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RESUME

RESUME.

La méthode des Eléments Finis est une méthode qui permet d’analyser les

comportements physiques de la structure d’avion.

Dans notre travail, nous utilisons la méthode des Eléments Finis Poutres, ou nous
intéressons au cas de structures poutres vibrantes. Nous déterminons les matrices de masse et
derigidité de structures des composants d’un avion qui sont considérés/modélisés comme des

poutres.

Apres avoir eu les matrices de masse et de rigidité, nous calculons et évaluons les

fréguences et les modes propres.

ABSTRACT.

The finite element method is a method of study dynamic of the vibratory behaviors of the

structure of plane.

In our work, we use the finite element method Beams, where we interest in the case of
structures vibrating beams. We determine the mass and stiffness matrix of structures of the

components of a plane which are considered/modeled like beams.

After having had the mass and stiffness matrix, we calculate and eval uate the frequencies

and modes.
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INTRODUCTION

INTRODUCTION.

De nombreux travaux ont été menés sur la dynamique des systemes vibrants, souvent
essentiels dans un mécanisme (les sous composant d’un avion, pales d’hélicoptére, aubes de

turbine, rotor....)

L’utilisation de I’outil informatique et des codes de calcul par ééments finis en particulier
a permis une grande avanceés dans la finesse des modél es offerts au concepteur. Le rendement,
la durée de vie et plus généralement les performances de ces systémes nécessitent des calculs

de plus en plus précis.

En nous appuyant sur la méthode des él éments finis, nous nous proposons de résoudre le
probléme de recherche des fréquences propres et des modes propres de poutre, en utilisant la

modélisation de cette derniére.

Les objectifs de notre travail sont les suivants :

» Mettre au point un logiciel de calcul de structure « MATLAB », en s’appuyant sur la

modélisation de la poutre.
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» Pouvoir effectuer les calculs simplement, rapidement en introduisant des conditions
aux limites en tous nceuds de la structure.

> Valider par expérimentation, les éléments dével oppés.

Notre travail s’articule autour de trois parties; dans la premiére partie nous mettons en place le
concept théorique nécessaire. Dans |a seconde partie numérique nous mettons en application sur
ordinateur les notions dével oppées dans la premiére partie (nous prenons deux exemples qui vise
avalides notre code de calcul) et laderniére partie est une partie expérimental e dont nous

calculons notre structure ( avion) en utilisant le code choisi « MATLAB ».
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APPENDICE « 1 »

LISTE DESSYMBOLESET DESABREVIATIONS

: Section.

. Coordonnées cartésiennes
: Déplacements

: Rotation autour les axes

: Module de Y oung
: Module de cisaillement transversal
: Moment d’inertie et moment d’inertie polaire respectivement

: Masse volumique

: Energie cinétique et énergie potentielle respectivement
. Pulsation

: Matrice masse et rigidité é émentaires
: Matrice masse et rigidité é émentaires dans le repére global

: Matrice masse et rigidité globales

: Matrices de passage

: Matrice modale

: Matrice d’amortissement

: Matrice des fonctions d’interpolation
:Transformation des déplacements aux déformations

: Matrices masse et de rigidité modal es respectivement

.§,)] :estlamatrice modale,

..,dn| : est levecteur des coordonnées modales.



APPENDICE « 2 »

2. 1-Poutreen flexion
Les fonctions d’interpolation d’une poutre en flexion sont :

Nl( ) 1_3L+ZL

|3

2 X3

N2(x) = x—2|—X+I—2
2

N3(x) = 2% 2|_>3<

2 3

-x X
I |2

N4(x) =

APPENDICES
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Fonctions d’interpolation

Lamatrice [B]de la poutre en flexion est donnée par :

[6]- 9°N, 0°N, 0°N, 0°N,
ox> ox*  ox* ox?

Donc:

=[-6/12 +12x 113 1-a/1 +6x/17 =617 +12x /1 —2/1 +6x/17 ]



GENERALITE

|. 1. Introduction.

De nombreux travaux ont &€ menés sur la dynamique des systémes tournants,
souvent essentiels dans un mécanisme (pales d'hélicoptéres, d'avions, d'éoliennes, aubes
de turbine, rotors...). L'utilisation de I'outil informatique et des codes de calculs par
élémentsfinis en particulier a permis une grande avancée dans la finesse des modéles
offerts au concepteur. Le rendement, la durée de vie, et plus généralement les
performances de ces systémes nécessitent des cal culs de plus en plus précis.
En nous appuyant sur la méthode des é éments finis, nous nous proposons de
résoudre | e probléme dynamique de recherche des fréguences et modes propres de poutres en

rotation uniforme.

. 2. Généralité sur I’avion.

La cellule d’avion est définie comme étant I’ensemble des structures d’un aéronef

(fuselage, voilure (ailes), empennage, train d’atterrissage, etc.)

Au début I’industrie aéronautique s’est tournée vers le bois pour concevoir les
structures des avions, dont les avions éaient construits autour d’un squelette de bois
recouvert de toile, Le tous éaient consolidés par des cables (au départ des cordes de piano).
Avec cette architecture c’est le squelette qui supportait les contraintes de vol. Junkers a
construit le premier avion entierement métallique “fer et Acier’ en Allemagne en 1915. Bien
que I’idée date d’avant la premiére guerre, ce qu’au cours des années trente que s’impose la
structure monocoque. Cette architecture a des qualités agrodynamiques (maximum des
composants de I’avion sont enfermés dans un fuselage) mais surtout elle modifie la répartition
des contraintes, ce ne plus le squelette qui mis a contribution mais la totalité du revétement

meétalligque.

Les profiles d’ailes était également un enjeu pour les constructeurs d’avions. Une aile
fine réduit la trainée mais aussi la portance, le Mustang est souvent reconnue comme le

premier avion ayant utilisé des ailes a des profiles laminaires (c’est le contesté de nos jours).
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Les impératifs économiques, vers la fin du 20 siécle, font que I’on cherche a
minimiser de plus en plus la masse des avions, cela ce fait soit au moyen des nouveaux

matériaux (si le colt de la matiére premiére n’est pas trop élevé devant le bénéfice apporté),

Soit avec des nouveaux procedes.

L’avion est structuré par quatre principaux éléments, le fuselage les ailes (voilure),
les empennages, et le train d’atterrissage. En plus un groupe moto propulseur, les équipements

de pilotage et les systémes auxiliaires, voir Fig (1.2).

