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Résumé du mémoire :

Les faits, utiles a la compréhension d’événements survenus ou qui pourraient survenir sur la
cellule avion ; sont minutieusement observés sous I’analyse permanente et itérative des
criques.

A chaque incident aérien, les experts sont orientés par différentes causes possibles, dont la
fatigue ou carrément la rupture d’un organe considéré comme clé a la navigabilité¢ de
I’appareil. Le programme recommandé de maintenance Vvise a signaler en temps réel la
propagation de criques. Il s’agit de 1’aspect préventif et itératif de la protection relative a la
corrosion de la cellule avion, due essentiellement en atmosphére saline, érosive et corrosive
ou tout vice de fabrication entrainant de graves incidents.

Dans le cadre de la bonne navigabilité, 1’aéronef évolue avec des moyens de mesure et de
contréle délivrés par 1’autorité technique. Globalement le programme noté ’ANSYS’’ que
nous proposons, résume les différents scénarios de controle intelligents et des risques
associés. Celui-ci a pour objet de prévenir et d’intervenir a temps en identifiant les causes
d’incidents irréversibles et la maitrise des interventions appropriées.
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Brief summary:

The facts relevant to an understanding of events that occurred or may occur on the airframe;
are carefully observed under the permanent and iterative analysis coves. Each air incident,
experts are guided by different possible causes, including fatigue or outright breaking of a
body seen as key to the airworthiness of the aircraft. The recommended maintenance program
is to report real-time crack propagation. These preventive and iterative aspect of the relative
corrosion protection for the airframe, mainly due to salt air, corrosive and erosive or
manufacturing defects causing serious incidents. As part of good airworthiness, the aircraft is
operating with means of measurement and control issued by the Technical Authority. Overall
the program noted " ANSYS " we offer, summarizes the various intelligent control scenarios
and associated risks. This is to prevent and intervene in time by identifying the causes of
irreversible incidents and mastery of appropriate interventions.
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INTRODUCTION GENERALE

INTRODUCTION GENERALE

Le theme, objet de notre mémoire a pour but de mettre en valeur la pertinence du controle
d’organes sensibles dans la structure d’un aéronef mais surtout de prévenir les risques
associés qui pourraient survenir, lors d’incidents techniques jugés majeurs, affectant
sérieusement la cellule avion. Ainsi, la détection d’amorce de criques, sujet dominant de
I’étude ; vise a matérialiser utilement la tracabilité du risque identifié et par conséquent agir
sur les facteurs négatifs, affectant les prés requis d’une bonne navigabilité.

« Par définition, la résistance des matériaux confere a la ductilité des propriétés physiques et
chimiques bien établies. Celle-ci désigne la capacité d’un matériau a se déformer
plastiguement sans se rompre. La rupture se fait lorsqu’un défaut (fissure ou cavité), induit
par la déformation plastique, devient critique et se propage. La ductilité est donc I’aptitude
d’un matériau a résister a cette propagation. S’il y résiste bien, il est ductile, a défaut il est dit
fragile. » C’est tout I’intérét de notre étude.

L’expérience des visites, lors de la maintenance préventive et/ou curatives ; fait observer qu’il
existe plusieurs approches dans les moyens de contréle de criques. Les plus indiqués sont
généralement les plus couramment mis en ceuvre, tels que les courants Foucault ou les
ultrasons.

Une lecture juste des phénomeénes signalés plus haut, recommande une maitrise parfaite de
’architecture structurale d’un aéronef. Dans le premier chapitre, nous avons insisté sur des
éléments soumis a divers contraintes en faisant ressortir les impacts avérés sur le fuselage
(longeron, cadre, lisse et revétement), la voilure (longeron, raidisseur, nervure, revétement)
ainsi que les stabilisateurs qui prennent la méme constitution de I’aile.

Par ailleurs, dans le deuxieme chapitre ; nous avons procédé a 1’élaboration d’un modéle qui
prend en compte une configuration qui simule une série d’efforts qui agissent sur les
différentes parties de la structure avion.

L’¢étude ainsi établie, révele au travers de tests provoqués sur le fuselage qu’il en ressort une
flexion dominante. La voilure quand a elle subit une double incidence ; d’abord en terme de
torsion conjuguée a une flexion.

La méme observation se matérialise concernant les empennages horizontaux et verticaux.

Il en découle alors, que les méthodes de contr6le non destructif signalé plus haut ont pour but
de vérifier I’état d’intégrité de la structure avion.

Dans le troisieme chapitre, nous avons mis en valeur la présentation de la réalisation d’une
poutre  creuse, imitée a une aile ; libre-encastrée, en utilisant le logiciel de simulation
“ANSYS”’. L’élément en question subit une charge cyclique qui se répete sous I’effet du



INTRODUCTION GENERALE

mouvement vibratoire (sollicitation) a I’extrémité libre. Nous avons opté pour cette approche
de simulation afin d’observer I’amplitude du phénomene de fatigue et son impact negatif sur
la structure de la réalisation.

Ceci conduit fatalement a la rupture totale des matériaux.



CHAPITRE I : EFFORTS SUPPORTES PAR LES ELEMENTS D’AVION

I.1.Introduction:

Un avion peut, d'une maniere générale, étre décomposé en un nombre limité de sous-
ensembles : cellule, groupe motopropulseur, commandes de vol, servitudes de bord,
avionique, emports internes ou externes. Ces éléments, a quelques exceptions pres, sont
présents sur tous les appareils.

Pour chaque type d'appareil on retrouve des positionnements relatifs de ces ensembles assez
semblables, si on ne tient pas compte de la période des pionniers de l'aviation ou des
prototypes restés sans suite.

Les points communs apparus depuis la naissance de laviation et qui resteront tres
probablement d'actualité au long du XXI®siécle, pour une fonction ou une capacité
opérationnelle donnée, sont le plus souvent liés a des contraintes de conception dont :

o lasimplicité de réalisation ;

e ladiminution de la masse grace a I'emploi de matériaux plus légers et plus résistants ;

o ladiminution de la trainée grace aux progres de I'aérodynamique ;

« laugmentation des performances souvent liée aux deux points ci-dessus et a I'évolution de
la motorisation ;

« l'amélioration de la fiabilité.

A ces points s'ajoutent, essentiellement pour les avions civils :

o les économies d'énergie ;
e ladiminution des pollutions ;
o l'amélioration de la sécurité

1.2. Architecture de la structure avion et les efforts appliqués :

1.2.1- Fuselage:

Le fuselage constitue le principal « volume utile » de 1’avion. Il doit :

- Assurer un écoulement correct de I’air pour préserver I’efficacité des empennages.
-présenter une trainée minima a incidence normale d’utilisation.

-avoir un volume assez grand pour loger les passagers et le fret. [1]

1.2.1.a. Efforts appliqués sur le fuselage:

R/

¢ Efforts dus au poids de I’appareil :
» Au sol : le fuselage se comporte comme une poutre en équilibre sur deux appuis
(atterrisseurs)
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{ F e Ligne de charge

Fig.l-1- Efforts dus au poids au sol.[1]

> En vol: le fuselage se comporte comme une poutre suspendue a la voilure
(I’empennage est supposé non porteur)

Traction

b N\ L S S S

(-\- ’ .4 Compression ) _.;i;
P1 P2 Ps Pa Ps

Fig. I-2-Efforts dus au poids au vol.
Le fuselage est donc soumis :
-a un effort tranchant qui donne une contrainte de cisaillement en général assez faible.
-a un moment fléchissant qui provoque des contraintes longitudinales :
-de traction a la partie supérieure
-de compression a la partie inférieure (d’ou risque de flambage du revétement)[1],[2] .
%+ Efforts dus au braguage gouverne_:

La manceuvre de la gouverne de direction provoque la flexion horizontale du fuselage. Il en
résulte des contraintes de traction d’un c6té et des contraintes de compression de I’autre.
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TRACTION

. o =

COMPRLSSION

Fig. 1-3-La flexion horizontale du fuselage.[1]

La torsion du fuselage est également provoguée par la gouverne de direction. Celle-ci est due
a 1°¢éloignement du point d’application de la force aérodynamique par rapport a 1’axe du

fuselage[1],[18].

Fig. 1-4- La torsion du fuselage.[1]

«» Efforts localisés :

Ces efforts sont ceux des attaches de voilure, d’empennages, de dispositifs de freinage
a¢rodynamiques, de réacteurs. L’aménagement du fuselage des avions de transport nécessite
de nombreuses ouvertures (portes-hublots- pare-brise) qui diminuent la résistance de la
structure et nécessitent des renforcements locaux.[2]

1.2.1.b-Fuselage semi-monocoque:

Les longerons encaissent les efforts de flexion en totalité. Les couples encaissent les efforts de
torsion en totalité. Le revétement travaillant transmet ces divers efforts entre tous les
éléments. La structure semi-monocoque se caractérise essentiellement par des longerons +
couples + revétements travaillant.
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L1SSES

LONGERONS ™ geyETEMENT RATOI

Fig. 1-5- Fuselage semi-monocoque.[1]

Est appelé également une structure semi-monocoque une structure coque réalisée en plusieurs
troncons et assemblée en fin de fabrication.Dans ce cas, des couples forts sont positionnés a
chaque extrémité de trongons pour permettre une transmission continue d’efforts [1] .

1.2.1.c. Analyse d’un fuselage:

Les éléments constitutifs du fuselage sont :

-les couples ou cadres, placés dans des sections droites du fuselage.
-les lisses, situées dans le sens longitudinal.

- le revétement.

Les structures des avions commerciaux actuels sont du type « semi-monocoque », ¢’est-a-dire
a revétement travaillant [18].
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A0 Section 14

Revetement

Fig. 1-6- Coupe de fuselage de ’A300.[1]

+»+ Les couples ou cadres :

-Les couples sont les éléments transversaux qui donnent sa forme au fuselage. Ils assurent la
rigidité transversale et sont aussi rapprochés que possible. Ils sont numérotés par ordre
croissant de I’avant vers I’arricre.

-les couples « forts » ou couples « principaux » encaissent les efforts dus, par exemple :
- aux limites des zones pressurisees

- aux encadrements de portes

- aux attaches des ailes

- aux attaches des empennages

- aux fixations des réacteurs et de I’APU
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- aux logements de trains
- aux liaisons entre les trongons de fuselage (sections), etc.... [1],[2],[18]
% Les lisses :

Les lisses sont les éléments longitudinaux raidisseurs du revétement. Leur nombre est variable
d’un avion d’un autre. Elles sont fixées au revétement :

-par collage dans les zones de faibles contraintes.

-par rivetage dans les zones de fortes contraintes ou dans les zones soumises a la corrosion
(partie inférieure du fuselage).Elles sont fixées aux couples par des éclisses rivées
(A300,A310) ou traversent les couples pour éviter au maximum les discontinuités (B727,
B737,B747).[1]

» Matériaux employés :
Duralumin Au4G1 dans la partie supérieure (traction)
Zicral AZ5GU dans la partie inférieure (compression).

%+ Le revétement :

Le revétement est un revétement travaillant, constitué en général de panneaux préconstitués
assemblés par rivetage, par collage ou soudage sur les couples.

Sur L’A310 des plaques de titane renforcent la jonction des plaques de revétement et évitent
la propagation des criques.

» Matériaux employés :
Duralumin AU4GL1 (partie supérieure)
Zicral AZ5GU (partie inférieure)[1]

% Forme du fuselage_:

Le fuselage est circulaire : A300, A310....

Ou bilobé : B727, B737,.......



CHAPITRE I : EFFORTS SUPPORTES PAR LES ELEMENTS D’AVION

i L’/cmut\

p— — g -1

=P LANCHER

o

SOUTES
8 727 A 300

Fig. I-7- Forme du fuselage.[1]
«» Plancher cabine :

Le plancher cabine est réalisé par des poutres transversales rivetées au couples et raidies par
des bielles de plancher (A300, A310).Les rails de plancher sont fixés aux poutres
transversales. Le plancher supporte aussi les charges de la cabine et équilibre les efforts de
traction dus a la pressurisation.[1]

1.2.2-Voilure :

1.2.2.a-Rappels de définitions:
Pour une section de voilure :

- On appelle centre de poussée “’P *’ le point d’application de la résultante des forces
aerodynamiques de cette section. Lorsque 1’on passe de I’emplanture au saumon de
I’aile, le point “’P’’ décrit la ligne des centres de poussée.

- On démontre qu’il existe un point ’F’’ appelé foyer de profil tel que le moment de la
résultante des forces aérodynamiques par rapport a ce point “’F’” soit indépendant de
I’incidence et ne dépende que de la vitesse.

- Lorsque I’on passe de I’emplanture au saumon, le point *’F’* décrit la ligne des foyers.

- Pour les ailes droites en incompressible (jusqu’a M=0.7) la ligne des foyers se trouve a
25% du bord d’attaque sur les cordes de référence.

- Pour les ailes en fleche, cette ligne est décalée par rapport a la ligne de 25%
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2%

- X
C’> LIGNE DES 25%

ILIGNE DES FOYERS

Fig. 1-8- Représentation de ligne des foyers

Chaque section de 1’aile possede un centre ¢élastique autour duquel elle tourne par rapport a la
section voisine quand elle est soumise a un moment de torsion.

Fig. 1-9- Moment de torsion d’une section d’aile.

Le centre ¢lastique est situé a environ 30 a 35% du bord d’attaque.

La ligne ¢élastique est le lieu géométrique du centre élastique. Ce n’est géométriquement un
axe que dans le cas d’ailes droites ou trapézoidales. La résultante des forces aérodynamiques

10
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ne passe généralement pas par I’axe élastique. Il en résulte que 1’aile est soumise a un moment
de torsion variable. Ce moment est transmis en partie par des efforts de cisaillement dans la
périphérie de la section.[1]

1.2.2.b. Variations des contraintes au cours d’un vol:

Les efforts dus aux forces aérodynamiques sont proportionnels au carré de la vitesse de
I’avion et au facteur de charge.

