA N} {N,}dx + [ 1g{Ng}" {Ng}dx + [ S(x){N,, }" {Ng}dx +
J S(){Ng}T{N,,}dx] (IL17)

Matrice masse élémentaire (flexion pure)
!
[Mf ] = [, pA {N,}T{N, }dx (IL18)
Matrice masse élémentaire (torsion pure)
l T
[M, ] = [, le{No} {No}dx (I1.19)
Matrice masse élémentaire couplage (flexion torsion)
] :
[Myeo] = f5 SGHNY (Ng}dx (11.20)
Matrice masse élémentaire couplage (torsion flexion)
{
[Mef o] = J, SCONGYT (N, Ydx (I1.21)
Matrice masse élémentaire globale
Mg = [Mre] + M, o] + My, e] + [Mefe] (11.22)
Ny

I N2

0
[Mfe]=LPA N, {N;N, 0 N3N, O}dx
N,
0

17
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N]_Nl N1N2 0 N1N3 N1N4 0 §
. N,N; NN, 0 NpN; N;N, ©
0 0 0 0 0 0
M:.|= A
My ] fop NyN; N3N, O NaNs N3N, O dx
N,N, N,N, 0 N,N; NN, O
0 0O 0 0 0 0
'NIN]_ NINZ 0 N1N3 N1N4 0
N1 N,N; N;N, 0 N;N3 N;Ng 0
N, 0 0 0 0 0 0
0
Mc.| = N 0N =
(M ] N, [Ny N2 0 N3N, 0] N;N; N3N, 0 N3N N3Ny 0
N, N4N; N4N, 0 NgN3 NyN, O
L O 4 0 0 0 0 0 0
—Nl- r 0 0 N]_Ns 0 0 N1N5 1
N, 0 0 N)N; O 0 N:2Ng
10 _INiNs NoNs 0 NaNg Ng4Ns 0
[Mﬂe]_ N [0 0 Ns 0 0 Nej= 0 0 N3;Ng O 0  N3Ng
N4 0 0 N4N5 0 0 N4Ng
L IN:N¢ N2N¢ 0 N3Ng NyNg O
—Nl- r 0 0 NiN;s 0 0 NiNg T
NZ 0 0 N2N5 0 0 NzNﬁ
0 NiNs N2Ns 0 N3Ns NN 0
M, =0 0 N =
[Mepe]=10 0 Ns 0 0 Nelly b=1"0" "9 yng 0 0 NN,
N, 0 0 NNs O 0 N4Ng
L () N Ng N3N 0 N3N5 N4N5 0
01 0o 0 o0 O
0 oo 0 00 O
NS |0 0 NsNs 0 0 NsNs
0 o0 0 00 O
[V 0 0 NgNs 0 0 NNl
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& NINI N1N2 N1N5 N1N3 N1N4 N1N6 T
N,N; N,N, N,Ns N,N; NN, NyN

NN, NN, NsNs NsN; NgN, NsNg

[Me]g =
N3N; N3N, N3Ns N3N3 N3N, N3Ng
156 22L 147 54 —13L 63
22L 417 21L 13L —-3L=L 14L
147 21L 140 63 —14L 70
pAL
[Me]g = g

54 13L 63 1164156 —22L 147

—13L —3L=*L —14L —22L 41> -21L

63 14L 70 147 -—21L 140 .

Matrice Rigidité [K]

Par la méthode d’énergie potentielle en trouve :

1
U= 5 j {e} {0} dxdydz
o=2 50 (2 ax+d[61(Z) a
T2 dx? - 2 J dx x

U_lfsl diw\" (4w | +1fa (de)r(dg)d
T2 dx? dxz ) 72 ]dx dx) ¥

1
Up =5 [ 1AV WHaDT (O WHaed) dx +3 [ 61 (VsHaT (N s}a) dx

U = 2{qe Y {qe}[[ E Ly IN" W} IN"\ }dx + [ G J{N'g}" {N'g}dx ]

Ue = 3{qe)"[Kc]{qe}

19
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Matrice rigidité élémentaire (flexion pure)
[Kre] = [ E Ly{N"\}"{N",,} dx (IL31)
Matrice rigidité élémentaire (torsion pure)
[Kgel = [ G J{N'g}"{N'q} dx (I1.32)

Matrice rigidité élémentaire globale

[Ke]g = fE Iyy{N”w}T{N”w} dx + fG]{N'g}T{N'g} dx (I1.33)
- 12.El 6.El 12.E1 6.El o
= o 0" 0
6.El 4.EIl 6.EIl 2.El
=1 0% v 0
g _g
0 0 = 0 0 -
[Ke]B = El 12.El 6.EI 12.El 6.El (IL34)
- " 07w w0
6.EIl 2.El 6.EI 4.EIl
= = 0= 1 9
g g
0 0 = 0 0 T

11.2.5 La formulation globale

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

déplacements aux nceuds de la structure.

Les équations de Lagrange permettant d’obtenir les équations discretes du

mouvement.