Fin box and
rucder

LE T.E panels

Fin/ fuselage fairing (CFRP /GFRAP)

&)

MLG bay top panel
Flaps

Ajleron

Spoiler shroud top panels

Flap track fairings

i Tallplane

and elevalor

Spoilers

MLG leg falrings
Floor panels

Blm access
panels and

“—~ dellectors

L.E/Bim access panels

\Radome \ NLG doors  Belly falring skins

Fig(l.2). Les parties principales d’un avion.
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. 2.1. LeFuselage.

» lescontraintes.

Les constructeurs ont éudié la structure du fuselage de fagcon que cette derniere

réponde a des nombreuses exigences techniques.

Le fuselage d’un avion est soumis a des efforts au cours du vol ainsi qu’au sol ;
a. Leseffortsappliquésau sol.
Au sol, le fuselage n’est soumis qu’a des forces massiques dues au poids ;

- Delastructure.
- Despassagers et du fret.

- Du carburant.
Il est assimilable & une poutre reposant sur deux appuis , lestrains.
b. Effort appliquésen val.

En vol, le fuselage est comparable a une poutre suspendue en son milieu. Les efforts

qui s’appliquent sur le fuselage sont ;

- Effort deflexion (vertical et horizontal).
- Effort detorsion.

- Effort de résistance et pressurisation.

- Effort localisés (impact a I’atterrissage).

» modes de construction.
Les élements principaux constitutifs d’un fuselage sont :

- Lescadresou couples;
- Leslisses;

- Lerevéement travaillant ;
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a. Cadresou couples.

Eléments transversaux de forme différentes, assurent larigidité transversale, le

maintien du profil et supportent les efforts localisés importants.

b. Leslisses.
Eléments longitudinaux raidisseurs du revétement qui absorbent les
contraintes
- dternées de traction-compression dues aux flexion
longitudinal et latéral (My et Mz) .
- de traction due a la différence de pression et aux
empennages.
- Decompression due alafixation des GTR.
c. Revétement travaillant.
Constitué par un ensemble de panneaux rivetés, collés ou soudés sur les couples. I
encaisse —comme les lisses- les contraintes de traction- compression, ainsi que celle de

cisalllement vertical Tz, périphéique Mx et transversal Ty.

Fiig(l.2.1). Les éléments principaux constitutifs d’un

fuselage.
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. 2.2. Lavoilure (I’aile).
» lescontraintes.
Les ailes sont les parties les plus sollicités aux contraintes les plus fortes et les plus
diverses.
a. Leseffortsappliquésau sol.
La portance est nulle, I’aile soumis qu’aux forces massiques dues au
poids :

- Desastructure.
- Du carburant contenu.
- Du (ou des) moteur (s).

b. Effort appliquésen val.
On ades efforts verticaux ;

- Un effort tranchant vert le haut Tz (cisaillement transversal).
- Un moment de flexion vers le haut Mx (compression
extrados, traction intrados).

- Unmoment detorsion My (cisaillement périphérique).

Et des efforts longitudinaux dus a I’opposition de la force de trainée de I’aile a la force de

propulsion (Tu) dominante qui sont ;

- Un effort tranchant Tx: provoque une contrainte de
cisaillement.

- Un moment de flexion Mz: vers le I’arriére (traction et
compression du bord d’attaque).

- Un moment de torsion par rapport a I’axe élastique.

> modesde construction.
L aile est constituée des :

- Longerons.
- Lesnervures.

- Lerevéement.
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a. Longerons.

De forme multiples et de constructions différents, ils congtituent les ééments
longitudinaux de I"aile, leurs semelles absorbent les contraintes de traction et compression et
les @mes qui résistent au cisaillement.

b. Nervures.
Eléments transversaux de I’aile, elles donnent la forme au profil et transmette aux

longerons les efforts encai ssés par |e revétement.

c. Revétement travaillant.
Encaisse la plus grande partie des contraintes; torsion, flexion (traction-compression).

Son raidissement est obligatoire dans le sens longitudinal de I’aile.

(LT LETY ]

== Lurgeran fiacmn

T Hursimasw veniosd

ke grepig o

Fig(l.2.2).les éléments constitutifs d’une aile.

. 2.3. Empennage.

Les empennages sont situés a la parties arriere du fuselage.il est composé d’un
ensemble vertical et un ensemble horizontal et sur certain avions ces deux ensembles sont

remplacées par un ensembleen V.

I est constitué des longerons, des nervures, de bord d’attaque et du bord de fuite.
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SAUMDN

SUPPDRY

AR r!cm?rnni
GOUVERN

LONGERIN AR

LOMGERDN a¥

SUPFORT
e ARTICULATIGN

FERRURCS  IWFERICURT

EIRD BrATTAQUE
TTak

TERRURE BE FIIATION AR
EMPENMAGE/FUSELAGE

MERVURES

LONGERDY A SRPPORTS
ARITCULATLON GOUVERNE

FERRURE O TIZATION av S o koG
EMPENNAGE /T USELAGE ) i

LOWGERDN AV

LONGERDN CENTRAL LONGERON ARRIERE

WERVURE

TERRURES

SIR% P ATTAGLE P aRTICUCATIDN

LOMGERDN ARXILTATRE

LORGERON AW CONFREPOLDS B'EQUTLIERAGE

Fig(l.2.3).Les éléments constitutifs d’empennage.
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|. 3. Matériaux aéronautique.

Plusieurs facteurs influent sur le choix des matériaux aéronautiques, mais le compromis
rigidité, légeéreté est probablement le plus important. D’autre propriétés sont diverses; bien
gue la signification soient par fois critique, larigidité, ladureté, larésistance alacorrosion, la
fatigue et les effets de chauffage d’environnement, la facilité de fabrication, disponibilité et
uniformité d’approvisionnement et, pas moins significative, le co(t . Les critéres du choix de

matériaux peuvent se diviser en trois catégories :

1. critéres techniques (Module de Young, la densité, |a tenue au fluage, la
résistance alafatigue, laténacité, lacorrosion, le vieillissement...etc.).

2. criteres commerciaux (le prix, les sources d’approvisionnement, la
disponibilité).

3. critéres technologiques (I’assemblage, la soudabilité, I’usinabilité, la
possibilité d’automatisation, les traitements thermiques et le stockage).

Les principaux groupes des matériaux employés dans la construction aéronautique ont
été. Le bois, I’acier, les alliages d’aluminium avec plus récemment, les alliages de titane, les
composites a fibres renforcées, les aliages a base de nickel, etc. On s’intéresse seulement aux

matériaux utilisés pour la construction du fuselage, des ailes et d’empennages.

. 3.1. LeBois

La premiére génération des avions actionnés conventionnels a été construite avec du

bois et delatoile.
|. 3.2. L’acier.