-Si un avion en vol, a vitesse constante, subit une augmentation d’incidence, on peut dire qu’il
vole en manceuvre ou en rafale et le Facteur de charge subit luit aussi une augmentation.

dF&

< ;;lp o R

—

Fig. 1-10- L effort appliqué en vol.[1]

Si I’on considére une section d’aile, la variation de facteur de charge engendre une variation
de portance, alors que le moment au foyer reste constant. C’est donc la variation de la
portance qui est appliquée au foyer.

C’est I’effet d’incidence.[2]

Fig. I-11-Variation de la portance d’une section d’aile.[1]

11
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Ces variations de portance locale s’appliquent sur la ligne des foyers et la résultante unique

s’applique au foyer résultant de la demi-voilure, engendrant une augmentation du moment de
flexion.

Fig. I1-12-Variation de portance locale.[1]

L’augmentation du moment de flexion engendre une augmentation des contraintes dans une
section donnée.

- Siun avion en vol a un facteur de charge constant subit une augmentation de vitesse,

par voie de conséquence (n.P=Fz) la portance ne varie pas. Seul le moment au foyer
subit une augmentation.

dry

t |
n\’

bda

\

Fig. 1-13- Représentation de la portance et le moment au foyer en vol.[1]

La variation de vitesse entraine un recul du centre de poussée s’il s’agit d’un accroissement ou
inversement. C’est I’effet de vitesse.

Le moment de flexion de 1’aile ne varie pas mais le moment des forces par rapport au foyer
ayant augmenté, cela engendre une augmentation des contraintes de torsion.[18]

12
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1.2.2.c. Efforts exercés par les propulseurs sur la voilure:

La résultante des forces horizontales agissant sur la voilure provoque la flexion horizontale de
la voilure.

-Si les propulseurs sont installés sous la voilure, celle-ci est soumise en vol a une flexion
horizontale vers ’avant :

- Le bord d’attaque de I’aile travaille en compression
- Le bord de fuite de I’aile travaille en traction.

-Si les propulseurs sont installés a la partie arriere du fuselage, la voilure est soumise en vol a
une flexion horizontale vers 1’arriére [1] :

- Le bord d’attaque travaille en traction

- Le bord de fuite travaille en compression

TU - FX AILE

Fig. 1-14- L’effort exercé par les propulseurs.[1]
% Efforts localiseés :

Aux efforts répartis et supportés par I’ensemble de la structure viennent s’ajouter des efforts
localisés en certains points de 1’aile : attaches de train d’atterrissage, de gouvernes, de volets,
d’aérofreins de spoilers, de réacteurs. Appliquées en des points précis, ces charges seront
encaissées par des éléments forts de la voilure prévus a cet effet.

Toutes les ouvertures pratiquées dans 1’aile (logements d’atterrisseurs par exemple)
affaiblissent localement sa résistance ; des renforcements au moyen d’encadrements sont
nécessaires de maniere a conserver la résistance générale de la voilure.[1],[18]

13
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1.2.2.d. Réalisation d’une voilure:
-Les longerons

-Les nervures

- Les revétements

% Les longerons

Ils constituent les ¢léments longitudinaux de la voilure (dans le sens de 1’envergure) et ils
encaissent les efforts de flexion.Un longeron comporte des semelles et une ou deux ames en

acier ou en alliage léger. La tendance actuelle de construction est a la réalisation d’un
longeron monobloc forge et usiné.

-Les semelles travaillent surtout en traction et en compression.

-Les ames travaillent surtout au cisaillement.Les longerons ont une section décroissante de
I’emplanture a D’extrémité de 1’aile en raison de la variation des effets supportés.[1]

4649’19'159’

VI 7,

Pl e acd

P

SEMELLES

A e
\ ~

SIPPPOIPIIP e P RIT s PPV e

e a

/////////////

LOthRON EN I \ /
LONGERONS

CAISSON

LONGERON MONOBLOC

Fig. I- 15- Les différentes formes de longerons.[18]

7

% Les nervures [2]:

Elles constituent les éléments transversaux de la voilure, leur réle est :

14
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- De donner la forme au profil de I’aile.

- De transmettre aux longerons les efforts encaissés par le revétement.
Elles sont donc généralement constituées par deux semelles ou ‘’chapeaux’’
Réunies par une ame qui doit résister aux efforts tranchants.

On trouve des réalisations assez diverses, elles peuvent étre constituées par :
-une poutre en treillis comprenant un grand nombre de pieces elémentaires.

-une simple tole raidie par “’gaufrage’’ et ajourée.

- une piéce monobloc usinée dans une ébauche forgée.

SEMELLES OU CHAPEAUX

G S CYSLY

I : SECTION AME EN TREILLIS
AME AJOUREE AB

Fig.l-16- Les composantes d’une nervure.[18]
Il existe trois sortes de nervures :
-les nervures courantes assurant le maintien du profil et la rigidité générale ;

-les nervures fortes supportant les efforts localisés (fin de caisson, attaches de gouverne ou de
volet, etc......) ;

-les nervures étanches limitant les réservoirs structuraux de la voilure. [2]
% Le revétement :

Dans tous les types de structure moderne, le revétement travaille et encaisse les efforts de
torsion et de flexion.

Les revétements travaillent en compression ou en traction suivant qu’ils sont installés a
I’extrados ou a I’intrados de la voilure et que I’avion est au sol ou en vol ; un raidissage
longitudinal est donc nécessaire.

Le raidissage longitudinal des tdles est obtenu par fixation sur elles a intervalles réguliers de
cornieres ou le plus souvent de profilés ‘’raidisseurs’’. Ces raidisseurs sont fixés par rivetage,
soudage ou collage sur les toles.

15
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Trrerre— ] LWL

ENT
RAIDISSEURS PROFILS DE RAIDISSEUR REVETEM

Fig.I-17- Reidisseurs et profils raidisseur revetement.[1]

On peut également fraiser ou raboter des toles de revetement dans des plaques épaisses .ce

procédé, appelé “’raidissage intégral’’,est de plus en plus employé.

PTIHNRY ST S

Fig.1-18- Raidissage intégral.[1]

Le raidissage transversal des tOles de revétement est assuré par les nervures ; celles-ci sont
parfois échancrées au passage des raidisseurs afin d’assurer la continuité de ceux-ci le long de

I’envergure.[18]

LONGERON

LONGERON
ARRIERE

AVANT

NERVURE 1 \RAIDISSEUR
REVETEMENT

Fig.1-19- Les composante d’un caisson d’ail.[1]
Le revétement est généralement constitué d’un matériau :

-a épaisseur variable décroissant de I’emplanture vers le saumon.

-de nature différente a ’intrados (traction — dural) et a ’extrados (compression — zicral).

16
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1.2.2.e. Voilure type ¢’multi longeron”’:
C’est le mode de construction le plus employé pour les voilures.

Les deux longerons (ou les 3 longerons) constituent, avec les nervures, les raidisseurs et le
revétement, un caisson auquel on ajoute un ensemble bord d’attaque supportant les dispositifs
hypersustentateurs de bord d’attaque supportant les dispositifs hypersustentateurs de bord

d’attaque et un ensemble de bord fuite supportant des dispositifs hypersustentateurs de bord
de fuite et les ailerons. [18]

BORD D'ATTAQUE BORD DE FUITE

LONGERON AV LONGERON AR

Fig. 1-20- Voilure multi longeron.[2]

1.2.2.f. Fixation des trains principaux sur la voilure:

Prenons a titre d’exemple 1’A310.

Sur cet avion le longeron arriére, le prolongement de la nervure 5, les faux longerons, les
nervures auxiliaires et le revétement forment un caisson en porte a-faux qui encaisse les
efforts transmis par les points de fixation du train d’atterrissage.[1]

17
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A310

LONGERON ARRIERE

/
s
NERVURE 5
4

FERRURE D" ARTICULATE
AVANT

FAUX LONGERON

$ I
POINT DE FIXATION OU

VERIN DE MANDE v RE

ARTECULATION
ARR[ERE

Fig.1-21- Fixation des trains principaux sur la voilure de L’A330.[18]
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1.2.2.g- Assemblage voilure — nacelle moteur [1] :
« Assemblage type B737 :

C’est le cas le plus simple puisque chaque réacteur Pratt et Whitney JT8-D15A est fixés
directement par trois points au- dessus de I’aile :

Les deux points avant transmettent la poussée, le point arriere ne sert qu’a la suspension.
Chaque point de fixation est muni d’un amortisseur de vibration du réacteur vers la voilure et
il permet la dilatation des carters. Les ferrures qui supportent les fixations du réacteur sont
fixées sur les longerons de I’aile.

Longeron Arriére

Longeron ..

Farrurs Arrisre

Farrurs Avant

Point d= fixation avant (+ AL 1

Amortissament d2 vibration
)

Point d2 fixztion arrisrs (+
Amortissement d2 vibration )

Fig. 1-22-Assemblage voilure — nacelle moteur type B737.[1]
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La fixation réacteur/mat est réalisée en deux points : ¢’est I’attache avant qui assure la
transmission des efforts de poussée.

FIXATION €
AVANT

| FIXATION
| ARRIERE

|
|
| |
l
|
l

Fig. 1-23- Fixation réacteur.[1]

1.2.3.Empennages et gouvernes :

1.2.3.a. Généralités :
Situés a la partie arriére du fuselage, les empennages comprennent :
-’empennage horizontal qui se compose :

.d’une partie qui assure la stabilité de tangage. Cette partie peut étre fixe (F27), mais sur les
avions modernes, elle est généralement mobile : c’est le stabilisateur ou plan horizontal
réglable (P.H.R). .d’une partic mobile qui assure la maniabilité autour de I’axe de tangage :
ce les gouvernes de profondeurs.

-I’empennage vertical qui se compose :
.d’une partie fixe qui assure la stabilité de route : c’est la dérive.

.d’une partie mobile qui assure la maniabilité autour de I’axe de lacet : c’est la gouverne de
direction.[2]

20
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7

¢ Remarque :

Si ’empennage horizontal est constitué d’une partie assurant les deux fonctions, on dit qu’il
est « monobloc ».

Stabilisateur

Dérive

Gouverne de
/ Direction

Gouvernes de 7
profondeur

Empennage Horizontal Empennage Vertical

Fig. 1-24- Représentation de I’empennage vertical et horizontal.
1.2.3.b. Efforts appliqués sur empennages :
% Les efforts appliqués sur I’empennage horizontal :

Sont des efforts aérodynamiques assurant dans toutes les incidences de vol I’équilibre de
I’avion autour de I’axe de tangage. lls sont de méme nature que ceux supportés par la
voilure.

La manceuvre de la gouverne de profondeur introduit une charge supplémentaire que 1’on
détermine en fonction du braquage, en considérant les braquages maxima vers le haut (effort
su ’empennage vers le bas) et vers le bas (effort sur I’empennage vers le haut).

-Les efforts appliqués sur I’empennage vertical :

Sont dus a la manceuvre du gouvernail de direction qui crée un effort de flexion. D’autre part,
il y a lieu de tenir compte des charges supplémentaires créées par les rafales verticales. [1]

1.2.3.c. Réalisation des empennages et des gouvernes :
¢ La structure du stabilisateur et de la dérive :

Est identique a la structure de la voilure; on retrouvera généralement une structure « multi
longerons ».

21
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Les longerons des caissons seront reliés grace a des ferrures a des couples principaux du

fuselage.

LONGERON AY

¥27

SUPPORT
ARTICULATIONS
GOUVERNE

LONGERON AR

SUPPORT
ARTICULATION
reRRuRes  TNFERICURE

STRUCTURE
BORD DYATTAQUE UERIVE
FIRE

Fig. 1-25- Représentation de la structure de la dérive.[1]
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o Ferrure de Fixation AR
T -y Empennage / Fuselage

Saumon
Ferrure de Fixation AV

Empennage / Fuselage

Fig. 1-26- Représentation de la structure du stabilisateur.[1]

«+ Lastructure des gouvernes est constitué par:
» une structure « mono longeron » avec caisson de torsion [1] :

Fig.1-27- Structure mono longeron.[1]

> une structure « multi longerons »[1] :

Fig.1-28- Structure multi longerons.[1]

23



CHAPITRE I : EFFORTS SUPPORTES PAR LES ELEMENTS D’AVION

> structure « sandwich » :

La réunion de deux revétements, intrados et extrados, est effectué par un matériau de
remplissage (nid d’abeilles) sur lequel ils sont collés, rejetant ainsi a 1’extérieur les parties
« travaillantes ».ainsi on a un gain de poids trés appréciable pour une résistance structurale
identique & celle obtenue avec des raidisseurs.[1]

REVETEMENT

|

REVETEMENT

NID D'ABEILLES

Fig.1-29- Structure sandwich.[1]

> Structure « composite » :
Exemple : gouverne de direction A310
Le bord d’attaque est fabriqué en plastique renforcé de fibres aramides.

L’extrados et I’intrados sont fabriqués en fibre de carbone.[1]

BORD D'ATTAQUE
EN AFRP CFRP

.. /.

\ IlIlIlIllIIIIIIIIFIIIIIIIIII

\

Fig. 1-30- Structure composite.[1]
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|.3.Méthode “’Fail-Safe’” (rupture sans danger) :

Cette méthode est basée sur le fait qu’une défaillance particlle ne doit pas compromettre la
sécurité.

Aprés une amorce de rupture, ne doit se comporter normalement, c’est-a-dire que cette
amorce de rupture ne doit pas entrainer de déchirure explosive amenant une catastrophe.

Le reglement frangais de construction (normes Air 2051) prévoit la disposition suivante :

> On démontrera par le calcul et (ou) par des essais qu’il est improbable qu’une rupture de
fatigue complete ou partielle, nettement caractérisée, d’un seul élément principal de la
structure, puisse entrainer une rupture catastrophique ou une déformation excessive de la
structure susceptible d’avoir un effet défavorable sur les caractéristiques de vol de ’avion

cﬂ.[l]
1.4.Conclusion:

Dans ce chapitre on a présenté les différents organes d’un avion ainsi que la composition
structurale des éléments de structure.