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

suivantes :

T= 2. (@7 M.@) (11,35)

20
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U = 5. ()" [K1.{a) (11,36)

D = . (@)". [81.44) (11,37)

Pour un systéme discret non conservatif d’ordre << r >>, les équations différentielles

de Lagrange prennent la forme suivant :

d (aT aT au oD

a—t'.(a—{h)—a—q"'i"az'i"a:{Q;} (11,38)
D’ou:

[M1{4} + [BI{4} + [K1{q} (11,39)

Avec : [M], [B], {K] : sont respectivement les matrices masse, dissipation et élastique

dans un systéme de coordonnées généralisées.

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

globale de la structure.
Si:
(0,x’,y’, ") : représente le systéme locale.
(0, X, y, z) : représente le systeme globale.
Alors les déplacements s’expriment comme Suit :
{@}1ocate = [R]- {@}giobate (11,40)
Avec : [R] : la matrice de passage.
D’ou, la matrice de rigidité s’écrit :

[K]globa!e = [R]T- [K]Locale- [R] (”' 41)

21
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11.2.7 Etude Modale

[1.2.7.1 Les modes propres et les vecteurs propres

Dans le cas de structure faible amortie, on se raméne a 1’étude des petites oscillations

libre, c'est-a-dire a la relation du probléme a la valeur propre générale, de la forme :
[K].{q} = w?. [M].{q} (11,42)
Avec : [K] : la matrice de la rigidité de la structure.
[M] : La matrice masse de la structure.

Ce systtme (n) équation posséde (m) solutions propres permettant de définir les

déformations nodales de la structure et les (n) valeurs propres associés (A =w;)).

La difficulté principale de résolution de ce probléme réside dans son ordre

clevé,

Pour cela il peut étre utile de ramener la résolution du probléme aux valeurs propres
sous sa forme générale a celle d’un probléme aux valeurs propres sous sa forme classique, de

la forme :

[D].{y} = 2.{y} (11,43)

Ou d’utilise la méthode des itérations inverse qui convient pour la résolution des
problémes aux valeurs propres sous sa forme générale, lorsqu’on s’intéresse a petit nombre de

solutions propres.

11.2.7.2 Méthode des itérations inverses :
Elle consiste a itérer sur un vecteur de telle sorte qu’a I’itération (i), on ait a résoudre
un systéme linéaire, les étirés successifs sur le vecteur converge vers un vecteur propre

correspondant a la valeur propre le plus petite.

[1.2.7.3 L’Algorithme :
Onapour:i=1,2,3............

[K].{Z:} = M) {yi-1} (11,44)
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=z
d =12 (L4

D’aprés un nombre suffisant d’itérations, on a :

1

{Z,} = T (11,46)
1

Remarque :

Cette méthode ne nécessite pas le passage a la forme standard du probleme aux valeurs
propres ce qui et un avantage important. Cependant, elle nécessite a chaque nouvelle itération

la résolution d’un systéme linéaire.

11.3 Model de RAYLEIGH RITZ :

Pour un systéme ou la déformation varie dans un seul sens, la déformation de flexion

w (y, t) peut étre représenté par la série
w(y, t) = XL, ¥;(1)g;(0) (11.47)

Le yj (y) est le iéme déformation (une fonction de y), le g; (t) est le coefficient
inconnu, qui est une fonction de temps, et N est le nombre de limites de la série. L'idée est que

cette combinaison représente la vraie déformation du systéme aussi étroitement comme

possible,

fin)

. . .

vy

Figure I1.3 Déformation d'un membre mince en le ployage. N=2

w0 = AOR® + £ = () a®+() e© )

Pour une déformation a deux dimensions (par exemple flexion--torsion), les formes

assumées peuvent étre un produit des fonctions qui varient le long de chaque dimension.

23
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La forme des déformations sont classiquement de forme polynome, trigonométrique
ou hyperbolique. Cependant, l'exactitude de la représentation sera améliorée si les formes

remplissent également les conditions de limite.

Pour un systeme continu, théoriquement il y a un nombre proche-infini de mode

propres, avec chaque mode défini on sa propre fréquence.

Quand en utilisant un nombre fini N de formes assumées, alors I'analyse rapportera

des évaluations de modes propres de N.

Premiérement, I'expression de série doit étre écrite sous la forme de matrice, ainsi

w(y, t) = EiL, (g5 (1) = {¥}7{q} Ou{q}7{y} (11.49)
Ou:
YO = Y100 ... vy (DI, q(8) = {q,(t)gx(t) e gy ()T (I1.50)

Noter que parce que le y et le q sont des vecteurs de colonne et z (y, t) est une
grandeur scalaire, le produit intérieur de ces vecteurs peut étre écrit dans I'un ou l'autre ordre.

Dans ce qui précede N = l'exemple 2, ces vecteurs sera donné par
qui p

e

11.3.1 Matrice Masse :

L’ énergie cinétique :

@ =(G)

T =3 pwidy =3 5 pU@yT (W} (T HG)) dy (IL51)

T =-{qT}Ml{q’} (I1.52)

ps ps
] (I1.53)

[M] = [ps:5 gg

6 5
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L’ordre des produits de vecteur est choisi soigneusement de sorte que les vecteurs
des coordonnées généralisées puissent étre pris en dehors de l'intégrale puisqu'ils ne sont pas
des fonctions de Y. Noter que I'expression pour T est une forme quadratique concernant la

matrice de masse généralisée Mq. Dans la notation de deux formes, 1'énergie cinétique serait

donnée par :
i i -
T =2{dy d2}|ps g {?1] (I1.54)
2 £ s 1142
6 5
rice rigidité :
L’¢énergie potentielle :

v=21E(%2) dy =2 E(EN @)y

U =>{q"}Ik]{q} (IL55)