L’acier a présenté les avantages d’un haut module d’élasticité, la résistance a la traction
éleveée, mais il a une densité élevée, presque trois fois que les alliages d’aluminium et
d’environ six fois qui a le contre plaqué.

|. 3.3.Les alliages d’aluminium.
En 1909 Alfrid Wilm, en Allemagne, a accidentellement découvert un alliage
d’aluminium contenant 3,5% de cuivre, 0,5% magnésium et du silicium et fer. Les propriétés

industrielles de ces matériaux ont été acquises par Durner Métallwerke qui a lancé I’alliage
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sous le nom de duralumin (d’abord utilisé comme matériau structural principal par Junkers en
1917).
I. 3.4. Lesalliages detitane.

L’utilisation des alliages de titane a augmenté d’une maniére significative dans les années
guatre vingt , en particulier dans la construction des avions de combat. Cette augmentation a
continué dans les années quatre vingt dix, ou pour I’avion de combat, le pourcentage de
I’alliage de titane est du méme ordre que les alliages d’aluminium. La premiére utilisation du
titane est sur le Douglas DC7 en 1952.

. 3.5.Lesmatériaux composites.

Assemblage intime de deux ou plusieurs ééments nom miscibles, de forme et structure
différentes; dont les qualités se compléetent pour donner un matériau hétérogéne dont les
performances globales sont considérablement améliorés.  L’industrie des composites en
construction d’avion apparait pour atteindre le plateau, particulierement sur les avions civils
subsoniques ou la fraction de la structure composite presque 15%. Ceci di largement au prix
cher de fabrication de composites comparé avec les structures en alliages d’aluminium .ils
ont;

- Une bonne résistance spécifique (caractéristiques mécaniques/densité).
- Module spécifique élevé (module de Y oung/densité).

- Bonnetenue alafatigue et la corrosion.

- Dilatation thermique faible.

- Fabrication aisée des pieces (diminution de cout).

Page 20



MODELISATION DE LA STRUCTURE PAR
ELEMENTSFINIS

[1.1. Introduction.

Dans I’industrie aérospatiale, la construction des avions implique plusieurs partenaires.
Chaque partenaire est responsable de la modélisation par dément finis de ses composants.
Ains différents sous-assemblages seront produits, par exemple le groupe qui est en charge
des éléments finis & bombardier assemblera tous les sous-modeles et par conséquent bétir un
modele complet de I’avion. la Fig (11.1) montre les différents modéles des ééments finis des

différents composants du Boieng 747.

Lamodélisation joue un rdle tres important pour analyser les phénomenes qui entourent
I’avion (aéroélasticité, optimisation, calcul vibratoire, champ de contraintes, etc.). Le choix de

la méthode dépend de la nature du probleme.

[ e N . B o oS ey o e

Fig(l1.1). Sous-composantes de Boeing 747 en é ément finis.
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11.2. Modélisation des sous-assemblages d’un avion.

La modélisation d’une structure est trés importante, car elle détermine la validité ainsi
la facilité d’utilisation des résultats. Cette derniére est partie d’un document nomme FEM

Guide Lines.

L’hypothése principale de la modélisation d’un certain élément d’avion consiste a

approcher la cinématique de cet élément a une cinématique de type poutre ou/et plaque.
[1.2.1. Modélisation du fuselage.

On approche la cinématique de la structure d’un fuselage a une cinématique de type
poutre/plague ou les plaques minces renforcées par un nombre de lisses longitudinales
assemblées par des cadres transversaux qu’ils supportent les moments de flexion, forces de

cisaillement et les charges de torsion qui fait produire les contraintes. On utilise ce type car :

Larésistance deslisses au cisaillement et ignorée.
Le flux de cisaillement dans les panneaux est constant entre les

lisses adjacentes.

Choisissons se type car Les ééments coques sont modélisés par un ensemble des

éléments plaques et les @ éments arcs sont modéliser par un nombre finis des poutres droites.

De ce fait I’analyse d’une section modélisée consiste a ce que les lisses supportent les

contraintes normales alors que le revétement est chargé seulement en cisaillement Fig(l1.2.1).
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Eléménts Plaques

Eléemeénts Poutres

Fig(l1.2.1).Modélisation du fuselage.

Il1.2.2. Modélisation de I’aile.

Typiquement, une section d’une aile est constituée des éléments afin de bien présenter
I’effet de flexion causé par le moment fléchissant Fig(I1.2.2). Donc I’aile est présentée sous
forme de poutre/plague ou les lisses sont assimilées a des é éments barres et |e revétement est

assimilé a I’élément plaque Fig(11.2.3) et Fig(l1.2.4).

Figll12.2.2).Procédure de modélisation de I’aile.
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Fig (11.2.3) Modélisation de I’aile en type poutre/plague

Représcntation Des l.omgerons (Spars)

Représentation des nervures ¢ (——

L —
!
b L
- e =
Représentation des lisses (stringers)
——— =0
L
——— il

Fig(l1.2.4).Représentation des constituants d’aile en élément finis.
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I1. 2.3. Modélisation de I’empennage.

La modélisation de I’empennage est la méme que I’aile car ses éléments constitutifs

sont identiques a ceux de lavoilure.
[1. 2.4. Modélisation de I’avion (Assemblage d’avion).

Aprés avoir modélisé le fuselage seul, la voilure seule et I’empennage seul. On
modélise I’ensemble de ces constituants afin d’obtenir la modélisation de I’avion, sans
négligeant les conditions d’appuis de chaque deux sous structure ; fuselage-aile et fuselage-

empennage.

Au cours de la modélisation de la structure d’avion, on trouve des complications au
niveau de I’interaction ou les éléments ne sont pas de méme type, donc il est nécessaire du

bien traité.
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ELEMENTS POUTRES

1. 1. Méthode des démentsfinis.

1. 1. 1. Présentation dela méthode des éémentsfinis.

Dans les problémes relevant de la mécanique des structures, I'ingénieur recherche la
Répartition, ou champ de contraintes qui régneront dans la structure étudiée. Al occasion, il
est nécessaire de calculer les déplacements en quel ques points particuliers afin de sassurer
gue les spécifications de fléche sont bien respectées. Dans certains cas c'est dans son
ensemble qu'il faut déterminer la distribution ou champ des déplacements.

Laméthode des éléments finis constitue un outil puissant pour atteindre ces objectifs
permettant de trouver la solution approchée du probleme. Cependant on peut toujours gjuster

laprécision de la solution.

