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ــصملخــَّ 

السھم "."تراجع الجناحتأثیرإظھارر الخصائص الھیكلیة لجناح الطائرة و تحدیدا تأثیرإظھار ھوھدا العمل الھدف الرئیسي من 
بیلدر - او امالافصلابتھ با ستعمال  أیضاو ھ طول امتداد الجناح . وزنعلى توزیع القوى ناكاالبر وفیلنوع   نحافة الجناح  و 

متناھیة.أجزاءالتحالیل عبر لإجراءالمتناھیة و الام اس سي باتران و ناستران للأجزاءنموذجلتكوین 

RésuméL’objectif principal du travail de ce mémoire est d’étudier et de mettre enpratique les techniques de pré-dimensionnement et voir l’effet des caractéristiquesstructurales d’une aile d’avion  sur  charges internes, le poids de l’aile ainsi que levolume réservé au kérosène, Notre travail consiste à utiliser en premier lieu le logicieldéveloppé par Mr Abdel-Kader Kherrat  FEM BUILDER pour générer les modèles del’aile de l’A320 en modifiant à chaque fois :
 La flèche,
 L’effilement
 Le type de NACA ;Et de faire après l’analyse de ses modèles par le logiciel le plus utilisé dans laconstruction aéronautique MSC.PATRAN et le MSC.NASTRAN,  au cours de cette étudeon a utilisé l’Excel pour le calcul des charges et pour le dessin des graphes

AbstractThe main aim of our work is to see the effect of the structural characteristics ofwings of plane in more precise seeing the effect of the sweep, of taper ratio and thetype of profile NACA on the distribution of internals load along the span , on the weightof the wing as its rigidity by using FEM-builder for the generation of the finite elementmodels and MSC.Patran and MSC.Nastran to make the finite element analysis
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Introduction

La conception d’un avion est un processus long impliquant plusieurs départements où
une décision sans accord d’un groupe aura un impact majeur sur le reste. Des fois, ces
décisions tardives peuvent nuire considérablement sur le développement en augmentant le
coût et en affectant la cédule.

La performance d’un avion a un lien direct avec le poids. Ce dernier est souvent
estimé au début de projet basé sur des méthodes et techniques statistiques entre autre celle de
NASA GASP, Roskam, Torenbeek, Raymer et autres... C’est avec ces valeurs que les clients
potentiels et le manufacturier s’entendent et signent des contrats. Des pénalités financières
seront appliquées si le manufacturier ne respectera pas les performances promises. Le
département d’ingénierie souvent héritera de ces estimations et doit rencontrer le poids cible
de chaque composante. Il faut dire que, 1% d’erreur sur le poids promu impliquera une
réduction de la charge utile c.-à-d. des passagers en moins, ou une distance franchissable de
l’avion moins longue. Ces implications sont inacceptables par les operateurs. Un Boeing 747
avec un excès de poids de 1% impliquera 20 passagers de moins avec les mêmes
performances.

De plus en plus, les manufacturiers impliquent tôt le département de structure dans le
processus de développement (préparation du cahier de charge) pour être sûr que les estimés
sont plus précises et du fait rencontrer les engagements. Des techniques plus élaborées et plus
précises sont introduites au stade de l’étude conceptuelle afin d’optimiser le poids et avoir une
configuration la plus légères possible. Pour ça, nous aurons besoins des outils plus
performants tels les éléments finis. Il faut savoir que la génération d’un modèle d’éléments
finis d’une aile prendra de plusieurs jours à quelques semaines. S’il faut rajouter l’exploration
de plusieurs configurations, cela pourra prendre des mois. Donc un générateur d’élément fini
est plus que nécessaire.

Un Générateur automatique du modèle d’éléments finis « FEM Builder » d’une aile a
été développé pour répondre à ce besoin. Ce générateur crée un modèle au même niveau de
précision et standard que celui utilisé pendant la phase de la certification. Cet outil génère en
quelques secondes tout le modèle d’aile d’avion. Plusieurs configurations pourront être
explorées dans un temps record, en plus, nous aurons un dimensionnement du niveau de la
phase de certification, donc une estimation très précise.

Ce FEM Builder a été utilisé dans cette étude pour générer toutes les configurations
possibles pour faire l’analyse structurale par MSC.Nastran et MSC.Patran et ainsi voir l’effet
des caractéristiques structurales d’une aile d’avion sur la distribution de charge le long de
l’envergure, sur le poids de l’aile ainsi que sa rigidité.