La matrice de rigidité devient :

4B e
Kl = |eef 12w (I1.56)
_;3— 53
1.3. téri

Le travail virtuel :

Le travail virtuel de force f (t) appliqué a la position y = a est exprimé comme

produit scalaire de vecteur

W = {f(t)dw(a,t)} = [{8q" Hp(a)}I{f (1)} (IL57)
Ou vy (a) est le vecteur de forme a y = a. Pour les deux exemples assumés de forme :

2 T

v ={) ()}
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2 3
SW = f(¢) dw(a,t) = f(1) [(%) 5q:+ (%) &h] (IL58)

Les équations de Lagrange peut s’écrire sous forme matricielle ;

_asw)
~ 9(8q)

d(a'r) or 93 U _,

dc\aq) g "33 oq

Apres le remplacement on obtient :

s

f El {{125}{:]57}} dy] {q} = W@}f(©®

0

g3+

[ [ ptrway
0

s3 s3

ps psq . [ 4B 6B (9_)2
5 6 {ql} 53 s3 ql] = § (II 59)
e 25 | g,) | 8B HE. Vi (5)3 '
5 L

Rayleigh-Ritz

Sum of

\ assumed shapes

J ‘V—\ Finite Element
(2 elements)

Figure I1-2 représentation de déplacement par différente méthode.
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27



CHAPITRE Ill MODELISATION AEROELASTIQUE

111.1 Modélisation structurale :

III.1.1Aile rigide:

Notre modele structural est basé sur une poutre de longueur ‘s’ qui se considere
comme I’envergure de I'aile, et de largeur de ¢ qui se considére comme la chorde de I’aile,
avec fa ’axe ou se trouve le centre élastique, et ac I’axe aérodynamique et la distance entre
les deux est la différence entre eux qu’on I’appelle ec, comme indiqué dans la figure ci-
dessous. Ce modéele est employé pour le reste de cette thése pour le calcul du flottement

binaire.

Pour le cas ou I'aile est rigide avec couplage entre la flexion et la torsion, on a

comme exemple le model suivant :

w(x,y,t) = yw(t) + (x — x7)0(t) = ppw + Ppgb (I1L.1)

On considére que l'aile a une distribution de masse uniforme et I'axe de masse se
trouve ainsi sur la mi- corde. Le déplacement w d'un point général sur l'aile est décrit par

I’équation (I11.1).

Le w et le 0 sont les coordonnées geénéralisés et le @x et le g sont des formes

assumees simples.

Dans ce cas les équations du mouvement peuvent étre trouvées a I’aide des équations
de Lagrange. L'énergie cinétique maintenant existe en raison du mouvement dynamique et

égale a :

T= fdm w2 =35 [ + (= x)8) " dxdy (m2)
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CHAPITRE 1l MODELISATION AEROELASTIQUE

Ou m est la masse par unité de superficie de l'aile.

L'énergie potentielle (ou contrainte) est due seulement des ressorts, telle que
U =KW+ %ngz (1IL3)

L'application des équations de Lagrange pour les deux coordonnées généralisées
(w,0) donne :

Z(E) = mf; 57003 + y(x - %) (BY)dxdy = m[SE g} + (55— x7¢) ()] (1114

dT 6T
dt ﬂ’ y{x = xp){w} + (x — x¢) {9}] dxdy
52 2 3 ..
=m 7+ (%~ xfc) W)+ s(%— c2xp + xfzc) {6}
2 = Kyw. 32=Kgb. (115
ms3c ms?c fc?
3 2 (? - fo)

[Kw
mE ) ms (Cs ) [ K ]] {fo1={"} ane

< _ 2 2
S — C“xp +cxp
La matrice d'inertie prend la forme

[Iw] [ "wﬂ]
Ul Llo) ({.7)

Et nous aurens :
L= [Sy2dm, Ip= [{(x—x;) dm, lg=f5[{(x—x)ydm (IIL8)
Ces intégrales sont les moments d'inerties de ’aile.

S'il n'y a aucun couplage inertiel (I.e=0, c.-a-d. xf=c/2 pour ce modele) les

fréquences naturelles sont :

= [Kw — |Xe
- ,,w, wp = [} (1IL9)
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CHAPITRE Ill MODELISATION AEROELASTIQUE

111.1.2 Aile souple

Pour le cas ou l’aile est souple avec couplage entre la flexion et la torsion, on a

comme exemple le model suivant :
w(x, y,t) = y?wit) + y(x — x7)0(t) = ¢, w + b (111.10)
L’énergie potentielle prend la forme m
v=3fE(3% )d +216 (5 ) dy (IIL11)
L’énergie cinétique s’écrit :
Z(%) =mfl; [y2(x =)0 + y(x - x)"(8)] dxdy (1)

L’équation aéroélastique devient :

ms®e ms*c (ﬁ = fo) .e
ms*c : 2 ms3 [:;f} .
" (;—cxf) (—-—c xf+cxf)
2 I P B (I T (0
RN | V1 0 o I ' ol 5} =) (IL13)
8 24 6

I11.2 Modélisation aérodvnamique

Les forces généralisées Q, et Qg sur le systtme sont sous forme de forces
aérodynamiques instationnaires ; pour un mouvement harmonique ces forces peuvent étre

écrites en termes de dérivés aérodynamiques pour une fréquence réduite particuliere
k=ac/ (2V) (IIL.14)

Ces forces sont complexes mais peuvent étre exprimées en termes des déplacements

et des vitesses. (On note que les détails de calcule de L et M se trouve dans I’annexe).