1. 1.2. Intérétset limitations de la méthode des élémentsfinis.
Laméthode permet d'aborder laquasi totalité des phénomenes et particularités de la
mécanique du solide:
les phénomeénes de comportement statique en petites et grandes
transformations, c'est a dire grandes déformations et/ou grands déplacements,
les différentes classes de |ois de comportement existantes, des lois simples
linéaires, aux lois pouvant étre fortement non-linéaires comme |'éasto-viscoplasticite,
les phénomeénes thermiques et/ou thermomécanique couples,
les phénomenes d'instabilité de flambage,
les phénomeénes transitoires et/ou dynamiques qui regroupent les cas d'impacts
lents (crash) ou rapides dans |le domaine militaire, les cas de vibrations de
structures ou méme vibrations acoustiques, etc.
Au rang des performances de la méthode, remarquons aussi qu'elle n'est pas limitée par une

géométrie particuliére, il est possible d'étudier des piéces detaille et de forme quel conque.
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Dans le cas ou ces données sont complexes, elles n'entrainent qu'un surco(t de temps de
calcul. Ainsi le calcul est seulement borné par |a puissance de |'ordinateur utilise.

En termes de précision des résultats, celle-ci n'est en général limitée que par la précision
interne de stockage de |'ordinateur et par le temps que I'on désire consacrer ala résolution,
temps dépendant également de la puissance du cal culateur. Cette diversité montre la
versatilité de la méthode.

Concernant les limitations de la méthode, il faut noter une assez grande complexité de mise en
oeuvre, d'autant plus importante que I'on aborde des phénomenes et/ou géométries et/ou
comportements matériels complexes. Par exempleil est possible de smuler une opération
complete de mise en forme par emboutissage, ou un phénomeéne de crash d'automobile, ou
encore le comportement d'un implant osseux, mais ces possibilités ne sont réellement
accessibles gu'a un public spécialisé.

Néanmoins dans |e cas de structures et de sollicitations assez simples qui était naguere
étudiées essentiellement viales techniques de la résistance des matériaux, leslogiciels de
calcul moderne fondés sur les éléments finis apportent un gain de performance non

négligeable tout en pouvant rester simples d'utilisation.

[I1. 2. Historique de la méthode des poutres.

La paternité de lathéorie des poutres est attribuée a Galilée, mais des études récentes
indiquent que Léonard de Vinci I'aurait précédé. Léonard avait supposé que la déformation
variait de maniére linéaire en séoignant de la surface neutre, le coefficient de proportionnalité
étant la courbure, maisil ne put finaliser ses calculs car il n‘avait pasimaginé laloi de Hooke. De
son cote, Galilée était parti sur une hypothése incorrecte (il supposait que la contrainte était

répartie uniformément en flexion), et c'est Antoine Parent qui obtint la distribution correctet.

Ce sont Leonhard Euler et Jacques Bernoulli qui émirent la premiére théorie utile vers 1750
tandis que Daniel Bernoulli, e neveu du précédent, écrivit I'équation différentielle pour I'analyse

vibratoire?. A cette époque, |e génie mécanique n'était pas considéré comme une science, et 1'on
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ne considérait pas que les travaux d'une académie des mathématiques puissent avoir des
applications pratiques, et I'on continua a bétir les ponts et les batiments de maniere empirique. Ce
n'est qu'au X1X® siécle, avec la Tour Eiffel et les grandes roues, que |I'on démontralavalidité de

lathéorie a grande échelle
[I1. 3.Modéde lapoutre.

On appelle « poutre » un solide engendré par des surfaces, appel ées « sections droites »,

telles que:

les centres de gravité des sections forment une courbe continue et dérivable,
appel ée « courbe moyenne » ; son rayon de courbure est grand devant salongueur ;

les sections sont perpendiculaires ala courbe moyenne ; elles varient de maniére
continue et « lente » ;

la dimension des sections est petite devant lalongueur de la courbe moyenne ;

le matériau est isotrope ou anisotrope.

On appelle « fibre » un volume généré par une petite portion dS de la section droite suivant
une courbe paralléle ala courbe moyenne. On appelle « fibre neutre » la fibre générée par la

courbe moyenne elle-méme.

Sy T section
= droite
5

Fig(ll1.3.a).représentation d’une poutre.
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Srtcthire réelle

Fig(l11.3.b).Moddisation del'éément fini de poutre

Le modele poutre est le modele le plus utilisé ou on modélise chaque trongon de la structure
par une poutre ayant un nombre fini de degré de liberté.les caractéristiques du profil de la poutre,
le centre de gravité et |e centre de torsion (centre élastique) sont bien déterminés. Cette technique
-tres précise- permet de s’affranchir la discrétisation éléments finis et répond a tous les
problémes de I’analyse des structures d’avion telles que I’aéroélasticité, I’analyse dynamique et

d’analyse des contraintes.

[11. 3.1. Poutreen flexion.

Fig(l11.3.1).Poutre en flexion.

L’équation d’Euler Bernoulli pour la flexion des poutres est
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m + —5GEl _: L(x,t) (111.3.1.1)

w : Le déplacement transversal de la poutre, m : la masse par unité de longueur, El larigidité

delapoutre, L(x,t) laforce extérieure et t,x le temps et I’espace le long I’axe de la poutre.

> Matrice M asse.

D’aprés I’énergie cinétique on obtient la matrice masse d’un élément poutre en flexion,

ona:

T =1 p({w}+1d) dxdydz (111.3.1.2)

T=_ [ o 60+ 18)" (0 + 18) axaya

= f o (Gwy! +r{6]") (v + 16) dxdlydz

e 1 C .o, . s | . s | "'.I

r=> f p (Gw)'aw) + ((w)'r6) + ({6)' w'+ 12{6]'6) dxdyaz

T= % If p{w}'w dxdydz + f pr{w}' 6 dxdy + f pr{e].lv'v dxdydz + f prz{e]-le' dxdydzJ

T=2[fpA (W'} dx+ [10-{6]) () dx+ [pA{w}' {6)dx+ [pa {6] (w}dx|(111.33)

Ona:
W(x) = {Nf}.{q} (111.3.1.4)
8(x) = {Nt}.{q} (111.3.1.5)
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{a = {w, (111.3.6)

W(X)= N1 W1+N 291+N 3W2+N492
B(X) = N5 #1+Ng ¥s

Pour la flexion, on a:

W,
(6]
W(X)={N; N, 0 N; N, 0}.1M? } (111.3.1.7)
2
P
Lo
Alors :
Ny
[N21
i
[Mf]= [, pA() |£3|[N1 N, 0 N3 N, 0] dx (111.3.1.8)
Ny
0
NZ III|I||I1|ﬁ|||2 0 N1N3 N1N4 0 T
Nle NZZ 0 N2N3 N2N4 0
_ 0 0 0 0 0 0
[Mf]= f; pA(X) NNy NaN, 0 Na® NoNs 0 | % (111.3.1.9)
N N, N,N, 0 NNy N2 0
0 0 0 0 0 0.
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Donc lamatrice masse est :
|
Mel=¢r ANT[N] ax . (111.3.1.10)
0

[N]=[Ny(x) N,(x) N3(x) N,(x)]: lamatrice des fonctions d'interpolation.
Sous la forme matricielle s’écrit :

§156 22 54 13 u

A 4% 13 -3

4206é 156 22 U (111.3.1.12)
é , U
&Sym 4° |

-

A : lasection delapoutre et | est lalongueur de la poutre.