Cependant la cellule d’un aéronef subit divers efforts lors des changements de pressions ; de
température...ect. Donc nous avons procédé a une étude des efforts pour les éléments de
structure primaire afin de trouver la cause la plus probable de formation de criques.
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I1.1. Introduction :

Les essais non destructifs (ou encore contrbles non destructifs) sont I’ensemble des techniques et
procédés aptes a fournir des informations sur la sant¢ d’une pi¢ce ou d’une structure sans qu’il en
résulte des altérations fatales a leur utilisation ultérieure.

A I’heure ou la qualité est devenue un impératif difficilement contournable, le champ d’application des
“CND”’ ne cesse de s’étendre au-delda de son domaine d’emploi traditionnel, constitué par les
industries métallurgiques et les activités ou la sécurité est primordiale, telles que le nucléaire et
I’aéronautique.

Apres le controle des biens d’équipements, vient celui des biens de consommation. On recherche les
défauts technologiques ponctuels graves, comme ceux inévitables a la fabrication et a 1’utilisation des
métaux (fissure de fatigue).

L’objectif du contrdle non destructif "CND’’ évolue en rapprochant ce domaine de celui de
I’instrumentation ; « il ne suffit plus aujourd’hui de détecter un défaut, il faut aussi le caractériser et le
dimensionner ». Il faut imaginer des techniques et procédés non destructifs aptes a mettre en évidence
des hétérogénéités physiques complexes ou des irrégularités de propriétés telles que, par exemple, des
variations de microstructure dans un métal, des variations de texture ou de rugosité sur une surface,
des variations de propriétés électromagnétiques sur une bande.

L’évolution des °’CND’’ doit prendre toutefois en compte 1’aspect colt. Ce dernier pouvant
freiner 1’essor de nouvelles techniques trés performantes, comme c’est le cas actuellement
pour la tomographie X.

I1.2. Procédure de °’CND’’ (Controéle non destructif) :

Il faut envisager toute une procédure ayant les objectifs suivants :

7

% Fiabilité de ’examen.

X3

%

Localisation des défauts et identification (caractérisation par taille).

X3

%

Présentation visuelle et décision concernant I’affectation de 1’objet.

7

% Archivage des résultats et des conditions d’examen.

Ce sont des opérations d’étalonnage, de calibrage, de balayage de la sonde, de traitement des
données qui permettent d’atteindre ces objectifs désormais dans de bonnes conditions, grace a
I’apport intensif. [3,5]

11.2.1. Les méthodes de controle :

Les normes “’EN 473 et °EN 4179’ définissent un certain nombre de symboles pour les
méthodes usuelles. Ces symboles correspondent généralement a Il'abréviation de la
désignation anglaise de la méthode.

> Ressuage : liquide pénétrant (PT).

» Magnétoscopie : particule magnétique (MT).
» Courants de Foucault : Eddy current (ET).

» Ultrasons (UT).
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» Radiographie(RT).

11.2.1.a. Courant de Foucault :

Champ magnétique
/de I'enroulement

Enroulement

Champ magnétique
des courants de

Courant de Fouult

Foucault

Matériau
conducteur

Fig.ll-1- contrdle d’une plaque a 1’aide des courant Foucault.

Une bobine parcourue par un courant variable (ex : alternatif) génére un courant induit qui
crée un flux magnétique qui s’oppose au flux générateur, et modifie I’impédance de la bobine.

L’analyse de la variation de I’'impédance fournira les éléments exploitables pour un
controle.[5]

La présence d’un défaut, constitue donc une discontinuité électrique qui va perturber la
circulation des courants de Foucault. Ceci va créer une variation d’impédance décelable au
niveau de la bobine d’excitation. Ce procédé permet de détecter essentiellement les
défautssuperficiels.[3],[4]

sion déquikbre
Faointon & Ragohr
secrale

|en

-
L DUt YOub o
2 VrOtan Ou Chemn

R

défaut ~~ Piécef

RN

Fig.11-2-Principe de détection par les courants de Foucault.
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D Mise en ccuvre :

Les principaux parametres a prendre en compte pour un contréle, peuvent étre répartit
en trois catégorie :

» Parametre liés au matériau a sonder :
e saforme géométrique.
e sa conductivité €lectrique “’s’’.
e sa perméabilité magnétique “’m”’.
> Parametre liés au montage, entre la ou les bobines et le matériau :

Il s’agit soit du coefficient de remplissage pour les bobines engerclantes (rapport
entre la section de la barre et celle de la bobine), soit du lift off (terme désignant la
distance entre une sonde plate et la surface de la piéce). [14]

> Parametres électriques :

On parle essentiellement de la fréquence d’excitation de la bobine, dont le
manipulateur est maitre. Le réglage se fait de facon a obtenir un point de
fonctionnement adéquat pour les défauts en fonction de leurs profondeurs et de
leurs visibilités.[4]

Fig.l1-3-L’utilisation de la parelle de Foucault pour le contrdle des picces.

% Application :
» contrdle des tubes, barres et fils :
Le courant de Foucault a 1’aide de bobine encerclante est trés bien adaptée au contrdle
industriel a grande cadence de tous les produits long métalliques .Elle permet de mettre en
évidence sur ces produits : des défauts superficiels (criques, piqures, petites pailles),des

défauts de géométrie (variations brusques de diameétre ou d’épaisseur de paroi) ainsi que des
hétérogénéites (zone a gros grains).
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Le procédé a sonde encerclante est inefficace pour le contrdle des produits longs de gros
diameétre ou lorsque 1’on recherche de trés petit défaut sur des produits bien calibrés et ayant
un bon état de surface (étirés et tréfilés).On utilise dans ce cas les procédés dit a

Sondes tournantes (utilisant deux ou quatre sonde) ces dernieres tournent a grande vitesse
autour du produit, qui défile lentement a I’intérieur du rotor de la machine. [3]

([ £vahuanon ces peries de matirel en serece |

Comosion ot ¢ros0n de 13 lubuiure danys les
centales Pacieares et el usnes peTOThM

Fig.11-4-Inspection de la tubulure par courant de Foucault.
< contr6le des surfaces planes :

Le contréle des surfaces planes pour la recherche de petites criques, fissures ou
hétérogénéités locales, peut étre réalisé a I’aide d’une sonde PickUp que ’on glisse avec ou
sans contact.[4]

Applications en aéronautique

[ Evalation des penes de manicel e servce ]

Erosicn £ une pale

Coroscn evolants
(Ses. a0

Fig.11-5-L’application de courant*’Foucault’’ dans 1’aéronautique.

o Performance et limitation :

e Bonne sensibilité de détection
e Automatisation du procédé aisé
e Absence de contact entre la sonde et la piéce a controler
e grande sensibilité et bonne reproductibilité
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> grande sensibilité implique facilement : perturbable, difficile parfois d’isoler les bruits.

Remede :

v" Utilisation des techniques multifréquences.
v/ Saturation magnétique des aciers pour minimiser 1’effet perturbateur.

v’ Traitement du signal.[7]

11.2.1.b Ultrasons (UT) :
X2 Contrdle par ultrasons :

Le contr6le par ultrasons est une méthode de contrble non destructif permettant la détection
de défaut a I’intérieur d’un matériau. Il est basé sur la transmission et la réflexion d’onde de
type ultrasons a I’intérieur d’un matériau.[15]

Ep ID

~

E
Ep “D P -

}‘\ J‘ \) O N | -:‘\\

Fig.l1-6-Principe du contréle par ultrason.

<> Champ d’application :

Le champ d’application du contrdle ultrasonore concerne principalement : le domaine
médical, ’examen des picces métalliques et de leurs assemblages en fabrication et en service,
donc I’ensemble des industries métallurgiques, mécaniques, nucléaires et aéronautiques.

Ce champ s’¢largit de plus en plus au controle des matériaux et assemblages non
métalliques : céramiques, polymeéres, matériaux composites, béton ; cela s’effectue lentement,
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eu égard aux difficultés pratiques rencontrées et dues a la nature méme de ces produits a
structure peu homogene et anisotrope. [6], [7]

X Principe du contréle par ultrasons :
Exemple du contrdle d’une tole.

» L’écran de I’oscilloscope montre un pic d’entrée a gauche et un pic de sortie a droite.
La distance entre les deux pics correspond a I’épaisseur de la tole.

> Le palpeur émet au-dessus d’un défaut, il y apparition d’un pic correspondant au
défaut.la position relative du pic créé par le défaut permet de connaitre sa profondeur.

(6]
<> Principe physique du contrdle par ultrasons :

- Types d’ondes ultrasonores [7]:

Plusieurs types d’ondes ultrasonores sont susceptibles de se propager dans les milieux solides.
Ces ondes se différencient les unes des autres par :

» La forme et la direction des trajectoires qu’elles impriment aux particules du matériau
dans lequel elles se propagent.

» La vitesse de propagation ou celérité.

> Ladistance a laquelle elles sont susceptibles de se propager dans le matériau.

On distingue quatre types d’ondes ultrasonores :

Les ondes longitudinales ou de compression.

Les ondes transversales ou de cisaillement.
Les ondes de surfaces ou de RAYLEIGH.

e Les ondes LAMB ou de plaque.

Tableau (11-1) : Vitesse d’onde dans les différents types de matériaux

Ondes longitudinales | Ondes transversales

Milieux Matériaux
(m.s-1) (m.s-1)
Gazeux Adr 332
Eau 1480
Ligquides .
Huile 1440
Matiére
Plexiglass 2680 1320
plastique
Adurminiurm 8400 3130
Magnésium 5740 3080
Titane 5990 3210
Solides
Zirconium 4650 2300
Métaux
Fer 5950 3220
Acier doux 95900 3200
Acier inox S740 3130
Cuivre 4760 2325
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% Détection des défauts par Ultrasons :

La détection des défauts internes par ultrasons est trés pratiquée en contrdle de fabrication,
surveillance de structure en service ainsi qu’en maintenance. Le contrdle par ultrasons est une
méthode de contrdle original a cause de sa remarquable sensibilit¢é de 1’échographie
ultrasonore a moindre discontinuité ou hétérogénéité interne dans les matériaux, en particulier
métallique.[6],[7]

e Localisation des défauts en profondeur :

On I'utilise lorsqu’on travaille en échographie, il existe toutefois une zone sous la surface de
couplage pour laquelle 1I’écho de défaut peut étre noyé dans I’écho d’émission ou d’interface,
ce qui peut rendre a la fois la détection et la localisation aléatoires.

La localisation en plan se fera en relation avec le relevé manuel de la position du palpeur. Des
équipements d’aide au sondage manuel par recopie du déplacement du palpeur permettent et
favorise le dépouillement et la présentation des résultats.

» Le méme transducteur émet une impulsion ultrasonore et recueille les échos réfléchis
par la piece.

» Toute discontinuité dans le trajet des ultrasons résulte en la réflexion d’un écho.

» L’amplitude de 1’écho est une indication de la taille de la discontinuité alors que le
délai d’arrivée nous informe sur sa profondeur.[5],[7]

, Impuision 1 ) PR
nitisle [_ Applet
' Echo de fond
' |

ey =

Lafissure |!
W it fissure
'Y

I%! :‘ { ) plaque]

1
0 2 4 6 8 10

Fig.11-7-Détections des defauts par ultrasons.
< Dimensionnement des défauts :

C’est un probléme délicat auquel on peut toutefois donner des solutions pratiques simples.
Deux cas se présentent en théorie, selon que le champ du palpeur est censé étre supérieur ou
inférieur a la dimension moyenne du défaut.
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Dans le premier cas, tout le défaut est éclairé par le faisceau est I’on peut relier I’amplitude de
I’écho de retour a la dimension du défaut a 1’aide de diagrammes. Cette méthode, appelée
méthode AVG est intéressante mais délicate d’emploi, surtout lorsque le défaut a
dimensionner présente une orientation et une morphologie tres €loignées des cas théoriques.

Lorsque le défaut est plus grand que le faisceau, ce que I’on peut parfois volontairement
obtenir en utilisant I’étroit champ d’un palpeur focalisé, on trace son contour apparent, soit en
repérant et en quantifiant le basculement entre écho de défaut, soit en utilisant la regle (des -6
dB) qui prend en compte un rapport %2 entre I’amplitude maximale de I’écho de défaut et celle
obtenue lorsque les bords du défaut occultent environ a moitié la section du faisceau
ultrasonore.[6]

R Evolution :

L’évolution du contrdle ultrasonore va vers un plus grand recours a 1’automatisation des
opérations, avec l’objectif de simplifier, de fiabiliser les procédures, d’accroitre la
reproductibilité et la productivité des essais. Cela est rendu possible grace aux progres du
matériel et des moyens de traitement de I’information. Il n’en reste pas moins que la
qualification du contrdleur reste primordial pour les raisons exprimées plus haut.

Notons enfin le développement de 1’utilisation en laboratoire d’un nouvel outil d’investigation
et d’étude de la microstructure des matériaux : le microscope acoustique utilisant de trés
hautes fréquences ultrasonores, ce qui conduit a un fort pouvoir de résolution (quelques
micrometres) accompagné malheureusement d’une faible pénétration des ondes dans la
matiére (quelques dixiemes de millimetre).[5]

11.3.Syteme de contrdle non destructif embarque :

11.3.1. Principe :

Chez Airbus, le systéeme de contrdle non destructif embarquer est plus connu sous le nom de «
Structure Health Monitoring » ou SHM.

A la base I’idée est simple : doter la structure avion d’un dispositif de surveillance
Comparable au systéme nerveux du corps humain. [8]
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Fig. 11-8-le SHM : un systeme nerveux avion. [8]

Le SHM permettra alors de garantir I’intégrité de la cellule avion par rapports a des efforts,
Des contraintes, des dommages connus ou aléatoires.