- il =1, y2.2 Vil ¢
dL=2pv2cdya (Z+6), dM=2pv2cidy [ea (% +6)+My5 (IIL15)

W=

aile

[dL(—yéw) + dM 56] (111.16)
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CHAPITRE il MODELISATION AEROELASTIQUE

Et ainsi les forces généralisées sont

0, = 2™ _ —fosydL = —%pvzcsza (E+2),

S(6w) 3v 2
36w 1 k 6
Qo = s((ae)) = Jy dM =pVic*s [ea ('3"5"' 9) Mol 17

Ainsi, les équations du mouvement aéroélastiques deviennent

3

csva

3 . 0 . 0
oA NPT (V1S N
:E)KW] [KQ(]]] {g}= [3} (1IL18)

11 est évident que les matrices de masse et de rigidité soient symétriques tandis que
les matrices aérodynamiques sont dissymétriques. Ainsi les deux modes vibratoires sont

couplés et c'est ce couplage qui peut provoquer le flottement.

111.3 Résolution de ’éguation de flottement

L'équation aéroélastique peut étre résolue en utilisant la solution aux valeurs propres
pour déterminer les fréquences aéroélastiques du systéme et les coefficients d’amortissements

pour des conditions déterminées (vitesse et altitude).

C’est ramener le systéme différentiel du deuxiéme ordre au premier ordre

[ 01(q 0 (1] qy _ (0
o s leriaeen - evim+opl (@ =10 (L
O11 [1] est la matrice identite,
Cette équation peut étre réécrite
HE I ol @ =0
g 1-[A]7*eV2[C1+[ED - [A]7*(pvIBl + [DDIW) — lo
ou {X}-[Ql{X} = {0} (111.20)
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L’équation (I11.20) est maintenant en forme de premier ordre mais notons que la

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

L'équation peut étre résolue en supposant {X} = {X,Je*t et 'équation aéroélastique

devient ainsi :

(INA - [@D{X,o} = {0} (111.21)

Ce qui est sous la forme classique de calcul des valeurs propres.

(112 - [AD{X} = {0}

Pour un systéme oscillant, tel que le systéme aéroélastique considére ici, les valeurs

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

/1] = —C_, jWj + lﬂ)} ’1 = ?, j=1, 2, ......... 5 N, (11122)

Otlew,j=1,2,...,N, sont les fréquences du systéme amorti etles(;,j=1,2,..., N,

sont les constantes d'amortissement.

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

de V'instabilité aéroélastique statique ou divergence.
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CHAPITRE IV: RESULTATS ET INTERPRETATION

IV.1 Introduction (Processus de programmation)

La présentation des résultats c’est 1’étape la plus importante aprés toute étude
théorique ou expérimentale, ainsi que la validité de ces résultats. Pour obtenir les résultats un
code de calcul qui a été congu en langage de programmation MATLAB. Dont les différents

modules qui le comportent sont organisés comme suit.

e Calcul des modes propre et fréquence propres d’une poutre par ¢lément finis
pour :
< Mode flexion pure
++ Mode torsion pure

+** Mode couplé flexion-torsion

e Calcul de la vitesse du flottement binaire par la méthode V-C (V-g )

1V.2 Calcul des modes propres et fréquence propre par éléments finis

L’Organigramme donne le processus de calcul des modes propres et les fréquences

propres pour une poutre donné.
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CHAPITRE IV: RESULTATS ET INTERPRETATION

( Entrer )

v

Nelement, L, S,J, 1, G ,Rho

A

Lecture de nombre de nceuds total

2

Initialisation des matrices globales

}

Calcul des matrices masse et de rigidité

v

Assemblage dans les matrices globales

A 4

Introduction des conditions d’encastrement

Calcule des fréquences propres

{kl-o'MLjq }=b

¥

Sortir les équations des premiers modes propres

!

FIN

Figure IV-1-Organigramme de calcul des fréquences propres et les modes propres
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CHAPITRE IV: RESULTATS ET INTERPRETATION

Pour une poutre encastré de longueur 10m, E=70 10°Pa, I=2 . 10 **, $=0.04m’, p=2500Kg/m’

donnée par la référence [2]

Figure IV-2poutre encastré libre

IV.2.1 Flexion pure:

Pour une flexion pure on introduit les termes de flexion dans la matrice rigidité et la

matrice masse.

2

.
h
L]
>
%
=
=
a
@
[

b
|
!
J
k
¢
£

X

B & 8 & 8

Natural Frequencies (Hz)

sl
(i)
T

-
[
T

(8]
T

L [l
5 B
Number of Elements

- X

o
-l
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w
=%
~ P X
- x
[ S 4
—_
o

Figure I'V-3Variation des fréquences des modes 1 & 3 avec le nombre des éléments pour des valeurs exactes
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CHAPITRE IV: RESULTATS ET INTERPRETATION

On voit bien d’aprés le graphe que si on augmente le nombre d’¢lément les

fréquences sont identiques que celle obtenue par la méthode exacte.