{qe} :{vvl q, quz} : le vecteur des degrés de liberté de la poutre.
> Matricederigidité.
D’apreés I’énergie potentielle on a :

U= % [{E}" {6} dx dy dz (111.3.1.12)

=" J{En (5

d

jdx + %f{G]}(?jzdx

Jax+ 21 En(E) (§) o

T rdzw
d. 2

Ue = - [EL(NF'} {g)" (INf} {a}) dx + 5 [ GJ (Nt} {g})" ({Nt'} {q})" dx

=" J{En (5

d

[Ke]=/ Elyy {Nf"}' {Nf'}dx + [GJ{Nt'}' {Nt'}dx (111.3.1.13)
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Pour laflexion, on a

[V
Nz”
[Kfe] :f:E NO,, [N;" N,” 0 N3" N,” 0]dx (111.3.1.14)
' 3
i
0
D’ou
N”lz N"]_NHZ O NH1NH3 N!I1N!I4 0 —
NI'2N111 NI'ZZ O NI'ZNI13 NI'ZNII4 0
e 0 o 0 0 0 0
[Kfe] - L fl.— N”gN”l N"3N"2 0 N”32 N!I3N7I4 0 dX (I | I '3'1'15)
N”4N”1 N”4N”2 0 NH4NH3 N”42 0
0 0 0 0 0 0 -
Donc lamatricederigidité est :
|
N T
[ke]=cp [B] [B] o (111.3.1.16)
0
Sous laforme matricielle s’écrit :
12 6l -12 6 u
é 2 2 lj
= 4 -6l 2°;
[Ke]=53!? u (111.3.1.17)
|° € 12 - 6lu
gsym 4I23
e°’N, T°N, 1°N, T°N,u :
ou:[B]=e 21 22 23 24 (: Transformation des déplacements
& Tx fix fix x* g

aux déformations

Dansle cas, ou larigidité de la poutre est non constante, I’intégrale de I’équation

(111.3.1.16)

est étudier en introduisant El comme fonction dex .
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Ou: U : I’énergie cinétique.

T : I’énergie de déformation (énergie potentielle)

[11. 3.2. Poutreen torsion.

—f

—

Fig(l11.3.2).Poutre en torsion.

Par application de I’énergie cinétique et I’énergie potentielle, les matrices masse et de

rigidité de la poutre sont données par :

['V'] rAI?Z " (111.3.2.18)

] _Gl,é1 -1y
[ke]= Sty 1 (111.3.2.19)

p . le moment polaire de la poutre, Gl p : larigidité de torsion de la poutre.
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[11.  3.3. Poutreen traction- compression.

Fig(l11.3.3).Poutre en traction.

Dans ce cas, la poutre est dite é ément barre, dont |es matrices masse et de

rigidité sont données par :

e]_ rA €2 1u
[m ] - 5 &1 2 (111.3.3.20)
Lamatrice derigidité est donnée par
21 -1
S =248 (111.3.3.21)

&1 1§
1. 3.4. Les poutres dans I’espace.

Les poutres dans I’espace sont genéralement définies par les six degres de liberté dans

chaque élément de la poutre. La poutre dans I’espace est définie par :

le module de Young E, la section de la poutre A, le module de cisaillement G, les moments

d’inertiel,, 1, le moment polaire I, et lalongueur | de I’élément et le nombre de poisson t-.
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ui Ay

== o2

——— étaf vibratoune

stmiztire non aollicinée

s

T
1A

Fig(l11.3.4).poutre dans I’espace.( Poutre vibrante en rotation - définition des

[11. 4. Discrétisation.

On considére notre structure comme un assemblage de poutres prismatique, c’est a dire

rectiligne a plans moyens et section droite.

La Fig(l11.4) montre la discrétisation d’une poutre curviligne en éléments de poutres

prismatiques.
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Srrvicture weoils 7 -

\ 4

Struclure monadimensionnelle & & (012 par nosud ©
Az
¥
- T TR 2
~ e ) S — =
.x | S 2 3___._.-:-—-'-“__.._; =

ﬂ:;‘_ I -
s i
o i =
- -

Fig(l11.4). Discrétisation d’une poutre en é énents

Poutres.

Ayant ains décomposé la structure en un certain nombre de poutres éémentaires; dont
I’assemblage constitue un recouvrement aussi exact que possible de notre structure, on doit

ensuite:

Numeéroter ces éléments.

Numéroter les nceuds, cest-a-dire les extrémités de chague poutre
élémentaire.

Relever la correspondance entre ces deux numerotations.

Relever les caractéristiques de chaque poutre éémentaire : longueur, section droite,
moments quadratique, caractéristiques meécaniques et thermique, orientation des axes

principaux par rapport au repere de référence global [O, X, Y, Z] de cette structure.

Page 37



ELEMENTS POUTRES

Relever lestrois coordonnées X, Y, Z de chaque nceud.

1. 4.1. Champ de déplacement dans un élément de poutre.

Considérons une poutre rapportée a son repere principal [O, X, Y, Z], voir Fig(111.4.1).

- 1 s
RECE | N e S e |
L 2 [ i | -~ -
e g i P
s }'ﬂE 5 j__(]‘ -

e vectiees ofelle =7

Fig(111.4.1).Champ de déplacement dans un é ément de poutre.

Le vecteur de degrés de liberté correspondant est

{07} = {u vuwax, ay, 4z, u, v, w, axay, az,} (111.3.4.22)

La matrice masse élémentaire et matrice de rigidité élémentaire sont données dans leurs reperes

locaux. On exprime ces matrices écrites dans le repere local au repere global selon les formules

suivantes :

] =R [Me[R] et [ke] =[R]" [<*][R] (111.3.4.23)

Ou [R] : lamatrice de transformation de reperes locaux au repere global.
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V. 1. Introduction.