Extrados: Compression

Intrados: traction / Fisudon A Tomslon
Propagation de fissures

Efforts longitudinaux
Contraintes statiques / résiduelies
Propagation de fissures

| -

© . Gisallloment

Impact
Efforts circonférontiols

4 tongltudineux LS Efforts do cisailloment dis
aux cisaillement transverse
ot & la torsion

Impact

Comp fon deo Mlexi
P Efforts statiques
arges
Efforts Impact lo:olgo. Résitance 3 la corrosion
circonférentinls

dlevées

Fig. 11-9-Exemples de contraintes structurales avion. [8]

Le SHM ne supprimera pas totalement les controles non destructifs (« CND ») manuels,
notamment lors des grandes visites avion, mais il les réduira considérablement Limitant ainsi
les risques d’erreurs liés aux facteurs humains souvent liés aux difficultés D’acces. [8]

Les captewrs SHM sont
& demeure intégrés
& la structure

Pas dinrevention manuelle

Fig. 11-10-le SHM réduit les risques d’erreurs liés aux facteurs humains. [8]
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Aucun démontage n'est requis pouar Inspecter la zone

L'ispection des zones
dangersuses (réservolr caburang
et surchargédes est rapide

Fig. I1-11-le SHM : d’un grand intérét dans les zones difficilement accessibles et exigués. [8]

Il va de soi que les capteurs SHM doivent étre disposés dans des zones enclines a
I’apparition de défauts.
Ces zones sont déterminées par calculs, par les essais de fatigue et le retour d’expérience sur
des cellules avion réelles.

11.3.2.Les capteurs :

11.3.2.a.Capteurs a courants de Foucault ou Eddy Curent Testing Foil Sensors,
«ETFS»:

Ces capteurs permettent la détection des fissures et de corrosion pour les matériaux
conducteurs.

Le principe est basé sur l'induction de courants de Foucault dans la structure par le passage
D’un courant alternatif dans une bobine (solénoide).

Quand une crique apparait et se propage, elle induit des changements de distribution des
Courants de Foucault a I'intérieur du matériau et donc de I'impédance apparente du Solénoide.

8]

Fig. I1-12-capteur ETFS. [8]

11.3.2.b.Capteurs a dépression ou Comparative Vacuum Monitoring, « CVM » :

Cette technologie permet la détection de la rupture d'éléments et la surveillance de l'initiation
Et de la propagation de fissures dans des zones confinées ou il est difficile d’intervenir (par
Exemple dépose de revétement ou de mastic, déemontage de panneaux, acces a des Espaces
exigus). Elle utilise le principe de micro canalisations (galeries ou rampes), les unes remplies
d’air et Les autres sous vide. Si aucune fissure n'est presente, le vide demeure stable tandis
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qu'une crique générera un Flux d'air des rampes a 1I’atmosphére ambiante vers les rampes sous
vide comme illustré en Fig. 11-.[8]

Vacuum
Pressure 3}

Atmosphere ——

Fig. 11-13-principe des CVM. [8]

11.3.2.c.Capteurs coupe-fil ou Crack Wire “CW” :

Les capteurs CW sont simples et bon marché, capables de détecter l'initiation de fissures. Le
principe de détection est binaire : la rupture des fils conducteurs (en cuivre), provoque Une
rupture de circuit. Il n’y a pas d’information quant a la taille du dommage. La propriété
d'allongement des fils doit étre supérieure a la surface en métal pour ne pas Déclencher
n'importe quelle fausse alarme. [8]

Fig. 11-14-principe des CW. [8]

11.3.2.d Capteurs d’Emissions Acoustiques ou Acoustic Emission “AE » :

Les capteurs d'émissions acoustiques permettent la détection et la localisation

a- de criques Dans les matériaux métalliques

b- et de décollements dans les matériaux composites. Les capteurs et I'équipement d'AE,
appelés VIGILANT (congu et developpé par le Consortium de BALRUE), ont la capacité de
surveiller l'accroissement de criques et de Décollements, mais cette caractéristique n'a pas
encore été mise en application. [8]
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Fig. 11-15-le systeme AE — capteurs et équipement (systeme « VIGILANT »). [8]

I1.3.2.d.Capteurs acousto ultrasoniques Acousto Ultrasonic “AU” :

Les capteurs acousto-ultrasoniques sont utilisés pour détecter le décollement ou les défauts A
I'intérieur des matériaux composites. Ils sont généralement de type piézo-électrique. Le
principe consiste & envoyer par un émetteur des ultrasons dans le matériau, qui sont Captes
par des récepteurs spécifiques. Ces récepteurs analysent le comportement local du Matériau,
et par conséquent des dommages d'impact. Les ondes ultrasonores sont réfléchies par les
surfaces et les interfaces, atténuées par des Phénomeénes de dispersion et d'absorption, et le
mode de propagation est altéré pendant les Phases de réflexion et de transmission.

Ces effets dépendent fortement de la fréquence des ondes, de leur direction de propagation
Ainsi que de la position et de l'orientation des surfaces et des dommages. Par étalonnage sur
des défauts de référence, le défaut réel peut étre évalué. [8]

§ Transmitter §

Fig. 11-16-capteurs piézo-électriques intégrés a une structure. [8]
Les capteurs piézo-électriques sont intégrés ou répartis a la surface de la piece. Les ultrasons

transmis dans la piéce donnent des informations sur les défauts selon L’atténuation, les
variations de vitesses de propagation et les réflexions qu’ils subissent.
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Fig. 11-17-1’indication de dommage dépend de la position du défaut. [8]

A ce jour cette méthode ne fournit que des informations qualitatives. La taille et la profondeur
Des défauts ne sont pas encore déterminables, mais les améliorations sont en cours. Par
ailleurs il faut pallier des phénomenes de sensibilité des capteurs aux variations de Pression et
de température. Cette technologie est utilisée pour la détection d’impacts dans les panneaux
composites.

I1.3.3.Les applications sur A320 msn001 (avion d’essai) :

Des tests de fonctionnement et d’endurance sont actuellement en cours dans des conditions
réelles sur 1’A320 d’essai msn001 (msn : manufacturing serial number ). Les différents
systemes/capteurs présentés figure n°18, sont installés a demeure mais ne sont « interroges »
que lorsque I’avion est au sol : systtmes « off-line » . Le systeme de contréle ou
d’interrogation n’est pas embarqué. Il reste au sol et il faut le connecter Pour chaque
inspection. La définition de systemes « on-line », i.e. fonctionnant en continu et reliés aux
calculateurs Embarqués avion est en cours d’étude. [8]
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BANC VOLANT ENCADREMENT DE
PORTE CARGO

(Acousto-Ultrasonic)

LISSES ENTRE
CADRES 33 &33

(Crack Wire + CVM)

Mt L

ATTACHE DE VE TRAPPE
DE TRAIN PRINCIPAL

(cvm)

CLOISON ETANCHE
(CVM + ETFS)

ENCADREMENT DE
PORTE PASSGERS
(Acoustic Emission)

~ o G - (e
b

PANNEAUX SANDWICH
DE TRAPPES DE TRAIN AV.

(Micro Wave Antenna)

Fig. 11-18- applications SHM sur A320. [8]

11.4.Conclusion :

Dans ce chapitre on a pris connaissance des méthodes de CND titulaire qui permettent de
vérifier 1’état d’intégrité des différentes parties de la structure. A ce jour cette méthode ne
fournit que des informations de bases. Des défauts ne sont pas encore détectables, mais les
améliorations sont en cours. Par ailleurs il faut pallier des phénomenes de sensibilité des
capteurs aux variations de Pression et de température. Cette technologie est utilisée pour la
détection d’impacts dans les panneaux composites.
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I11.1.Introduction :

L'analyse dynamique des structures consiste en une seérie de taches et d'investigation
Successives. Le modéle se base sur la structure physique réellement existante ou en projet
d'élaboration et de conception. C’est a partir de ce concept qu’il faut ensuite identifier le
modele analytique (hypothéses, schémas, données, ect...). Ceci permet d'identifier les
caractéristiques dynamiques de la structure objet, et obtenir ainsi les modeles mathématiques
(Equations différentielles). Nous pouvons déduire le comportement dynamique (Solution de
I'équation différentielle). Suivant la phase et I'objet de I'analyse, les méthodes d'investigation
sont plus ou moins élaborées.

I11.2. Sollicitation statique en vol et au sol :

Nous allons étudier le cas d’une aile cantilever que 1’on pourra considérer comme une poutre
encastrée dans le fuselage.

N

dF:

dx t/ /i

e

dPc

Fig.111-1- Les efforts appliqués a la voilure.[1]

Chaque section ’dx’’ de la demi-voilure est soumise a I’action de 3 forces :
-dFz : Force de portance locale
-dP : Poids de la structure de la section d’aile
- dPc : Poids du carburant contenu dans cette section d’aile.
Ces 3forces ont une résultante dirigée :

- vers le bas lorsque 1’avion est au sol (Fz=0)
.L’extrados de la voilure travaille en traction.

’intrados de voilure travaille en compression.
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P1

Fig.I11-2- Les efforts appliqués au sol.[1]

- vers le haut lorsque 1’avion est en vol
- I’extrados de la voilure travaille en compression
- Dintrados de la voilure travaille en traction.

P3

P1

Fig.I11-3- Les efforts appliqués au vol.[1]

R=—-P, (11-1)
Re=— P (111-2)
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L’évolution de la charge R tout le long de la demi-voilure permet d’établir le diagramme de
I’effort tranchant et celui du moment fléchissant.

RN
’ - \_LL.L

X| - ——

TS

San

\ ‘1 DANS LA SECTION x

Fig.l11-4-Diagramme de 1’effort tranchant.[1]

-

m?

Mf DANS LA SECTION x

Fig.I11-5-Diagramme du moment fléchissant.[1]
-a I’effort tranchant correspondent des contraintes de cisaillement.

-au moment fléchissant correspondent une contrainte de traction (extrados en vol) et une
contrainte de compression (intrados en vol).

-I’effort tranchant et le moment fléchissant étant maximum a 1’emplanture, c’est donc
I’emplanture qui aura la plus grosse épaisseur.
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I11.3. Vibration des poutres :

111.3.1. Equation locale (modéle d’Euler-Bernoulli):

0?w _ Eld*w

o2

pS ox*

(IN-3)

Cette équation basée sur la théorie des poutres modéle d’Euler-Bernoulli qui fait des
approximations importantes :

> Les déformations de la section droite dues au cisaillement sont négligées.

» L’effet d’inertie de rotation est négligé.[9]

7
L X4

Fig.111-6- Géométrie pour les poutres en flexion.[9]

Conditions aux limites :
Elles sont définies en considérant les quatre (04) grandeurs qui caractérisent le
mouvement de flexion
» Deéplacement du a la flexion : w(x,t)

» Déplacement angulaire (rotation) du a la flexion [10]:

0(x 1) = =D

> Moment de flexion :

?w(x,t)

M(x,t) = EI—

» Force de cisaillement (effort tranchant) :

Pw(xt)
Q(x,t) = EI poe

(IN-4)
(111-5)
(11-6)
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% Les modes propres [12]:

v Probléme de Sturm-Liouville : équation aux valeurs propres :

64¢ - p_S Zq)
ox* EI

v" Solution générale :

¢ (x) = a; cos(kx) + a, sin(kx) + a;Ch(kx) + a,Sh(kx)

v’ équation de dispersion :

Kt =2

EI

% Cas de la poutre encastré-libre [9],[10] :

(DZ

v’ cas de la poutre encastrée en x = 0, libreenx = L :

o= = (49) =

(£ - (5, -0

ox2 )y 0x3

v' Conditionenx =0: az = -az, et a4 = -a.
v Conditionenx=1L:

(cos(KL) + Ch(kL))a; + (sin(kL) + Sh(kL)a, = 0
(sin(kL) — Sh(kL)a; — (cos(kL) + Ch(kL))a, = 0
= cos(kL) = —1/Ch(kL)

v Résolution graphique et fréquences propres :

’EI 2
Wy = Ekn

(11-7)
(111-8)
(11-9)
(11-10)
(11-112)
(11-12)
(11-13)
(111-14)
(111-15)
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) Y b S S B A —=L=F== 3
\ i i E i i
X\ Y i / \
A\ i f i f Wi
\ 8 / \ / |
'. : ! II ) .‘ .
Gl | G o eaw pe - -1r--e>—wr--—--é
L . i |‘l : ",
‘."'% l. ;“. i \ /
/o 1 t !
F AN A : $
_1-./ ....... .;..-.\.( ..... Ty 2RSS :-._\. ey — ;_._. L .
) ' ' i kL
Fig.111-7- Le diagramme des fréquences propres.[12]
v Déformées modales :
in(k,L)—Sh(kyL) , .
Pn(x) = ay [cos(kyx) — Ch(kyx) + 25 e (sin(knX) — Sh(k,x)| (111-16)

Fig.l11-8- Le diagramme des modes propres d’une poutre encastre-libre.[12]
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I11.4. Mécanique de la rupture :

111.4.1.Définition:

La mécanique de la rupture est une étude qui met en jeux les paramétres habituels de la
mécanique a partir d’une discontinuité existante (fissure, défaut). Elle permet dans certains
cas de prévoir en fonction des dimensions d’une fissure et de 1’état de chargement, la vitesse
de propagation de structure et la dimension a partir de laquelle cette fissure peut entrainer une
rupture brutale.[13]

111.4.1.a. Objectifs :
La mécanique de la rupture permet de répondre de fagon qualitative a la question suivante :

» Quelle est la contrainte résiduelle a la rupture de la structure lorsque celle celle-ci
possede une fissure de longueur donnée ?

> Quelle est la dimension de la fissure qui peut étre tolérée en service ?

» Quelle temps sera nécessaire a la fissure pour progresser d’une longueur initiale a une
longueur max ?

> Quel est la durée de vie d’une structure lorsque 1’on suppose qu’il existe un défaut
initial de fabrication de taille donnée ? [13]

46



CHAPITRE 11l : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

111.4.2. Les modes de sollicitation :

P _-3 < e
il ™ 77 |
Mode 1 Mode 2 Mode 3
Charge normale Cisaillement Cisaillement.