Les résultats des trois premiers modes de la poutre pour chaque fréquence sont

représentés dans les figures suivantes :

0.08 T T T T T T T T T
0.07 |-+ L'equation dinterpolatio du pramier mode de flexion +++ <+ :
¥ = 0.00047% +0.002"x - 0.0043 :
[\ 77| S o Brrsroeninens oo T S LT SRRt -
001 1 1 i i i 1 I L 1
1] 1 2 3 4 5 6 7 B 9 10
longueur de la barre (m)

Figure 1V-4 premier mode de la flexion pour 3.75(Hz)

006

.
004 "‘L‘m'mmm‘ mode de flexion

y=-0.00017" - 0.00045™° +0.021" - 0.026 i :

006k ., S
008 | 1 l l 1 1 I a 1

1] 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Longeur de la bamre (m)

Figure 1V-5 deuxiéme mode de la flexion pour 23,12(Hz)

0.086 T T T T

QDB L T gauation dinterpolation du 3 eme mode de flexion
; i y = 660005 - 0.002"* +0.0217 - 0.091"* +0.13°¢ - 0.063
i ;

i 1 Il L 1

o i i i
1] 1 2 X 4

Longeur de la barre (m)

5 ] 7 8 9 10

Figure 1V-6 troisitme mode de la flexion 65 (Hz)
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1V.2.2 Torsion pure:
Pour une torsion pure On obtient (pour la méme poutre précédente) :

Bl pssniussigesusisimsgearismn g TOSIRT OSSP o)
- . ‘: h“i"‘ -~ i H i : i i
45 s vosvanens T Lo Biovcninnndnnd e "1.__.‘_-“ ......... SO i s
: ' i : ' A At e :
mys bsiiaaitoosssinn A T—— SURUUIN IR, SUPWRNIIN SUEFSIESes - MU Res. TR
—— Mode 1 I : ;
-+o%-- Mode 2 I
5.— ...... " I--—-Mndea ........ I , ............ ......................................... :
5 - ! s :
,?.:,I]_ .......................... G 1 !, .............. e T L LT TP TP L SRERERIRLS R PR SEETTTTPREETE
® : S T : :
3 3 S0 T 1
E 25 L o . S Kovoeeace.. T ™ & 2 e
o : Y ! : ‘
e : e 2 { : :
2 . £ .3 : : :
%m- ............ ........ ,A{. .................. ...................................................... . ..........................
- T : :
L1y SN st J’ ..................... ............ S e v s e .........................
A :- :
40 b s : ......... 300 SO SR AURRNTRE W S SR ........................
e m—— | : =
o ¥ f
Bloceiiiniidiinn, T ISP PLTRTRRL TR RLTRRRERRLE: .................................................... Bisovessnsapnaturioasnreniess
i 1 :
0 i F i i i 1 ] i i i
0 1 . 3 4 5 6 7 8 9 10
Nombre d'élement

Figure-1V-7 les trois premiers modes pour une torsion pure

Méme chose que la flexion pure, quand on augmente le nombre d’éléments les

fréquences obtenues atteignent les fréquences calculées par la méthode exacte.

Les résultats des trois premiers modes de la poutre pour chaque fréquence sont
représentés dans les figures suivantes :

0 i . : . ’ - ; . .
A | N .
Y SERES R S i N e e
om} o

Rl Téuquation dinterpolation du premier mode de torsion b
y=- 0.0046%x - 000018
P 1 2 3 4 5 8 7 8 9 0
longeur de la barre (m)

Figure IV-8 premier mode de torsion pour F=8,2 (Hz)
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oos

004

[ilich o

T T T v T

" L'équation dinterploation du deuxiéme mode de torsion

y =-5e006"" +0,0008"" - 0.00028"" - 0.026"x +0.026 ‘

L I

i 1 L

0.0

I 1
1 2 3 4 5 ]
longueyr de la bere (m)

Figure V-9 deuxi¢éme mode de la torsion pour 24,8 (Hz)

005

i &~

- P polati isieme mode de torsion \
¥ = 4.30005%° - 0.0011°x* +0.0076” - 0.0099"x” - 0.046"x + 0.05

4 5 6 7
longeur da la barre (m)

8 9 10 1"

Figure 1V-10 troisi¢éme mode de la torsion pour 42,1 (Hz)

IV.2.3 Mode découplé flexion torsion

Pour un modéle de Goland wing [31], c’est une aile souple qui a les caractéristiques

suivantes :

EI=9.7567.10° (N m%), GJ=9.88 .10° (N m?), m=35.75 (Kg/m) 1,=8.65(Kgm) , L=6.096(m)

Notre résultat Résultat de 1’article
1°° fréquence 49.42 50.53
2 “™ fréquence 87.17 90.1

k.
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1er Mode

2eme Mode

PO N WU RN . SY D S
pev PRI N [N PSS . S B

-0.12

-0.14

0.25

0.3 s

i ] I ] |

1 2 3 4 5
Figure 1V-13 premier mode couplé a 48 Hz

! T ! I

— Flexion

v TORSION |

0.1
0

Figure 1V-14 deuxiéme mode coplé a 92 Hz
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1V.3.1 Modéle d’aile rigide [2]