L'analyse modale est une méthode d'étude des comportements vibratoires de
la structure de composants. Elle est utilisée pour enregistrer, analyser et évaluer la fréquence
propre et le mode d'oscillation, ainsi que pour optimiser la structure de ces composants. En
simulant les fréquences qui agissent sur certains éléments, par exemple sur des plates-formes
de mesure de force, on peut déterminer la fréquence propre du systéme de mesure en fonction
delamasse, delarigidité et de I'amortissement.

L'objectif de I'analyse modale est de concevoir les systémes de mesure de telle sorte
gue, sur une plage de fréguence donnée, aucune fréguence de résonance ne soit genérée qui

pourrait fausser le signal pendant la saisie de mesures.

Il existe plusieurs algorithmes numériques dans la littérature pour résoudre le
probléme aux valeurs propres. La méthode la plus simple est celle dans laguelle on applique
I’algorithme de calcul de la plus petite valeur propre que I’on appelle la méthode d’itération
inverse. La méthode du sous-espace de type Ritz est une forme spéciale de la méthode de
Rayleigh Ritz et tres efficace dans le cas ou un nombre fini de valeurs et des vecteurs propres
est recherché. Si un nombre important de valeurs et vecteurs propres est recherché, il est

préférable d’utiliser la méthode de Lanczos ou celle de Householder .

V. 2. Analyse modale.

V. 2.1. Calcul desfréquences et modes propres.

La formulation globale du probléme consiste a obtenir des équations du mouvement a
partir des expressions des énergies cinétiques et potentielles en fonction des vitesses et

déplacements aux nceuds de la structure.

Soit {q}" le vecteur ligne des déplacements aux n nceuds de la structure :

{Q}T :{qlqu!qB'" e a--uQN}
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Les équations de Lagrange permettent d’obtenir les équations du mouvement d’un

systéme discret, soit une structure sans amortissement :

0

3 =f, /i=123,..,n (1v.2.1.24)

aqi aqi EBqi

oT J oT oU
- +

ou: f; sontlesforces extérieures.
T=1/2{g)" [M], {a} (1V.2.1.25)
U =1/2{a}" [K], {a} (1V.2.1.26)

Avec T : I’énergie cinétique de la structure.
U : I’énergie potentielle de la structure.

D’ou on obtient :
M], g+ [K]ytal = {0} (1V.2.1.27)

(K], ~w?[m], Jat=10} (1V.2.1.28)

Dans le cas de structures faiblement amorties, on se raméne le cas a |’étude des

oscillations libres, c’est a dire larésolution aux valeurs propres genérales.
K], {a}=w?[M], {o} (1V.2.1.30)

[V.2. 2. Présentation modale.

Les problémes de réponse dynamique des structures sont souvent résolus par
superposition modale, que ce soit pour des analyses temporelles (réponses transitoires) ou
fréguentielles (réponses harmoniques). Il est donc nécessaire de disposer de la base modale

pour le calcul de laréponse.
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Pour un systeme de n degrés de liberté la déformation est donnée sous laforme :
(a0} f fexplint)=3a; f Jexpliw,t) (1V.2.1.31)
=1

L es matrices masses et rigidités modal es de la structure sont données par :
[ml=[f " [M], [f] (1V.2.1.32)
lo]=[f I [K], ] (1V.2.1.33)

L’équation (14) s’écrit alors :

[ml{d}+[g]{d) = {0} (1V.2.1.34)

Dufaitlg] [m] quesont desmatrices diagonales, le systéme d’équation (19) est donc
découplé.

Ladeformée {q} est donnée sous laforme:

{a=If ]{d} (1V.2.1.35)

[f ]=[{fl} {fz}{fn}] : est lamatrice modale,

{d}=1{d, ,d,,....dn| : estlevecteur des coordonnées modales.
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V. 3Réponse dynamique.

V. 3.1. Systemeforcéamorti.

L’equation différentielle linéaire matricielle d’un systeme mecanique est donnée par la

forme:
Mg {ai} +[Cliaf+ [K]g fa} = {F} (1V.3.1.36)
Ou : [c] est la matrice d’amortissement de la structure.

La modélisation d’amortissement présente de nombreuses difficultés pour I’ingénieur

confronté au probléme de calcul de laréponse de structures complexes.

L’amortissement est une mesure de I’énergie de dissipation au sein de la structure. La

méthode de Rayleigh fait I’hypothese que c’est une combinaison linéaire de [M ], et [K], sous

laforme:

[Cl=a,[M], +b,[K], (1V.3.1.37)

L’évolution expérimentale de I’amortissement pour deux modes normaux quelconques

permet de calculera; etb,

Dans la base modale I'équation (15) sécrit :

[ml{d}+[bd}+[o]id}= Q) (1V.3.1.38)

avec:

Q=] {F} (1V.3.1.39)

ou:
[b]: la matrice dissipative dans la base modale (diagonale pour les structures faiblement
dissipatives).

Dans le cas d'un systéme non dissipatif ([C]=0), I'équation (21) s'écrit :
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Mg fa}+ [K]g faf = {F) (1V.3.1.40)

cette éguation sécrit dans la base modale, sous laforme:

[ml{d}+[o]id}=Q} (1V.3.1.41)

V. 3.2. Analyse harmonique (fréquentielle).

L'analyse harmonique est utilisée pour déterminer la réponse d'une structure soumise a

un chargement qui varie de fagon sinusoidale avec le temps ( F(t) = F,coswt ).

Le principe est d'éudier la réponse de la structure en fonction de la réponse

d'excitation.
V. 3.3. Analysetemporelle (transitoire).
Dans |'analyse transitoire d'une structure, I'éguation de mouvement (21) a une instante
t, Sécrit :
Mg " +[clfaf +[Kg faf ={F}' (1V.3.2.42)
Ou lesmatrices [M],,[K], et[C] sont estimées indépendantes de temps.

Il existe plusieurs agorithmes numériques pour résoudre le systéme matriciel (27). Le
schéma aux différences finis central, I'un parmi les techniques les plus utilisées dans les

applications de la mécanique des structures.

V. 4. Conditionsaux limites (aux liaisons).

Avant de traiter n’importe quel probleme en dynamique, il faut d’abord definir les
conditions aux limites (conditions aux liaisons). On distingue deux types de conditions aux

limites:
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e Conditions aux limites en déplacement (encastrement, appuis, €tc.),

e Conditions aux limites en contraintes (charge de pression, forces, etc.).
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V. 1. Introduction.

Dans cette partie, nous nous proposons de mettre en ceuvre les outils
informatiques nécessaires a l'exploitation numérique de lathéorie de la premiere partie.
Nous alons d'abord construire les matrices élémentaires sur |les bases du modéle
élément fini de poutre. Puis, nous intégrerons sous forme
d'a gorithmes les différentes étapes du calcul statique puis dynamique.