Perpendiculatre Parallele
Au front Au front Au front
Fig.111-9- Les sollicitations.
% Mode 1
_ &1 05 (1 — sin2sin® _
oll—ﬁcosz(l sm231n2) (1m-17)
~ 5 05201+ sin®sin 2® _
Gzz—ﬁcosz(1+51n251n 2) (111-18)
~ 5 o5 sin®sin2® _
012 = 77=C0S;, sin_sin~ (111-19)
K 058k — in2 2 -
Uy =0 77 €083 (k=1 + 2sin 2) (11-20)
=K | osd in2 2 ]
uz—ZM/;cosz(k+1+251n 2) (1m-21)

Avec k = 3 — 4v en deformations planes

w

-V

Etk =

en contraintes planes

[
<
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«» Mode 2
Kyg . 0 ) 30
0.1 = —=sin-(2 + cos—cos—
117 o ” 2 2+ 2 2 )
Kyg . 0 ) 30
0,7 = —=sin—-cos-cos—
2Tr 2 2 2
Ki1 0 . 8 . 36
= —=cos-(1 —sin-sin—
012 21Ircosz( sinzs 2)
K r . © 0
u =— /—51n—(k+ 1+ 2cos?-)
21 4/ 2T 2 2
K r 0 . 0
u, = ——= /—cos—(k— 1+ 2sin?-)
21 42T 2 2
<+ Mode 3

o = Sin —
13 21r 2
K11
o = —CO0S—
23 V2mr 2
2K r . ©
3 = 11 in—

¢ Remarque:

L’unité de Kest le N.M=2, On utilise couramment le MPA.M2,

K C’est le facteur d’intensité de contrainte.

(111-22)
(111-23)
(111-24)
(111-25)
(111-27)
(11-27)
(111-28)
(111-29)
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111.4.3. Mode de chargement d’une structure [8] :
% Chargement monotone :

Charge imposée, déplacement imposé modes de défaillance : chargement limite, rupture
%+ Chargement cyclique (fatigue) :

Charge ou déplacement imposé, parametres de chargement : amplitude, rapport de charge
durée de vie : nombre de cycles a rupture

+«+ Chargement constant (fluage, corrosion sous contrainte) :

Phénomenes dépendant du temps : fluage, diffusion, corrosion « Hautes températures » : > 0.5
fois la T de fusion, durée de vie : temps a rupture.

111.4.4.Mode de rupture :
% Modes de rupture macroscopiques :

Comportement global de la structure, « mode de ruine » exemples : fragile, quasi-fragile,
plastique fragile, ductile... [13]

; Sragile | quasi-fragile | a4 | plastique fragile
0 ma= a = 325

avant essai avant rupture

A PVDEF, wraction a 20°C, M. Lafarge

Fig.111-10- Modes des ruptures macroscopiques.
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% Modes de rupture microscopiques :

Mécanismes de rupture a I’échelle de la microstructure, interprétation physique des
observations microscopiques.

Surfaces de rupture :

Exemples : fragile (clivage, inter granulaire), ductile, a stries...[13]

Fig.111-11- Coupes transverses : évaluation de I’endommagement.[13]

111.5. Fatigue :

111.5.1.Rappels sur la fatigue :

L'expérience montre que la seule connaissance de la maniere dont résiste une structure pour
une sollicitation appliquée une seule fois ou pour un choc, ne suffit pas & dimensionner cette
structure lors de chargements répétés. Il s’agit de la fatigue des pieces qui sont soumises a des
chargements variables et qui voient leurs caractéristiques matériaux changer au cours du
temps, essentiellement a cause de la formation de microfissures ou dommage ; ce dommage
peut alors entrainer la rupture lorsqu’il atteint un certain niveau.Le dimensionnement d’une
structure a la fatigue est plus difficile que pour les charges monotones, car les ruptures par
fatigue dépendent fortement des contraintes locales (la fatigue étant un phénomeéne
essentiellement surfacique se produisant a un niveau quasi-local).

Nous ne chercherons pas ici a décrire réellement les mécanismes de nucléation et de
croissance de fissures. Nous dirons que la fatigue se caractérise par la formation de
«Muicrofissures» dans les zones de fortes concentrations de contraintes dues aux effets
géométriques (entailles) ou métallurgiques (inclusions).
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Ces microfissures donnent ensuite naissance progressivement a une fissure macroscopique qui
se propage jusqu’a la ruine finale.[14]

111.5.2.Courbe de Wohler :

L'essai de fatigue le plus simple consiste a soumettre chaque éprouvette " lisse ou entaillée "
ou piéces soudées a des cycles d'efforts périodiques, d'amplitude maximale et de fréquence
constantes, et a noter le nombre de cycles ’Nr’’ au bout duquel la rupture se produit.

On reporte ce nombre “’Nr’’, en général sur une échelle logarithmique, en fonction de la
contrainte maximale des cycles.

A chaque éprouvette, correspond un point du plan (?;N) et, a partir d'un lot d'éprouvettes
soumises a des contraintes maximales différentes, on obtient une courbe nommée courbe de
Wohler ou courbe <’S-N’’ (Stress-Number of cycles- nombre de stress par cycle).

Cette courbe peut en général étre décomposee en trois zones.[14],[15]

0 a
N ‘ Zone de fatigue Pomaine d'endurance
- oo . illinitée
| Domaine - \E l
oligocyclique ;“\ |
| | ;
O fe o T, |
L.F. COFIN| | Domaine |
:d‘tnduroncc |
| 1’“1“0 ¢
| ]"\
| | N
\ \ ——— -
60 . o Qe DX ¢ S R ) AL R R e s 7 o - B 0 S R € 0 G £ 0
| Linite de fatigue
|
—— ——— —— : — — —— 7‘
18° 107 log X

Fig.I11-12- Principales zones de la courbe de Wahler.[14]
111.5.3.Discussion sur la limite de fatigue :

La courbe <’SN’’ donne lieu a plusieurs regles de dimensionnement a la fatigue dont la
justesse est contredite par les résultats obtenus en fatigue ’giga’’ cyclique (10%cycles).

La normalisation internationale présente la courbe ’SN’’ comme étant hyperbolique pour les
aciers et quasi-hyperbolique pour les autres alliages. De cette hypothése, il est admis qu’au-
dela de 107 cycles, la durée de vie en fatigue tend vers l'infini.

Il est admis, de plus, que la valeur asymptotique de la contrainte cyclique correspondant a 10’
cycles devient une limite de fatigue; cette derniere étant déterminée par une approche
statistique fondée sur une répartition log-normale de la dispersion, seconde hypothése peu
crédible au regard des résultats de fatigue giga cyclique.

Faute d'avoir pu exploiter correctement les trés grandes durees de vie de I'ordre du milliard de
cycles, des spéculations hasardeuses ont été utilisées a partir du calcul d'un écart type, sur une
population de resultats trop restreinte.
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D'un autre point de vue, on a souvent tenté de trouver une relation entre le seuil de non
propagation de fissure (? Ks) et la limite de fatigue (op) de la courbe SN.
Cette relation ne peut exister que si la limite de fatigue, ou la résistance a la fatigue est

correctement déterminée.

Dans la relationDKs = op(ma)*/?I'erreur sur DKsest assez faible, parce que la pente de la
courbe de fissuration a ce niveau de vitesse est quasi verticale. En revanche, I'expérience
montre qu'entre opa 106 cycles et 109 cycles il peut exister une différence supérieure a 30 %.
« There is no infinite fatigue life in metallic materials » (Bathias, 1999).( Il n’y a pas de limite
dans la vie d’une fatigue des matériaux métalliques).

Il a été montré que dans certains cas, la différence de la résistance a la fatigue peut décroitre
de 100, voire méme de 200 MPa, entre 106 et 109 cycles a la rupture et que le concept de
limite infinie de fatigue n’est donc pas correct. Sous ces conditions, une limite de fatigue
définie grace a une analyse statistique entre 106 et 107 cycles ne peut pas garantir une duréee
de vie a la fatigue infinie.

Compte tenu de I'allongement de la durée d'utilisation et de la sécurité des équipements tels
que les automobiles, les rails des voies de chemin de fer, les avions, les compresseurs, les
turbines, qui sont soumis a des chargements cycliques ou a des vibrations, durant leur service,
pouvant atteindre 106 cycles, il est tres important de[16],[17]

111.5.4.Les parameétres influents :
» Accidents de forme (discontinuité dans la géométrie) :

Un accident de forme augmente localement le niveau de contrainte.

Fig.111-13- Discontinuité dans la géométrie.[14]
> Effet d'echelle :
A niveau de contrainte égale, deux pieces de méme géométrie mais de dimensions différentes
n'auront pas la méme tenue en fatigue. Plus les dimensions d'une piece croissent, plus sa

résistance a la fatigue diminue.[14]

» Qualité de l'usinage[15],[17]
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Généralement, I'endommagement par fatigue apparait en premier lieu a la surface des
piéces.
La prise en compte des deux aspects suivants est importante en fatigue :

* I’état de surface

* les contraintes résiduelles :L'usinage peut introduire des contraintes résiduelles de traction
en surface (équilibrées en profondeur par des contraintes résiduelles de compression) qui se
superposent au chargement mécanique.

» Environnement :
Un milieu agressif (températures élevées, milieux corrosifs...) aggrave le phénomene de

fatigue. 1l apparait des phénomenes comme le fluage ou la corrosion. Leuraction est
proportionnelle au temps d'exposition.[16]

111.5.5.Approche en dimensionnement :
> Définitions :

Durée de vie totale (Nt) = durée de vie a I’amorcage (Na) + durée de vie en propagation (Np).
Une fois la fissuration amorcée, la propagation peut étre décrite selon une loi utilisant les
concepts de la mécanique de la rupture.Suivant la durée de vie visée, le type de matériau, sa
géométrie et les conditions de sollicitation, I’'un ou 1’autre des states de rupture peut devenir
prépondérant.

Dans le domaine de la fatigue a grand nombre de cycles (endurance) les sollicitations sont
telles que le matériau reste dans le domaine élastique.Dans le domaine de la fatigue a faible

nombre de cycles (oligocyclique) les contraintes sont généralement suffisamment éelevées
pour engendrer des déformations plastiques[14],[16],[17]

111.5.6.Approche en durée de vie :

Durée de vie totale = nombre de cycles pour former un fissure principale + nombre de cycle
pour que ce défaut propage jusqu’a rupture finale

Deux concepts :
o Durée de vie slre (Safe Life) - 1950 :
On estime alors le temps d’amorcage des fissures (déterminé expérimentalement ou par

calculs). Selon cette approche un composant est remplacé avant de développer des fissures en
fatigue.

53



CHAPITRE 11l : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

o Redondance (Fail Safe) - 1960 :

Une structure endommagée doit pouvoir supporter un niveau de chargement sévére multiplié
par un coefficient de sécurité. Des inspections périodiques doivent permettre le remplacement
de I’élément.[14],[17]

111.5.7.Approche en tolérance aux dommages :

On suppose que tout matériau contient un défaut (soit préexistant, soit créé en service). La
durée de vie est alors définie comme le nombre de cycles nécessaires pour faire propager ce
défaut jusqu’a une taille critique. On définit ainsi des intervalles d’inspection réalisée avec
des contrdles non destructifs.

Ces trois approches présentées sont trés différentes et se basent sur des critéres distincts pour
un dimensionnement en fatigue. Essentiellement, on se base soit sur une estimation des
critéres d’amorgage, soit sur les critéres de propagation. Les parts relatives de I’amorcage et
de la propagation sont fortement dépendantes du niveau de déformation appliqué ainsi que de
la nature/microstructure du matériau.Le choix de la méthode de dimensionnement en fatigue
dépend de la nature et de I’application du produit (cotit, échangeable des piéces, conséquences
d’une rupture, impact psychologique etc...)[17]

111.5.8 Amorcage des fissures de fatigue :

Pour les structures soumises a des sollicitations variables au cours du temps, la ruine peut
survenir au bout d’une durée finie. On définit souvent comme critere de ruine 1’apparition
d’une fissure d’une taille critique‘’ac. L’intervalle de temps, compris entre le début de la
sollicitation et I’instant correspondant a la présence d’une fissure d’une taille critique “’acr,
couvre en réalité plusieurs phénomenes physiques.

L’observation de la fissuration dans les structures soumises a la fatigue montre que le
processus qui conduit a la ruine peut étre décomposé en plusieurs stades. Tout d’abord, dans
les zones ou le matériau est le plus sollicité, des microfissures apparaissent. Puis, elles se
développent et coalescent les unes avec les autres jusqu’a ce qu’elles forment une fissure de
taille macroscopique. Enfin, cette fissure se propage jusqu’a la ruine de la structure.

I1 est d’usage de diviser la durée de vie d’une structure en deux phases :
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- la phase d’amorgage
- la phase de propagation.

Cependant, le probleme de base consiste a définir le stade ou I’amorgage se termine, c’est a
dire ou la propagation d’une fissure peut étre décrite. La période de propagation pourrait étre
définie par le stade a partir duquel une fissure unique s’amorce ou le stade ou les
microfissures commencent a coalescer ? Ou encore celui qui correspond a la création de la

«premiere microfissure ».

Aujourd’hui encore, la définition de 1’amorcage reste un probléme ouvert. Pour dimensionner
les structures soumises a la fatigue, 1’ingénieur a besoin de mod¢les qui permettent d’estimer
le nombre de cycles ’N’’et donc de calculer le nombre de cycles a ’amorgage ‘’Na’’et le
nombre de cycles a la propagation “’Na’’. La mise en ceuvre de tels modéles n’est pas facile
puisque les durées respectives des phases d’amorgage et de propagation dépendent fortement
de I’amplitude de la sollicitation, de la présence éventuelle de défauts initiaux dans le
matériau, de 1’état initial de la structure et de la définition que I’on a de I’amorgage.[14] [15]
[17]

111.5.9. Description mécanique d’une fissure :

> Fissures et entailles :
Les piéces industrielles contiennent des détails géométriques qui peuvent donner lieu a une
concentration de contrainte. C’est pour cette raison que [’on utilise des congés de
raccordement par exemple pour passer d’une section a une autre dans une piéce axisymétrique

(voir Fig-2-14).