On a pris les modes rigides suivant :
Mode de battement: f;(y)=y

Mode de tangage: f5(y)=1

Figure 1V-16 modéle d'un flottement rigide pour une aile rigide

Demi aile s=7,5m

Chorde ¢c=2m

Masse par unité de surface de I’aile m=100 kg/m’

Fréquence de flexion :5 hz

Fréquence de torsion :10 hz

Position de de centre de masse xem=0.5 de la corde

Position de centre élastique xf=0.48 de la corde

Le domaine de vitesse est entre 1 et 300 m/s avec incrémentation de 0.1m/s

La densité de 1’aire=1.225

La pente polaire est a=2T0
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[V.1.1.1 Cas ou l’'amortissement structural est nul

Freq(Hz)

Damping Ratio ("s)

- ! 1 . T
10 S L IS — drmmmmemnnnee prommmme e prommmmeneneee =
5 : : frremreve= e, R
0 1 i i L i
0 50 100 150 200 250 300
Air Speed (m/s)
e ; i T ; T
b1 I  S— { 2 S (N - S =
0 i i
L e e e s ir
40 1 i i i i
0 50 100 150 200 250 300

Air Speed (m/s)

Figure 1V-17 les fréquences et les constante d'amortissement en fonction de la vitesse de I'air [3]

Le résultat obtenu par notre programme de calcul sont les suivants :

Frequence (Hz)

g

2]

B

B

constante d'amortissement (%)
o

- T T T . T T T =
1 1 ! i 1 L
0 50 100 150 200 250

vitesse de l'air (m/s)

Figure 1V-18 les fr

équences et les constante d'amortissement en fonction de la vitesse de I'aire
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En comparant les deux figures on constate que la vitesse de flottement obtenue est la

méme, qui est égale a 200 m/s.

Pour des amortissements structural et aérodynamiques nulles (C.-a-d. B=D =0) on
voit sur les graphes obtenus que si la vitesse d'air augmente, les deux fréquences se
rapprochent l'une de I’autre.

Cependant, l'atténuation des deux modes demeure a zéro. Une fois que les deux
fréquences deviennent égales a environ 200 m/s, les modes se fusionnent ; une des constantes
d'amortissement devient positive et l'autre négative. Par conséquent le systéme devient

instable, qui est I'état de flottement. Au-dela de V = 264 m/s, les fréquences se dispersent.

En principe les fréquences d'un systéme aéroélastique doivent étre fusionnées pour

que le flottement se produise, mais c¢’est dii 4 I’absence d’amortissement.

IV.1.1.2 Cas ou I'amortissement aérodynamique estnul:

12 T T T T T T T

-
o

Freq (Hz)
@
]

Air Speed (m/s)

Damping Ratio (%)

05 1 I | i |
0 10 20 30 40 50 60 70 80
Vitesse de l'air (m/s)

Figure IV-19-systéme aerodynamique quasistationnaire (M ¢= 0, xr= 0.48¢, xm= 0.5¢).

Dans le cas ou I’amortissement aérodynamique est nul, les fréquences sur le schéma
(IV.19) commencent a converger graduellement le long de I’augmentation de la vitesse d'air,

mais ne se fusionnent pas.
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IV.1.1.3 L’'amortissement Aérodynamique nul et sans couplage

10 T T ¥ 7 T T T

= EON S S S S S N Bt j
L B s o
[}
<
=4 7 5| COUNEIEE-IE . SRRSO SN sy o Ao el EIn e T G E s RS e
% N W S W S S T }

5

4

1 .

£

L ke

£ :

x :

£ :

£ 0 —

© .

o :

05 1 i i L 1 L ]

0 10 20 30 40 50 60 70 80

Vitesse de l'air

Figure 1'V-20-systéme aérodynamique quasi stationnaire (M6= 0, xf = 0.5¢, xm = 0.5¢).

Le résultat obtenu dans la figure (IV.20) prouve que le flottement se produit a toutes
les vitesses au-dessus de la vitesse d'air nulle (la plus basse constante d'amortissement est

toujours négative). Et la vitesse critique est diminuée a 40 (m/s).
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[V.1.1.4 Cas oulamortissement Aérodynamique est nul avec couplage

Freq (Hz)

Darmping Ratio (%)

: : i :
0 20 40 B0 80 100 120 140 160 180
Vitesse de l'air (m/s)

Figure IV-21 systéme aérodynamique instationnaire (M0=-1.2, xf = 0.5¢, xm = 0.5¢).

La figure (IV.21) montre le comportement de flottement binaire classique. Quand la
vitesse d'air augmente, les fréquences commencent a converger. Au commencement, toutes
les deux constantes d'amortissement augmentent, mais l'une d'entre elles continue a
augmenter alors que la deuxiéme commence a diminuer et devient égale a zéro a la vitesse de
flottement (environ 155 m/s). Au-dela de cette vitesse la deuxiéme constante d'amortissement
devient négative et le flottement se produit. On voit encore que les deux fréquences ne se

fusionnent pas, mais se déplacent étroitement pour que les deux modes se rapprochent.