Enfin, dans un but de validation des algorithmes et matrices dével oppés, nous

fairons quel ques applications numériques avec comparai sons.
A cet effet, nous disposons du logiciel MATLAB qui vient confirmer et appuyer

L’étude initiee par nos soins. Dont les différents modules qui le comportent sont organi sés comme suit :

1 Calcul de vérification d’une poutre isotrope encastrée-libre.
2) Calcul de vérification d’une poutre isotrope encastrée-encastrée.
3) Calcul de vérification d’un avion.

Ces programmes ci dessus sont faits pour réaliser un assemblage d’un avion qui est basé sur les
Sous-programmes suivants :

Programme 1 : calcul des matrices élémentaires (masse et rigidité).

Programme 2 : assemblage des matrices élémentaires dans les matrices globales.

Programme 3 : introductions aux conditions aux limites.

Les résultats de notre code de calcul « MATLAB » sont validés et comparés par lelogiciel du calcul
des structures NASTRAN/PATRAN.
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V. 2. L’organigramme.

L analyse modale des structures est organisée par I’organigramme suivant.

< ENTREE )

v

LecturedeE,n,r , A ly, 1z

A

Lecture de nombre de nceuds total,

d’éléments poutres et nombre de dearé de

v

Initialisation des matrices globaes Mg et
Kg

\ 4

Construction des tables de connectivité

des ééments

|

Calcul des matrices masse et derigidité

|

Assemblaoe dans les matrices alobales

A

Introduction des conditions d’anbuis

v
Calcule des fréguences propres

{Kl,-w M fix }={o }

v
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V. 3. Analyse modale d’une poutre encastrée-libre.

Soit une poutre isotrope, de longueur L=1m, de module de Young E=71 GPa et de masse
volumiquer =2800Kg/m?, s=0.0025 et 1=5.2083e-7, encastrée sur un coté et libre sur l'autre

(Figure V.3).

Fig(V.3).Poutre encastrée-libre.

La solution théorique des fréquences propres d'une poutre encastrée — libre est donnée par

b2

Z [E .
fo=—— | i=123,...
' 2pLVM .

Ou ™M : lamasse par unité de longueur,

b =1.875 4.694 7.855 pouri =123 Respectivement (Pour les 3 premiers

modes).

Dans le tableau suivant les résultats donnés par notre code sont comparés aux résultats du
logiciel NASTRAN/PATRAN.
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odes et fréquences

Lesfréquences « f »

Codesde
«fl»(HZ) «f2»(HZ) «f3»(HZ)
calcul
Calcul théorique 40.674 254.931 713.857
Code Eléments Finis 40.672 254.889 713.696
Code 40 250 /
NASTRAN/PATRAN

Tableau 1: Lestrois premiéres fréquences propres d'une poutre encastree -libre.

En comparant nos résultats et les résultats du logiciel NASTRAN/PATRAN, nous trouvons que nos

résultats sont plus proches des résultats théoriques cal cul és.

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

Tz meec de fled an de la paJiez

-I T T T T T T T
Tomg & 1 & A |
b e : :
: ; = : !
B - s R S e S e e —
: 3 : \_\
z : : Z EORE, i
= 1 1l 11 1 Joy 11 1
g I I I I : \’!\\. !
05t s i--l“-\::- T
11 i
0.2 I I | I | I I
] 11 oz 0.3 .4 C.5 .G 07 0z oo 1

Ioguen: dala poute

Fig(V. 3.1).Premier mode de flexion de la poutre.
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Aaria moce da fexion da |3 pouira

L

: ' | y ' : ' ' \
] ! : ! : : ! ]
i ; i i | : i i i _,f
! : ! ! : : : ; Lt
A - ./Ts
e e e S e s s
O A P
= : ! - : 123 !
S T s e R A R e Rt W R R -
e ¥ Foo@ & B g 1
S T T
Y
' o ' ' A '
! roow ! LA ! : !
-0.4 E o : i :
BEEEERE
Uk | | | | | | | | |
L @0 €z 03 C4 05 C3 0OF D03 08 1
logueLt de la Foitre
Fig (V. 3.2).deuxieme mode de flexion de la poutre.
Seme 112 de flexinh e & a0 ce
- —— S S
! I H
o Rm P /
., SECE CRPREE iSRS R (P e a8 S T
3 Lo 15‘\ : i : 7
A | | | | !
af P 1 : .
[ R et B s o R rr;’—
E gme PN Lo
e : : Y : .
L S O SO, |, VU . SRS 0. . = S
i i ! " : i K
L " L1/
B e A e e B L i R L (T —]
02 : : ] £ j"'r
: : i o o
: : : ! * x
1 R R S e T - o

C.2 0.z J4
loguza de ks poulre

]

3]

i
06 27

Fig (V. 3.3)trosiéme mode de flexion de la poutre.
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> Simulation dela poutre en NASTRAN/PATRAN.

Fig(V.3.4). Simulation de poutr e encastrée/libre en NASTRAN/PATRAN.

> Présentation des modes de la poutre en NASTRAN/PATRAN.

e lp
e = L s = e e T O = Ty

Fig(V. 3.5).Premier mode de flexion de la poutre.

Page 51



RESULTATSET INTERPRETATIONS

TR k.25 defaukt viewport - Serzllt grop - Tty

diior 2] Sea 11 14 B0iEE
e, Transl=t arne Magnnana, (Nos-la™ =3Fm

=oles Tranmsle! ana.

ALl

"

Fig(V. 3.6)deuxiéme mode de flexion de la poutre.

V. 4. Analyse modale d’une poutr e encastr ée-encastr ée.

Nous prenons la méme poutre avec les méme dimensions mais dans ce cas la poutre est
encastrée —encastree.

MMM

L

.&\\\\\\\\‘E

Fig(V.4).Poutre encastrée-encastrée.

Les résultats de notre code sont représentés et comparais aves le logiciel NASTRAN/PATRAN dansle
tableau suivant :
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fréquences
Codes de Lesfréquences « f »
«fl»(HZ) «f2»(HZ) «f3»(HZ)
calcul
Code Eléments Finis 258.808 713414 1398.578
Code 250 / /
NASTRAN/PATRAN

Tableau 2: Lestrois premiers modes et premiéres fréguences propres d'une poutre encastrée-encastrée.

D’apres les résultats du tableau, nous remarquons que les notre sont plus précises que ceux du
NASTRAN/PATRAN.