Une simple rayure sur une piece particulierement sensible peut constituer une (entaille) et
donner lieu & une rupture prématurée.[16]

S4ns conges aveg conges

Fig.l11-14- Pieces axisymétrique avec et sans congés de raccordement.[16]
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Dans I’entaille les contraintes sont plus €élevées que les contraintes appliquées
Macroscopiquement sur la piéce. On parle alors de concentration des contraintes.[15]
La Contrainte locale est donnée par :

Olocal=Kt.Oco. (111-30)

Le facteur K; (ou facteur de concentration des contraintes) est généralement plus grand que 1.
Il est sans dimension. La concentration des contraintes peut induire de la plasticité autour de
I’entaille alors que la picce reste globalement €lastique.

K¢ dépend de la géométrie de la piéce et du mode de chargement (par exemple pour la piéce
axisymétrique de la figure 11, la valeur de K; sera différente pour un chargement Axial en
traction ou un chargement en flexion).

Pour comprendre le cas d’une fissure, on peut considérer un d”défaut elliptique dans un milieu
infini (figure 13). Sa longueur est égale a 2a et son rayon le plus faible a “’p’’. On peut alors
montrer pour un matériau élastique isotrope que le facteur de concentration des contraintes est
égal a:

&zzﬁ (111-32)

La fissure correspond au cas p — oo et on constate que les contraintes tendent vers I’infini
pres de la pointe d’une fissure. On peut également se demander pourquoi une fissure
n’engendre pas immédiatement la ruine puisque les contraintes y sont infinies.[9],[10]

111.5.10. Fatigue d’une structure fissurée (Loi de Paris) :

Dans le cas d’une structure fissurée soumise a un chargement cyclique, le paramétre pertinent
permettant de décrire I’avancée de la fissure est encore le facteur d’intensité des contraintes.

Celui—ci varie entre une valeur maximale (Kmax) et une valeur minimale (Kmin). Si Kminest
négatif (compression), on posera Kmin = 0. De nombreuses expériences menées sur différents
matériaux ont montré que I’avancée de fissure durant un cycle (noté da/dN) peut étre reliée a
la variation du facteur d’intensité des contraintes sur un cycle : AK = Kmax - Kmin. La relation
entre da/dN et AK s’écrit sous la forme suivante :

da m

- = CaK) (111-32)
Expérimentalement “°m’’ vaut entre 2 et 4, voire davantage. Cette loi est appelée “’loi de
Paris’> (non d’apres la ville mais d’aprées le chercheur qui a le premier proposé cette relation
dans les années 1950 ).

En dessous d’une valeur seuil de ’AK”’, la fissure n’avance plus. Pour les valeurs élevées de
“AK’’ (noté AKSs), I’avancée de la fissure se fait par rupture du matériau (ductile ou fragile).
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Dans (le domaine de Paris) I’avancée se fait par plasticité. La fissure s’ouvre et s’émousse a
“Kmax> et se referme partiellement a ¢’ Kmin».

Cette refermeture s’accompagne d’une avancée de la fissure et laisse une marque visible
comme une strie sur le facies de rupture.[17]

Fig.l11-15-Loi de Paris et modéle simple d’avancée de fissure par émoussement di a la
plasticité.[17]
I11.6.Probabilité de formation de crique et la visualisation des efforts :

Dans cette étape de notre mémoire, nous vous présentons une poutre qui prend des sections
en ellipse.

a) Section plein

Qui représente les dimensions suivantes :
Longueur=8000mm

- Ellipsel
Rayon primaire=1400mm
Rayon secondaire=400mm

- Ellipse2
Rayon primaire=800mm

Rayon secondaire=200mm
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On suppose que notre poutre soit libre-encastrée (ellipse supérieure) et subit une charge
répétée de ’80KN’’ a son extrémité libre (petit ellipse).

Matériaux choisis : alliage d’aluminium

1953
a 3e+003 (mm) Z

L E—
1,5e+003

a .Vue dessus

L] L]
0,00 1000,00 (mm) 1—‘ . 0,00 000,00 (mm) Vo—]
[ ] [ S

500,00 500,00

b. Les vues des cotés

Fig. 111-16- Une poutre pleine libre-encastrée (a et b)

58



CHAPITRE 11l : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

b) Section creuse (1° cas) :

Qui représente les dimensions suivantes :

Longueur= 8000mm
Epaisseur =150 mm
- Ellipsel
Rayon primaire=1400mm
Rayon secondaire=400mm
- Ellipse2
Rayon primaire=800mm

Rayon secondaire=200mm

On suppose que notre poutre soit libre-encastrée (ellipse supérieure) et subit une charge
répétée de ’80KN’’ a son extrémité libre (petit ellipse).

Matériaux choisis : alliage d’aluminium
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0 3e+003 (mm)
I
1,5e+003

a .Vue dessus

0 28+003 (mm) v 0 284003 (mm) Y
[ —] [ °
164003 2 164003

b. Les vues des cotés

Fig.l11-17-poutre libre-encastrée du 1* cas (a et b).
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Section creuse (2°™ cas) :

Qui représente les dimensions suivantes :

Longueur= 8000mm
Epaisseur = 75mm
- Ellipsel
Rayon primaire=1400mm
Rayon secondaire=400mm
- Ellipse2
Rayon primaire=800mm

Rayon secondaire=200mm

On suppose que notre poutre soit libre-encastrée (ellipse supérieure) et subit une charge
répétée de ’80KN’’ a son extrémité libre (petit ellipse).

Matériaux choisis : alliage d’aluminium
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] 4e+003 (mm) Z
I 200
2e+003

a .Vue dessus

o 2e+003 (mm) @ 0 2e+003 (mm) Y
[ S| . I ®
1e+003 1e+003

b. Les vues des cotés

Fig.111-18-poutre libre encastrée du 2°™ cas (a et b).
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®,

s Type d’ansys :

On utilise ansys work bench structure statique

®,

¢ type de maillage :

%

%

N »‘1’15‘!\"‘\\1,,\)‘
YA\‘ "‘ﬁ\v | ‘}?ﬂ s

s e 2
ANV _w/

A“}"\'I

AN
LA

3000,00 (mm)

Fig.111-19-representation de mallage tetrahidrique.

Aprer plusieur esser des types de maillage, prismatique , exahidrique On a choisie un
maillage non structuré de type tétraédrique avec 1121mailles et 2245 noeudes,

On a choisi ce type de maillage car : il assure Une bonne qualité des éléments et un bon
lissage dans les zones de transitions entre les parties a maillage fin et grossier.
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CHAPITRE 11l : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

% Modele numerique :

Dans I’etude de fatigue 1’ansys base son calcule sur le modele de mimer et palme gin
(acumilation des contraints selon nembre de cycle).

Dans le cas général d'analyse d'une structure en fatigue, le chargement peut étre constitué des
cycles d'amplitudes trés variées. Le chargement est decomposé en cycles partiels selon un
algorithme de comptage rainflow. Son principe consiste a effectuer des appariements entre
maxima et minima décroissants. A chaque cycle partiel est associé un endommagement. II
existe différentes définitions du dommage ou endommagement, il peut avoir un sens physique
ou conventionnel. L'endommagement conventionnel au sens de Miner est défini par le rapport
entre le nombre de cycles effectués pour un chargement périodique au nombre de cycles qui
entrainera la rupture sous le méme chargement.

La regle de Miner, ou de Palmgren-Miner, pose que les dommages correspondants sont
additifs, on parle de cumul linéaire. La rupture se produit donc lorsque la somme des
dommages relatifs a chaque amplitude atteint I'unité.

Pratiqguement, le principe du calcul consiste a diviser les cycles en catégories dans lesquelles
les amplitudes et les périodes sont voisines et pour lesquelles on a pu estimer une fréquence
d'apparition. La durée d'exploitation étant donnée, en la multipliant par cette fréquence on
obtient la durée probable de la catégorie. En divisant cette durée par la moyenne des périodes
correspondantes, on obtient un nombre de cycles qui permet de calculer un dommage partiel.
Il ne reste plus qu'a additionner les dommages partiels et vérifier que la somme est inférieure
a l'unité.

La regle de Miner suppose qu'il n' y a pas d'influence de la chronologie d'application des
charges, c'est-a-dire pas d'effet d'ordre.

Les essais de fatigue cycles de grande amplitude suivie de petite amplitude jusqu'a rupture et
I'opposé petite amplitude suivie de grande amplitude montrent que le cumul n'est pas
linéaire,car il est non commutatif.

Toutefois, dans de nombreux cas, les cycles d'amplitude différente sont mélangés, le cumul
linéaire est le plus employé, en combinaison avec I’algorithme du rainflow pour la
décomposition en cycles.

Cet algorithme, en changeant la chronologie d'application des charges, viole la non-
commutativité.
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CHAPITRE Il : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

X/

% resultas de la 1" piece ( Section pleine) :

o les contraintes équivalant :

Fig.111-20-Représentation des contraintes équivalentes.

D’apreés la figure I1I-20 ,On constate que la contrainte équivalant est concentre au
milieu de la piece , plus précisément dans la zone rouge . ou les contraintes est

max et on remarque aussi les contrainte est min dans les extrimeter de la piece ,la
zone bleu.
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CHAPITRE Il : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

o Les déplacements totaux: esse de flexion :

058452
0 Min

Fig.111-21-Représentation des déplacements.

D’aprés la figure I11-21, On remarque que le déplacement et maximum a I’extrémité de la
picce et au niveau de I’encastrement ou la zone bleu est nul,
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CHAPITRE Il : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

o Les Déformations élastiques:

Fig.111-22-Représentation des déformations élastiques équivalentes.

D’aprés la figure I1I-22, On remarque que la déformation équivalant est concentré au milieu
de la piéce dans la zone rouge.
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CHAPITRE Il : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

o Ladurée de vie:

Fig.111-23-Représentation de la durée de vie.

D’apreés la figure I11-23, On remarque que le nombre de cycle est le méme dans toute la piece.

68



CHAPITRE Il : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

< Les résultats de la 2iem piece (Section creuse 1%cas : Epaisseur =150 mm) :

o 4e+003 (mm) "/L
— ] x

Z2e+003

Fig.l11-24-representation des contraintes équivalentes.

0 4e+003 (mm) ”/L
—— ] *

2e+003

Fig.I11-25- representation des déplacements totaux.
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CHAPITRE Il : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

0 4e+003 (mm) L'/L
— ] X

2e+003

Fig.l11-26-representation des déformations élastiques équivalentes.

o 4e+003 (mm) 7‘*
I ] x

2e+003

Fig.I11-27-representation de la durée de vie.
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CHAPITRE Il : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

D’aprés les figures I11-24, 111-25, 111-26, 111-27, On apercoit que la distribution des

contraintes et déplacements et déformations est identique a celle de la premiére piece. et la
durée de vie reste la méme.

Mais dans la figure 111-26 on remarque que les déformations n’ont pas encore atteints la zone
rouge, d’ou la zone des déformations Max.

®,

% Les résultats de la 3ieme piéce (section creuse 2'*™ cas: Epaisseur = 75mm):

-
o 3e+003 (mm) ZA‘ x

1,5e+003

Fig.111-28-representation des contraintes équivalentes.

-
0 3e+003 (mm) ZAX

1,5e+003

Fig.I11-29-representation des déplacements totaux.
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«®
i) 3e+003 {mm) Z)\X

1,5e+003

Fig-111-30-representation des déformations élastiques équivalentes.

-
1] 3e+003 {(mm) za*'x

1,5e+003

Fig.111-31-representation de la durée de vie.
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CHAPITRE 11l : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

D’aprés les figures 111-28, 111-30, On remarque que la concentration des contraintes et les
déformations équivalentes n’ont pas encore atteints la zone rouge, et d’apres les figures I1I-
31, 111-29, la durée de vie ne change pas et la distribution des déplacements reste la méme.

Tableau I11-1- résultat obtenue par Ansys.

Déformation équivalente | Déplacement total | Contrainte  équivalent | Durée de vie
élastique (Max/Min) (Max/Min) (mm) (Max/Min) (MPa) (cycle)

Plein 9.36°-5/5.045°-6 5.26/0 4.14/0.015 108

1¥ cas 5.84°-5/2.15°-7 6.10/0 4.76/0.077 108

2°™ cas 1.7°-4/4.96°-6 8.89/0 11.49/0.092 108

++ Critére de comparaissant :

D’aprés le tableau précédent nous remarquant que les déformations équivalentes élastiques et
le déplacement total sont plus petits quand la forme est pleine a cause de rigidité qui est plus
grande

La concentration des contraintes équivalentes est moins importante quand la section est pleine
La durée de vie reste la méme malgré que les sections sont des different

D’aprés les résultats obtenue on opte pour le 3°™ (Section creuse2®™ cas avec
Epaisseur = 75mm) parce que le résultat en durée de vie sont identique et celle de la
déformation élastique équivalente sont optimale avec un gain de poids qui est le
principal adversaire de I’aéronautique et un gain d’argent qui est le principal objectif
de chaque constructeur.

« Remarque :
-la Probabilité de formation de crique se situe au niveau de 1’encastrement.

-Des valeurs sont donneées a titre indicatif, néanmoins ces dernieres dépendent du dessin et
de la conception de la piéce ainsi que de la qualité du matériau et de la qualité de fabrication
(machines, personnels) et puis enfin, du retour expérimenté.

e AVION COURT COURRIER :

Un avion court courrier parcours en moyenne 500 km, ce qui correspond a moins d’une heure
de vol. Air France appelle un court courrier un avion parcourant un vol intérieur. Il peut
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CHAPITRE 11l : ETUDES DES DIFFERENTES SOLLICITATION

accueillir 20 a 110 passagers selon les modeles et se classe en deux catégories : les
turbopropulseurs (ATR, Bombardier) et les jets a turboréacteurs.

Dans la simulation de notre model nous avons choisis les données (longueur, envergure et
charges etc.) approximatives a celle de ’avion

court courrier (ATR).donc on peut conclure que 1cycle=environ 45min), pour cela on peut
déduire que I’heure de vol de notre piece est environ 75*%10**6 heure.