IV.1.1.5 Effet de changement de distance entre l'axe élastique et I'axe de
gravité
La fagon dont la position de I’axe élastique et I’axe des centres de gravité de 1™ aile
affecte le comportement aéroélastique est de grande importance pour la conception des ailes

tels que le flottement ne se produira pas a l'intérieur de I’intervalle de vol.

Si on rajoute une masse M le long du bord d’attaque, la position de l'axe des masses
peut s’écrire :

mc?
Xem = 2(mc+M) (- 4)
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L’énergie cinétique s’écrit sous la forme :

T = fesdmiv? =2 [ [fypirt (x = )01 dxdy +5 + [ (i — %:6)” (1V.5)

ms3¢c  Ms3 ms? [c? Ms?xp
3 3 2 \z %) T
[A] = . 2 M 2 3 (IV6)
ﬂw—(-c-—— )-—- 5 (c—— Zxr + cxz) + Msx}?
3 = CXf e ms 3 c f f f
Position de I'axe de centre d'élasticité= () 3¢

3m T T T T T T T
B 280G \ -
:

2 L el
5 260 "
g
5 240 - -
o -
[}
ﬁ 220 1 1 ! BiSac. — ; 1 N = =
£ 0.35 0.4 0.45 0.5 0.55 0.6 0.65 0.7

position de l'axe de centre de gravité (/c)
position de I'axe de centre de gravité = 0.5¢

400 T T T T T T
E 300F T~ ]
B
[
g 200 + 5
[=]
L~
@ - )
o - _
; ]00 1 1 1 1 1 I
- 0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
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Figure [V-22 I'effet de changement de I'axe élastique
Le schéma (IV.22) montre comment la vitesse de flottement varie en fonction du
changement de la position de I’axe €lastique et celle de I’axe des centres de masse. En gardant
la position de I’axe élastique fixe, le déplacement de I'axe des gravités en avant augmente la

vitesse de flottement.

Quand on garde la position de 'axe des gravités constante et on varie celle de l'axe
élastique en avant, la diminution de la distance entre I'axe élastique et I’axe des centres

ac¢rodynamiques augmente la vitesse de flottement.
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1V.3.2 Modéele d’aile souple :
Nous avons le premier mode de flexion : f;=y*

et le premier mode de torsion f;=y
Le déplacement devient : w = y*qi+y(x-x)qa (Iv.7)

1V.3.2.1 Premier modéle

Le premier model concerne celui de la référence [2] (c’est le méme qu’on a utilisé

pour le mode rigide).

Les résultats obtenus sont donnés par les graphes suivants :

Fraq (Hz)

i i i i i i | i
o 20 40 60 a0 100 120 140 160 180
Air Speed (m/s)

Damping Ratio (%)

o 0 a0 60 a0 100 120 140 160 180
Vitesse de l'air (m/s)

Figure 1V-23-flottement binaire en mode souples a f flexion=5 et f torsion=10

49



CHAPITRE IV: RESULTATS ET INTERPRETATION

3 P S L SO (S UCOUUTTT LT\ STTCUURES CUPR 2
5 i ] 1 i 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160
Air Speed (m/s)

3] T T T T T ! T T
g 5 5
L 3 i
*® 3 :
o 3 :
= y :
= : :
£ : :
& : :
o ; :
-10 i 1 It ] ] i i |

0 20 40 B0 80 100 120 140 160

Vitesse de l'air (m/s)

Figure 1V-24 flottement binaire en mode souples a f flexions=6 et f torsion=9
D’aprés les figure (IV.23) et (IV.24), quand les fréquences se rapproches ; la vitesse
de flottement se réduit. Les concepteurs essayent souvent d'augmenter l'espace de fréquence

entre les modes (en changeant la distribution de masse ou augmentant la rigidite).

Si on considére le méme modele mais on augmente le poids jusqu’a 150kg/m* on
obtient, d’apres la figure (IV-25), une augmentation de la vitesse critique de 140(m/s )a
155(m/s)

50



CHAPITRE IV: RESULTATS ET INTERPRETATION

Freq (Hz)

Air Speed (m/s)

Damping Ratio (%)

Vitesse de l'air (m/s)

Figure 1V-25 flottement binaire en mode souple avec m=150kg/m"

1V.3.2.2 Deuxieme modele
C’est le model de Goland Asheley donné par la référence [30], c’est une aile souple

qui a les caractéristiques suivantes :
EI=23.6.10°, GJ=2.39, m=35.75, I,=1.943 , =20, a=-1/3 etc=1.

On utilise le programme d’élément finis pour obtenir les fréquences propres du systeme et on

les compare avec les fréquences de la référence :

Notre résultat Résultat de 1’article
17 fréquence 7.7985 7.4803
2 ™ fréquence 14.164 15.11

On introduit nos deux fréquences et ces deux fréquences dans le programme de calcul de la

vitesse de flottement
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Figure 1V-26 flottement mode souple pour aile goland avec nos fréquence
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Figure IV-27 flottement mode souple pour aile goland avec ses fréquences

On voit que la vitesse de flottement calculer par nos fréquence est égale a 168(m/s)
par contre les résultats obtenus par ses fréquences c’est 180 (m/s), la différence est dii a

I’effet de cisaillement qu’il la tenue en compte car il a pris une aile épaisse.
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CONCLUSION

Conclusion :

Le flottement des surfaces portantes est un phénomene trés important en
aéroélasticité car il peut engendrer la destruction de la structure. Il s'agit d'oscillations auto-
entretenues provoquées par 1'absorption d'une partie de 1'énergie de 1'écoulement par la surface
portante du systéme dynamique. Le flottement s'enclenche a partir d'une vitesse critique qui
apparait comme une limite de stabilité du systéme aéroélastique. Au-dela de cette vitesse, une
vibration divergente s'amorce spontanément sous l'action de petites perturbations, I’amplitude
vibratoire croit de fagon exponentielle. La limite de flottement est bien évidemment fonction

de la raideur ainsi que de la masse de la structure.