Lerésultat du premier mode de la poutre pour la premiére fréquence est représenté dans lafigure

suivante:

w 1||"“' mode de tlex gon de la poutre

-4

A

(B f=]

arrpliude

-1.2

Il I I LT 4 Iy Il Fi I LEL] X 1
tagiirie de la pontre

Fig(V.4.1).Premier mode de flexion de la poutre.
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» Simulation dela poutre en NASTRAN/PATRAN.

i (| wirt et Al Oy

Fig(V.4.2). Smulation de poutr e encastr ée/encastr ée en NASTRAN/PATRAN.

©lmines ek viewsct dcfub oo Erdty = e B

L

Fig(V. 4.3.)premier mode de flexion de la poutre.
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Les figures (V.3.1, V.3.2, V.3.3, V.34, V.35, V.4.1, V.4.3) montrent clairement que les résultats
des trois premiers modes donnés par notre programme sont trés proches aux résultats donnés par le
logiciel NASTRAN/PATRAN pour les deux cas de la poutre (encastrée-libre et encastrée-encastrée).

V. 5. Vibration d’un avion.

Le modele d’avion étudié est construit par un assemblage des poutres. Dans cet exemple, |e fuselage est

une poutre longue de longueur (10m). L’aile, qui est aussi une poutre est de longueur (5m). L’empennage

est de hauteur et de longueur de 2m.(voir lafigure V.5), les caractéristiques du matériaux sont :

Caractéristiques | m (Kg/m) EIxx(N.m?) | Elyy(N.m?) GJ(N.m?)
Fuselage 21980 1.64e20 1.6e20 1.26e20
Aile 2100 3.27¢€l6 7.56€18 1.82¢el7
Empennage 630 3.52¢el6 5.67el7 1.38€16

Ou m : lamasse par unité de longueur.

Nous faisons notre étude en fixant I’avion au centre.
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Fig (V. 5). Modéle réduit de I’ avion proposé.

V. 5.1. Analyse modale.

Tableau 3 : les premiéres fréquences de notre modéle.

Fréquences Résultats (rad/s)

lerefréquence 54.39

2 emefréquence 206.81
3eme fréguence 219.46
deme frégquence 231.57
5eme fréquence 365.15
6 eme fréquence 3745
7 eme fréquence 383.23
8 eme fréquence 390.15
9eme fréquence 400.83
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1 er mode de flexion aile (le déplacement W)

Nous alons déssiner les 5 premiers mode de I’

o o
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Page 57

longueur(m)



RESULTATSET INTERPRETATIONS

mode de flexion Empennage

0.5f----d-----
0

-0.5f----
1

1.4 1.6 1.8

1.2

0.6 0.8

0.4

0.2

mode de torsion Empennage

0.5f----4-----
0

0.5F----
;

1.4 1.6 1.8

1.2

0.6 0.8

0.4

0.2

Fig(V.5.a).1éme mode de I’avion.
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ment W)

e

2 eme mode de flexion fuselage (déplac

spnyjdwy

longueur(m)
ode de torsion fuselage (rotation Y)

2erm

x 107

spnydwy

longueur(m)

1mode de flexion Empennage vertical(déplacement W)

0.06

apnyiidwy

longueur(m)
1mode de torsion Empennage vertical(rotation teta Y
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1 1
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1 1
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Fig(V.5.b).2éme mode de I’avion.
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2eme mode de flexion aile (le diplacement W)
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mode de flexion Empennage
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Fig(V.5.c).3eéme mode de I’avion.
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mode de flexion aile
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mode de flexion Empennage
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Fig(V.5.d).4éme mode de I’avion.
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mode de flexion aile
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x 10° 1mode de flexion Empennage horisontal(déplacement W)
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Fig(V.5.€).5eéme mode de I’avion.

V. 5.2 Analysedesrésultats-conclusion.

D’apres les figures précédentes, nous constatons que :

e Pour lepremier moded’avion : le fuselage est I’aile ont eu leurs premier mode de
flexion et leurs premiers mode de torsion ou le déplacement a été suivant « Z »€t la
rotation de teta est suivant « X»; alors que I’empennage est resté fixe.

e Le deuxieme mode d’avion : hous remarquons que le fuselage est regut son deuxiéme
mode de flexion et 2eme mode de torsion, I’empennage vertical est subit son premier
mode de flexion et |e premier mode de torsion ou le fuselage est déplace suivant « Z » et
larotation de teta est suivant « X » et I’empennage est suivant « Z », alors que sa
rotation éait suivant « X »,I’aile est resté fixe.

e Le troisieme mode d’avion : |’aile a fait son deuxiéme mode de flexion et 2eme mode
detorsion, le fuselage a eu son 3 eme mode de flexion et 3eme mode de torsion ou
I’empennage est fixe

e Le quatrieme mode d’avion : c’est le troisiéme mode de torsion pour I’aile
suivant « X». lereste est fixe.

e Le cinquieme mode d’avion : dansce dernier, I'aile est fixe. Cependant |e fuselage est

en 4eme mode de flexion et 4eme mode de torsion suivant « X »et I’empennage
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horizontal est en premier mode de et premier mode de torsion qui sont respectivement
suivant « Z » et « X ».

> Conclusion :

Selon lesfigures ci-dessous, nous notons que pour chaque mode d’avion, ces sous-composants

(fuselage, aile, empennage) recoivent des modes multiples.
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CONCLUSI ON.

Notre recherche est arrivée a son terme. Notre code de calcul a donné de trés bons
résultats comparés aux résultats donnés par d’autres études analytiques et numériques

(la résistance des matériaux « RDM » et lelogiciel de cacul « NASTRAN/PATRAN ».

Le modeéle d’avion choisi pour notre étude est un avion subsonique qu’on a modeélisé

en modéle poutre (c’est le modéle le plus simple pour le calcul des structures des avions).

Cedernier nous permet de faire un assemblage de poutres, en effet, il est utilisé pour

autres etudes tell que I’aéroeélasticité, la stabilité.....

Ce pendant, e code utilisé dans notre étude ne peut pas entreprendre les effets de
couplage inertiel car dans notre modeéle I’axe élastique est confondu avec I’axe de gravité de

I"aile.

Le matériaux chois pour notre éude est un matériaux isotrope, donc notre code ne
peut pas entamer I’effet de couplage de rigidité( flexion/torsion) due aux matériaux

composites.

Notre code de calcul ne correspond pas a I’effet de cisaillement car on a considéré

les poutres comme-étant des poutres non épai sses.

Cette etude représente une étape importante pour d’autres études telles que,

I’aéroélasticité et la stabilité et contréle, qui peuvent étre proposées comme des futurs études.
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