On a le nombre de cycle de la voilure ATR 8* 10**7cycles ce qui explique que nos résultats
fournis du logiciel ANSY'S sont bonnes.

111.7.Conclusion :

Dans ce chapitre on met en évidence une description des phénomeénes de vibration, fatigue et
rupture des matériaux. En effet, la procédure de détection des criques embarques, permet de
déterminer la durée de vie des model choisis.
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CONCLUSION

CONCLUSION

Cette réflexion, combien sensible de la propagation des criques ; nous a permis de développer
une modélisation, basée essentiellement sur des dimensions bien définies, en utilisant le
logiciel °ANSYS’’. L’analyse des tests effectués par simulation nous a permis d’aboutir a
estimer une donnée considérée comme fondamentale dans notre étude :

- Le nombre de cycles de déformation de criques.

La premiere partie a été consacrée a la présentation des différents composants de la cellule
avions afin de pouvoir éclairer 1’effet des efforts appliqués sur la structure.

La seconde partie a été consacrée a la présentation du contrdle non destructif et des méthodes
les plus largement mises en ceuvre.

A cet effet, la piste privilégiée de notre travail a introduit une nouvelle méthode de détection
de criques embarquées par 1’avionneur Airbus. Le but recherché étant de minimiser les
charges d’exploitation (gain en cofits), tout en insistant sur la tolérance des incidents
provoqués par les criques embarqués. Le modele opéré a partir du logiciel sur  ANSYS’” (
objet de notre étude) s’est porté sur le choix d’une poutre creuse qui subit des charges
cycliques sur la partie libre (a I’extrémité).

De cette procédure, il en découle que la détection des criques embarquées ; permet de
déterminer les contraintes équivalentes et les déformations ainsi que la durée de vie de notre
model supposé.

Notre etude est basée sur le calcul du nombre de cycles (comme indiqué plus haut) avec une
recherche intelligente dont I’interface incontournable repose sur la plate forme du logiciel
ANSYS 15.0.

Les séries de tests effectués sont focalisés pour I’essentiel sur la simulation d’une poutre
creuse a épaisseur variable, a épaisseur variable, libre- encastré et soumise a une charge
répétée a I’extrémité.

Enfin, Il est nécessaire de déterminer les contraintes et déformations afin de calculer le
nombre de cycle ou durée de vie.
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PERSPECTIVES

PERSPECTIVES :

Dispositif technique de détection :

On propose de nouveaux dispositifs de détection d’amorce de crique. Tout dépend de la
surface a inspecter.

£
Visualisation Traitement des Séries de capteurs
signaux disposés
convenablement

Fig.P-1-model proposé comme dispositifs de détection d’amorce de crique.

«* Visualisation :

On peut avoir le message de la crique embarquée, transmit par notre dispositif en un voyant
d’une couleur estimée.

% Traitement des signaux :

On parle essentiellement de la fréquence d’excitation et Le réglage se fait de fagon a obtenir
un point de fonctionnement adéquat pour les défauts en fonction de leurs profondeurs et de
leurs visibilités. Ce dispositif permet de vérifier 1’état de fonctionnement des séries des
capteurs et fourni les informations transmis d’apres la visualisation, il permet également de
déterminer le bon numéro du capteur et les parties a acces difficile.

s Les Capteurs :

Le principe consiste a installer des capteurs dans les zones sensibles de la structure supposée
ou se situent la concentration de contraintes, ces cables de détections de crique différent de la
forme du model ou des piéces choisis.
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Exemples :
Ex1:

Dans cette piéce on installe les capteurs autour du trou.

Fig.P-2- Une plaque rectangulaire.

Ex2:

On a une poutre libre-encastré, la sensibilité de la piéce se trouve au niveau de 1’encastrement
donc on installe nos capteurs auprés de la partie immobile

Fig.P-3- Poutre libre-encastré
% Conditions de travail
Pour que ce systeme soit fiable il faut respecter les conditions ci-dessous :
e Fiabilité et qualité de I’installation :

Ce systeme nécessite le bon fonctionnement des capteurs, ainsi que la fiabilité de ces moyens.
Donc il faut choisir la bonne qualité des séries de capteurs afin de fournir de bons résultats au
bon emplacement.
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e Fiabilité des résultats :

Il est nécessaire de choisir des moyens ou dispositifs de qualité et assurer la fiabilité de ces
derniers pour atteindre les parties a acces difficile avec des résultats bien précis.

% Homologation:

Pour avoir de bonnes conséquences, il faut respecter ’ordre de critéres créé par le
concepteur.

% Avantage:

e Gain du temps :

Le temps est un parameétre indispensable dans la planification des visites relatives au
programme de maintenance des avions en service. Cette mesure constitue un étalon
primordial dans 1’efficacité des controles de la cellule avion.

e seécurité en temps réel :

L’exploitation intelligente du contréle en temps réel, constitue une passerelle
déterminante dans la perception et 1’analyse correcte des causes d’événements graves
et des solutions a mettre en ceuvre.

e gain économique :

La densification des transports aériens ainsi que la sphére du marché des voyages
toutes destinations confondues, a 1’échelle de tous les continents ; imposent aux
compagnies aériennes une maitrise des couts d’exploitation des lignes commerciales et
des bénéfices induits en terme d’économie d’échelle du cout marginal compétitif du
voyageur transporte.
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ANNEXE A

A.1.Efforts dus a la pressurisation :

En raison de la pressurisation du fuselage, celui-ci se trouve en vol a une «altitude cabine »
inférieure a 1’altitude réelle de 1’avion.

La pression interne est donc plus élevée que la pression extérieure et la structure du fuselage doit
supporter une pression différentielle :

AF = P_ _ - F =
intidrieure axtdrieure

P

Infr. fOME FAESSUFIELE

i

Fig. A-1-Structure Fuselage.

Cette pression entraine des contraintes de traction longitudinales et transversales. Les contraintes
longitudinales vont se combiner avec celles provoquées par le moment fléchissant de telle sorte
qu’elle :

-s’ajoutent, dans la partie supérieure, a la contrainte de traction dus au poids

-se retranchent, dans la partie inférieure, a la contrainte de compression qui est diminuée et peut
méme étre inverseée.

Cela entraine diminution de la « zone instable », c’est a-dire de la zone ou il y a des risques de
flambage, le matériau étant soumis a la compression.

_Fﬂ__,:m.ml:- gpounise au flambage

Fig. A-2-Vue de face du fuselage.

Nous vous signalons que si I’on augmente le rayon du fuselage, la contrainte critique de flambage
que le matériau peut supporter diminue ; il faudra alors «raidir » la coque (lisses, couples).



Le schéma suivant nous montre une construction coque en plusieurs troncons du fuselage A300.
La zone pressurisée est fermé par des couples étanches.

SECTION 19

SECTION 18
SECTION 17
SECTION 16
SECTION 15 TAIL
SECTION 27 OME
SECTION 14 FUSELAGE
AFT
FUSELAGE seClro
AFT FUSELAGE
FUSELAGE INTERMEDIATE TAIL
CENTER SECTION SECTION
SECTION
FUSELAGE it
. FUSELAGE| FORWARD
w FUSELAGE FORWARD | INTERMEDIATE
=4 NOSE SCCTION | SECTION
= SECTION AFT FUSTLAGE
CENTER FUSELAGE
TORWARD FUSELAGE

Fig. A-3-Fuselage A300.

A.2.FUSELAGE COQUE:
Le fuselage coque est assimilable a la construction caisson a ames multiples.
Les longerons n’existent plus en tant que tels.

Les couples fixés au revétement travaillant, fortement raidis, encaisse la totalité des efforts
répartis de flexion et de torsion.

Des couples forts sont placés aux endroits ou se situent des efforts localisés.
La section 14 de I’A300 nous présente un exemple de construction coque.

Les couples standards sont généralement réalisés par pliages, et les couples forts par usinage
(AUAGI).



A300

4 JONES PRESSURISEES CADRES PRINCIPAUX

Fig. A-4-Représentation des zones pressurisées et cadres principaux du fuselage A300.
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Fig.A-5- Représentation structurale du fuselage A300.



-Formes employés :
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Fig. A-6-Repeérage de la soute de | A310.
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AILE EN FLECHE
(AILE EN FLECHE

- LIGNE DES FOYERS

| LIGNE ELASTIQUE

Fig. A-7-Aile en fleche.

—t

1

L[GNE DES FOYERS

A

~——— L 1GNE ELASTIQUE

Fig. A-8-AILE TRAPEZOIDALE.

A.3. LIMITATION DU POIDS SANS CARBURANT (Zéro — fuel —weight) :
Soient : Pt : le poids total de I’avion

Ps : le poids de la structure de 1’aile

Pc : le poids du carburant contenu dans 1’aile

n : le facteur de charge

-Le moment de flexion a I’emplanture est égale a :
Cn P (e B
Miw=n [Sh-(Glt+ k)]

Iz;S est une constante pour un avion donné en général |z est tres voisin de Iy, le moment est donc

. . R Pt P N . s .
sensiblement proportionnel a ( 5 - f) I+, c’est —a-dire pour un avion donné a Pt-Pc qui est le
poids sans carburant.



'n Ps

2

Yoz

2

Fig.A-9-Représentation des efforts appliqués sur une aile.

Si n = n maxi (2,5 en manceuvre) le moment de flexion qui en résulte doit étre
inférieur au moment de flexion calculé par le constructeur, ce dernier tenant
compte de la limite élastique de l'aile.

Sx Pt - Pc est trop élevé, le moment de flexion a lI'emplanture est dépassé et
I'aile peut subir des déformations permanentes.

Il existe donc un Z.F.W. limite pour chaque avion.
exemple ¢ B747— 267.6tonnes

A300B4 = 124 tonnes
+ Remarque :

La dénomination ‘’poids maximum sans carburant’” est incorrecte. Il faudrait dire ’poids
maximum sans carburant dans la voilure’.

En effet, dans le calcul précédent, seul le carburant dans la voilure intervient. S’il Ya du
carburant dans le fuselage il doit &tre considéré comme de charge marchande.
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Fig. A-10-Représentation du caisson d’aile.



CONCORDE

Fig. A-11-Caisson d’aile concorde.
VOILURE A300:
Chaque aile comprend :
-2 longerons usinés
-31 nervures usinees
-3 panneaux d’extrados usinés, renforcés par des raidisseurs

-3 panneaux d’intrados usinés, renforcés par des raidisseurs



PANNEAU D'EXTRADOS N°2

PANNEAU D'EXTRADOS N°3

PANNEAU D'EXTRADOS N°1

LONGERON \
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|

PANNEAU D' INTRADOS N°2 -
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PANNEAY 1
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Fig.A-12- Représentation structurale de la voilure.

A.4. ASSEMBLAGE PAR MAT DE LIAISON TYPE A310 :

Chaque réacteur General Electric cf6.80 est installé dans une nacelle suspendue a I’avant de
’aile.

La maison réacteur/aile est réalisée par un mat profilé.
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MAT DE LIAISON

VOILURE

A310
GE-CFG-80

Fig.A-13- Structure moteur.

Le mat de liaison est constitué par un caisson relié :
-au longeron avant de 1’aile par deux attaches avant ;
-a un raidisseur de voilure par deux points de fixation arriére.

La poussée est retransmise a I’avion par une ferrure de poussée.
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Fig.A-14- attache moteur-voilure.

A5.MOMENT DE CHARNIERE :

Considérons un gouverne braquée et en équilibre :

gﬁu

Fig.A-15- Représentation des gouvernes.

Fc=Force de commande
D= Distance entre la droite d’action de Fc et I’axe d’articulation gouverne.

Fg= Réaction aérodynamique sur la gouverne.
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d= distance entre la droite d’action de Fg et I’axe d’articulation gouverne.
Nous pouvons écrire 1’égalité : Fc*D=Fg*d

On appel moment de charniére de la gouverne 1’expression : Mt=Fg*d
L’effort dans la commande nécessaire pour braquer une gouverne est donc :
Fc= ((Fg*d)/D)

Le pilote doit fournir un effort proportionnel au moment de charniére.

Ce moment est variable, il est fonction :

-de la surface de la gouverne

-de I’angle de braquage de la gouverne :

.pour une gouverne donnée, si la vitesse est constante, 1’effort sera d’autant plus élevé
que I’angle de braquage est plus important ;

-de la vitesse (V**2)
.pour maintenir un angle de braquage constant, I’effort sera d’autant plus important
que la vitesse sera plus élevee.

A.6.COMPENSATION D’EVOLUTION :

La vitesse et la dimension des gouvernes des avions modernes sont telle que la force musculaire
du pilote n’est plus suffisante pour assurer le braquage des gouvernes.

I1 est nécessaire d’adjoindre un dispositif de compensation de d’évolution dans le but est de :
-réduire 1’effort du pilote lors d’une évolution commandée.

Ces dispositifs sont des systemes aérodynamiques (Tabs) ou hydraulique (servo-commandes)
-Compensateur d’évolution aérodynamique :

Le principe de ces dispositifs est de s’opposer au moment charniére un moment inférieur et de
sens contraire. La compensation d’évolution est automatique.
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VOIR DETAIL

F' ——

STABILISATEUR

Fig.A-16-empennages B737.

A.6.-TAB AUTOMATIQUE :

Le tab est un petit volet articulé a 1’arriére de la gouverne. Lorsque la gouverne se braque, le tab
se braque en sens contraire. Gouverne étant braqué, deux forces aérodynamiques apparaissent et
produisent deux moments opposés par rapport au point d’articulation gouverne.

Le braguage du tab est proportionnel au braquage de la gouverne.

Mt=Fg*d-Ft*d’

BIELLE DE LONGUELR
CONSTANTE

[}
TAR

g [OMMANDE

Fig.A-17- Représentation du tab automatique.
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A-7-Servo-tab :

Le ta es relié¢ a la commande par I’intermédiaire d’un guignol articulé sur 1’axe d’articulation de
la gouverne.

C’est la force aérodynamique créée par le Serov-tab qui provoque le déplacement de la gouverne
en sens contraire.

La gouverne en se déplacant diminue le braquage du servo-tab.