Afin d'augmenter la vitesse critique, il faut bien choisir les matériaux afin
d’augmenter la rigidité mais sans augmenter le poids qui est un inconvénient dans notre

domaine. Aussi on peut jouer sur la distance entre I’axe €lastique et I’axe de rotation.

Dans notre étude on a utilisé au début les éléments finis pour déterminer les modes
propres et les fréquences propres, ceci donne de bons résultats en les comparants avec les
résultats obtenus analytiquement. Puis on a introduit ces résultats dans la méthode de

Rayleigh- Ritz, pour calculer le flottement binaire.

Enfin on souhaite que ce travail enrichisse la bibliothéque de notre département dans
le domaine d’aéroélasticité et servira pour de futures promotions. Pour continuer le calcul de
flottement en modes multiples et I’introduction d’autres composants dans le calcul comme les

ailerons, et les empennages... etc.
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A. Annexe: Calcul des forces

aérodynamiques
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ANNEXE

A.1 Dérivés aérodynamiques harmoniques :

Figure A-1 Profil aérodynamique bidimensionnel subissant le mouvement de poussée et de lancement

Considérer un profil aérodynamique bidimensionnel symétrique (Cmo= 0) de la
corde c, avec 1'axe élastique placé a la distance (ab = ac/2) a l'arriére de la demi-corde suivant
les indications du (schéma A.1). Le profil aérodynamique subit un mouvement harmonique
oscillant, avec w = woe'™ et & = 0, (bord d’attaque vers le haut). La solution classique pour

la portance et le moment autour de 1'axe €lastique peut étre :
L = npb?[w + V8 — bab] + 2mpVbC (k) [ + V6 + b(: — a)é)] (A1)

M = npb? [baw — Vb G —a)f - bG+ a?)8| + 2mpVb?(a +)C(k) [ + V6 +

b(3-a)é] (A2)

La dérivationde ces deux équations décrit la fagon dontla portance
aérodynamique et le moment varie avec la fréquence réduite. La premic¢re partic de

chaque expression montre les termes non circulatoires et la deuxieéme partie

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

complexe de la fonction de Theodorsen :

L= {npbz[—wzwﬂ +iwVO, + w?baby] + 2mpVh(F + iG) [iwwo + V6, + iwb( -

a)BD]} elwt (A.3)
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M= {npbz (wa)zbawo —iwVbh %— a) 8o + b*w? (é + az) 90) + 2mpV b? (a + %) (F +

iG)(Iwwo + V6, + iwb (5 — a) 8o)} e (A4)

Ces équations peuvent alors étre écrites sous la forme dérivée harmoniques

L= [pV2b(Ly + ikLy) 2 + (Lg + ikLy)8, | e*

w (A.5)
M = [pV2b(M,, + szW)f + (Mg + ikMy)8,| e
L, et My, etc., sont les dérivés aérodynamiques harmoniques non dimensionnels.
Exprimés en termes de déplacement et vitesse normalisés.
— acy e acy - acCy
{LW ~ aw/b)’ Ly = aw/v) ' Ly = adec/v) (A.6)
Avec :
kZ
f L, = 2n(-%~—Gk) , L, =2nF
: (A7)

Lo =2n[2+F-GkG-a)|. Ly=2n[i+F(3-a)+]]

( M, =2n[- 2~ k(a+2)6].M, =2n(a+3)F
Mg =2n[S(2+a2) +F(a+2) - k6@ +HC-a)] (A.8)
My = 2n[——(——a)+kF(a+ )(——a)+ (a+—)]

A

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

peuvent €tre trouvees

LW=0, Lw=2'ﬂ.’, L9=2T5, kLg-_-O, Mw=0.
{ (A.9)

My =2r(a+3), My=2m(a+3), kMg =D0.

A-2- Matrice amortissement et rigidité aérodynamiques :

wb . . . . . . N &
{k ==, ws= woel®t, W = iwwge'®t, 0 =6,e'?t, 0 =iwde't. (A.10)

La substitution de ces expressions dans les équations de portance et de moment (A.5)

donne :
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< 2/
L= pVi(Low + Ly 22 + Lgh8 + Lo 22,
v vV (A]])

M = pV2 (M bw + My, =2 + Mb?6 + Mg 2%

Et ceci peut étre écrit sous la forme de matrice

bL,  bLy | L, bl -
{ul=rv [bZM:, bBAZ(-,I (g} +ov* [bM: vim, Lo =P85 1+

ovic{g} (A.12)

Avec : [B] : matrice amortissement aérodynamique.

[C] : matrice amortissement structurale.
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