GOUVERKE

COMMANDE SERVO-TaR

GUIGNOL putees BIELENTE

Fig. A-18-Représentation du Servo-tab.

Equation d’équilibre :
Fg*d1=Ft*d2
Remarque :

. L’effort fournit a la commande correspond au moment de charnere du servo-tab uniquement
(Ft*d3).

. Les butées du guignol assurent la sécurité en cas de rupture de biellette. De plus, ces butées
rendent possible le débattement de la gouverne au sol.

A.8.-Tab a ressort (spring tab) :

La différence par rapport au dispositif précédent consiste a réaliser la gouverne et le guignol a
I’aide d’un ressort taré.
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RESSO0RT TARE

Aussi longtemps que le moment de charniere produit dans le guignol un effort inferieur au tarage
du ressort, on peut considérer le guignol solidaire de la gouverne : il y a entrainement direct.

Si I’effort dans le guignol fait céder le ressort, le mouvement relatif du guignol par rapport a la
gouverne provoque le braquage du « spring-tab » ; il y a diminution du moment de charniére

Ce dispositif a 1’avantage d’offrir une meilleure sensibilité pour les faibles braquages, il est
également appelé compensateur a seuil d’effort.

EFFORT
1|.

NS SPRING TAB

/ AVEC SPAING TAB
-

-

——

B BREQUAGE GOUVERNC

Fig.A-19- Représentation des efforts en fonction du braquage de la gouverne.
A.8-Servo-tab et panneau compensation :

Le panneau de compensation est installé a ’avant de la gouverne, il est soumis a la pression de
I’intrados sur une face et a la pression de I’extrados de I’autre face.
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PANNCAU DE COMPENSATION

COMMANDE PILOTE  BUTEES SERVO-TAE

Fig. A-20-Représentation du fonctionnement de la servo-tab.

L’effort du pilote sur la commande permet le déplacement du servo-tab. La force aérodynamique
créée par le servo-tab (Ft) entraine le déplacement de la gouverne en sens contraire.

Le braquage de la gouverne modifie la répartition de la pression autour du profil. Il se crée une
pression différentielle entre les deux faces du panneau de compensation qui crée une force (Fp).
Le moment de Fp par rapport a I’axe de rotation de la gouverne va s’ajouter au moment du servo-
tab pour diminuer le moment de charniere.

La gouverne se déplace jusqu’a ce que :

Fg*d1=Ft*d2+Fp*d3

Fp
PRESSTION EXTRADOS
DIMINUE
Fg
e 4
== -

" dy Jm dz

+* - 4 o - e > /
e ~
PRESSION INTRADOS

AUGMENTE

E'Fﬁ: piL0RE

——
= P1LOTE

Fig.A-21- Représentation du panneau de compensation.

-Le pilote ne supporte que I’effort nécessaire au braquage su Serov-tab soit environ 20% de
I’effort nécessaire au braquage de la gouverne.

A 17



-Au sol, la gouverne étant folle sur son axe, elle peut étre déplacée a la main sans que la
commande bouge.

Inversement la commande peut étre déplacée sans entrainer la gouverne jusqu’a ce que le guignol
atteigne les butées, auquel cas, la gouverne est entrainée.

A.9. EXEMPLES DE REALISATIONS :
-Aileron extérieur B727 :

Sur cet avion chaque aileron extérieur est équipé de deux panneaux de compensation et d’un tab
automatique.
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ANNEXE B

B.1. DEFINITON

ANSYS, Inc. est un éditeur de logiciels spécialisé en simulation numérique. L'entreprise a
son siége a Canonsburg en Pennsylvanie aux Etats-Unis. Ses produits majeurs sont des logiciels
qui mettent en ceuvre la méthode des éléments finis, afin de résoudre des modeéles préalablement
discrétiseés. La société possede de nombreuses filiales a travers le monde, notamment en Europe
et en Asie.

Ce produit permet d'effectuer des simulations mécaniques en calcul de structures

B.2. LES ETAPE UTULISEES

Apreés avoir ouvert le logiciel on clique sur structure statique, puis on la fait glissés sur
notre plan de travaille

Fichier ~ Afficher Outile Unités  Extensions  Aide

Projet

ﬁ]Importer... | -+ Reconnecter Rafraichir le projet  -# Mettre  jour le projet

L' - Wl Schéma de projet
IE Systémes d'analyse
@ Calcul méridien
@ Diffraction hydrodynamique
!E Dynamigque explicite

*

"";"l Structure statique

':E;_ Dynamique rigide
Electrique

ﬁ Evaluation dela conception
@ Bxtrusion (Polyflow)

{f Flambagelinaire

ﬁ Flambage linéaire(SAMCEF)
ﬁ IC Engine

(0] Magnétostatique

@ Meécanique des fluides (CFX) Structure statique
@ Mécanique des fluides (Fluent)

@ Mécanique des fluides (Pohflow)
'ﬂ_j Maodale

fili Modale(SAMCEF)

@ Maoulage par soufflage (Pobflow)
Réponse harmonique

Eﬂ Réponse spectale

@g Réponsetemporelle hydrodynamigue
fz Structure statigue

fz Structure statique (SAMCEF)

@ Données matériaux
Q Geométrie
@ Modéle

@ Configuration

Solution
i Résultats

O R

m
| Ln
ogll | ogll | ogdl | ogll | wg | 4

=l

Fig. B-1- Etape 01 de programmations pour Ansys



Puis on clique sur « données matériaux » pour choisir notre matériel

n abdelkader ya bou3lam sidi roub 3lya - Workbench

Fichier Editer Afficher Outils Uniteés Extensions Aide
i UM|Q A2:Données matériawe X
“f Filter Engineering Data ﬁ Sources des données matériaux

Table de Ligne de

Propriétés physigues A B C D
Linéaire élastique Contenu de = - 1 T a
1 D b’ i = @ sOUrCE Description =oaEs
Hyperelastic Experimental Data ma x 2
Fyperélastiqus | > I -
Les données de fatigue
Chaboche Test Data A niveau de contrainte
Plasticit= 7 Acier == | moyenne nul sont tirées
= standard [T | 2 | 4. asmE BPv Code

Fluage 1993, Section 8, Div. 2,
Durée devie Table 5-110.1

- General aluminum alloy.
TR a Alliage | = Fatigue properties come
Joint d'aluminium = from MIL-HDBK-5H,

page 3-277.

Viscoelastic Test Data

- - — Cliguez id pour
viscoélastidee . ajouter un
Alliage & mémoire de forme nouvesy

matériau.

Endommagement
Cohesive Zone
Fracture Criteria —

Fig. B-2- Etape 02 de programmations Ansys

Ensuite on clique sur « geometry » pour dessiner notre piece

Drraw | -

" Line

f; Tangent Line

.f; Line by 2 Tangents
S Polyline

=4 Polygon

"1 Rectangle

s Rectangle by 3 Paoints
& Crval

=3 Circle

424 Circle by 2 Tangents
“TuwhArc by Tangent

&= Arc by 3 Points

iww Arc by Center

I Ellipse

-~ Spline

#* Construction Point
#¥ Construction Point at Intersection

Modify -

Dimensions

Constraints
Settings

Fig. B-3 - Etape 03 de programmations pour Ansys
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Le résultat obtenu ressemble au model suivant

Plan4 v | Esquisses  ~
-} Générer @ Partager la topologie  [£5|Paramétres
[REstrusion  gaRevolution @ Balayage g Habillage/Lissage

B Cogque/Suface & Congé = 4 Chenfrein 81 Découper || 4 Point 5 Conversion

Graphigues

Arborescence 1

[ @8] A: Structure statique
3k Planxy
Ly3te PlanZ
ey vhe Plan¥Z
3 Pland
4§ Habillagel
4§ Habillage2
3 Plang
B Extrusion2
B0 1 Piece, 1 Corps

Esquisse Modélisation

Vue détails

=/ Détails de
Habillage/Lissage Habillagel
Méthode de sélection des profils | Sélectionnez tous les profils

Profils 2 Esquisses .
Opération Ajouter un corps 3 -
Cogue/Surface 7 Nen i
Fusionner Ia topolagie 7 Non
54003 (mim) 7 X

= Prote 0 25e+103 :
Profil 1 |Esquisser 1,25e+003 3,75e+003
Profil 2 |Esquisse3

Fig. B-4 -Etape 04 de programmations pour Ansys

Puis on ferme la fenétre et on ouvre « model », pour fait le maillage et I’effort appliqué
sur notre concept

Il Coloration des arétes » A~ A~ A~ A~
Maillage Ij Mettre a jour | & Maillage ~ @, Contr

Arborescence

Filtre: Mom i
Projet
= @ Modéle (A4
----- Géométrie
V_;!.; Systémes de coordonnées
o A Maillage
----- @ Sélections nommées
= ,=] Structure statique (A5)
— v 7N Paramétres d'analyse
- v,lii” Suppart fixe
- J@ |, Force nodale

E| ..... Solution (AB)

Fig. B-5 - Etape 05 de programmations pour Ansys
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Et apreés en clique sure solution (A6) pour voire notre résultat :

e Les résultats de déplacement

J I Afficher les sommets ’.@Filaile | DE‘;Afﬂcher\e razillage (BEta) )!; B Couleurs aléatoires @Pléﬁlencs pour les annotations
| W Coloration desarétes ~ £~ A~ A~ A~ A~ A [P |+]Epaisir les annotations
| Résultat 70 (Echelle automatiqn = B> B~ i~ 5| W | [Sonde | AFichage Tous les corps

=z
5
3
4
[

- A Géométrie -
2 Systémes de coordonnées
- A8 Mailage i
- [ Sélections nommées
E-,{=] Structure statique (A5)
----- J:f:j Paramétres d'analyse
----- JS, Support fixe
----- ﬁ, Force nodale
= Solution (A6)
i A¥] Informations sur la solution
L. M Contrainte équivalente
i M Intensité de contrainte
,,Q Déformation élastique équivalenta
,,Q Intensité de déformation élastique
i M Déplacement total
Outil Fatigue H

1 [

Détails de "Déplacement total”
=I| champ d"application
Méthode de champ d'application ‘ Sélection de géométrie

L

Géométrie ‘Tous les corps.

2e+003 4 +003 (mim)
]
£ Je+003

Type | Déplacement total

oar [ —

Fig. B-6 - Etape 06 de programmations pour Ansys

e Les résultats de déformation

1 m-— S~ Y sV s S A S W) mepe -
JRésultat 70 (Echelle automatiq v 1 v i ~ @ ‘ [y ’ [ Sonde | Affichage Tous les corps
Arborescence b
| Filtre:  Nom v 4

-,/ Géométrie -

s Systémes de coordonnées

E-[Z] Structure statique (AS)
,,[‘1 Paramétres d'analyse
VG, Support fixe
H -,/@, Force nodale
B,/ Solution (A6)
3] Informations sur la solution
- M Contrainte équivalente
- M Intensité de contrainte
- M3 Déformation élastique équivalente

m.

- M Intensité de déformation élastique 1,4893e-5
- M Déplacement total L 5,0452e-6 Min
B[] Outil Fatigue =
Détails de "Déformation élastique équivalente” 2
(=I| Champ d’ -
Méthode de champ d'application 1 Sélection de géométrie|
Gsometrie lTous les corps | 0 2e+003 4e+003 (mm)
I=I| Définition = [ A — ESS—
Type | Déformation élastiqu... Le+003 3e+003

Fig. B-7 - Etape 07 de programmations pour Ansys.
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| NN LOOMENON QESATETES Y AT AT AT AT AT X I

Les résultats de contraintes.

[~1 EPAISSIT IES aNNOTATIONS

JR'suIIa‘l 70 (Echelle automatios » B~ B~ M~ ‘ 1 | [z} Sonde | AFIERAgE Tous les corps

Arborescence

E -
A Géométrie

‘,)k Systémes de coordonnées

‘(@ Maillage

- @) Sélections nommées

E =] Structure statique (AS)

b P4 Paramétres danalyse

_)3, Support fixe

-ﬁ, Force nodale

=} Solution (A6)

@ Informations sur la solution

JQ Contrainte équivalente

N Intensité de contrainte

ﬁ Déformation élastique &quivalente

N Intensité de déformation élastique

ﬁ Deéplacement total

Qutil Fatigue

m

26804
2,158
16303
1,188
0,50824

0.07771 Min

2e+003

de+003 (mm)

1e+003 Je+003

ion ) Apercu du rapport/

Détails de "Contrainte équivalente” n
[=I| Champ d'application -
Méthode de champ d'application ‘ Sélection de géométrig

Géométrie ‘Tous les corps
|| Définiti =
Type Contrainte équivalen..,
Par Temps
Temps daffichage Dernier T

Apergu avant imp

Fig. B-8 - Etape 08 de programmations pour ansys

Les résultats de la durée de vie

| EHloloration desaretes ¥ AT AT AT AT AT A Pl

[~ Epaissir les annotations

|Résultat 70 (Echelie automatiqe ~ B~ B~ M~ | B | [ Sonde

Affichage Tous les corps

Arborescence L]
| Filtre: nom - 4
4 Systémes de coordonnées -

Maillage
@1 Sélections nommées
E,{=] Structure statique (A5)
_,Z.ﬂ Paramétres d'analyse
A8, Support fixe
_,-@,, Force nodale
B Solution (A6)

i (4] Informations sur la solution
A Contraints équivalentz
A Intensité de contrainte
‘,ﬁ Déformation élastique équivalente
A Intensité de déformation élastique
M Déplacement total
B Qutil Fatigue
wo M Durée de vie

Détails de "Durée de vie"

mn

=I| Champ d"application

Méthode de champ d'application ‘ Sélection de géométrie

Géométrie ‘Tnus les corps

Définition

2e+003

4e+003 ()

Type Durée de vie

Le+003 Je+003

Identificateur

Désactivé Nan

|, Géométrie A Apercu avant imglssiunbAEel;u du laEEon/

Résultats des points d'intégration

1 Données tabulaires

Graphique

Fig. B-9 - Etape 09 de programmations pour Ansys.
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