En plus précis des courbes seront dressées montrant l’effet de l’effilement, la flèche, le
type de profil NACA sur la sur la distribution de charge le long de l’envergure, sur le poids de
l’aile et sa rigidité. Ces courbes aideront lors de prise de décision sur le choix de ces
paramètres caractéristiques aérodynamiques et structuraux d’une aile d’avion.



Introduction

22

Le travail présenté est subdivisé en quatre chapitres.

Chapitre 1 : Est une généralité sur les caractéristique d’une aile d’avion.

Chapitre 2 : Est consacré pour la modélisation par éléments finis : MSC.Patran et

MSC.Nastran et le FEM- Builder

Chapitre 3: contient les principales charges externes et internes appliquées sur une

aile d’avion

Chapitre 4: simulations et interprétations des résultats.

Ce travail s’achève par une conclusion générale.
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1.1) Introduction:

Ce chapitre dresse une vue d'ensemble des caractéristiques externes et internes d’une
aile d’avion. Il dresse aussi les principaux aspects aérodynamiques et structuraux contribuant
à la conception préliminaire d’une voilure.

Les ailes représentent le cœur de l’avion, vu qu’elles assurent la sustentation en vol,
grâce à des réactions aérodynamiques que l'air exerce sur elles.

Ancrée sur le fuselage, l’aile sert de réservoir de carburant, supporte des dispositifs
permettant la manœuvrabilité de l’avion, elle peut aussi servir de point d’attache pour les
blocs propulseurs, le train d’atterrissage et des emports militaires (missiles, bombes,
roquettes).

1.2) Caractéristiques d’une l’aile d’avion :

1.2.1) Les caractéristiques externes :

Les caractéristiques externes de  l’aile représentent sa géométrie.

1.2.1.1) Géométrie de l’aile :

La forme en plan des surfaces portantes joue un rôle important pour la détermination
des caractéristiques aérodynamiques. La figure (1.1) illustre ceci et inclut les noms des
symboles des divers paramètres de la géométrie de la forme en plan.

Figure (1-1) caractéristiques externes de la géométrie de l’aile [1]
b : Envergure de l’aile
c : Corde
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̅ : Corde aérodynamique moyenne
: Corde à la section centrale ou de l’emplanture

: Corde à l’extrémité
λ : EffilementΛ : Fleche au bord d’attaqueΛ : Fleche au bord de fuite
n, m : Station adimensionnelles de la corde en fonction de cη , η : Station adimensionnelle de l’envergure aux bords intérieurs et extérieurs de l’aile

1.2.2.2) Surface de référence :

La surface de référence d’un avion est la surface projetée sur un plan horizontal des
deux ailes et de la partie du fuselage comprise entre ces deux ailes.

Pour une aile trapézoïdale la surface de référence est donnée par la relation suivanteS = (1 + λ ) (1.1)

1.2.2.3) Profil de référence :

Sur les avions modernes le profil diffère au fur et au mesure que l’on s’éloigne du
fuselage. On dit que l’aile est vrillée ou elle procède un angle de torsion.

Généralement les profils de référence sont choisis au niveau de l’encastrement de
l’aile dans le fuselage. Une aile souvent possède plusieurs et différents profils cherchant les
caractéristiques optimales pour chaque section de l’aile le long de l’envergure.

1.2.2.4) L’allongement : aspect ratio A

L’allongement d’une voilure est défini par le rapport :

A = bS ( . )
Pour une aile trapézoïdale son allongement est égale à :

A = 2 b(1 + λ ) ( . )
Cette grandeur sans dimension joue un rôle important dans l’étude de la trainée induite

et peut varier beaucoup selon les avions.

La portance augmente avec l’allongement de l’aile voir figure ( 1.2 )

Le poids de l’aile augmente proportionnellement avec la racine carrée de
l’allongement de l’aile
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L’angle d’attaque au décrochage augmente au fur et à mesure que l’allongement de
l’aile diminue,

Figure (1-2) : effet de l’allongement sur  la distribution de portance [2]

1.2.2.5) Effilement : taper ration, λ

L’effilement est le rapport de la corde de l’extrémité de l’aile sur la corde à
l’emplanture

λ = CC ( . )

Figure (1-3) : effet de l’effilement sur  la distribution de portance [3]
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L’effilement affecte principalement la distribution de la portance sur
l’envergure de l’aile

Sur une aile possédant flèche arrière ; les bouts d’ailes sont surchargés à cause
de l’écoulement latéral de l’air. Pour obtenir une trainée induite minimum,
l’effilement de l’aile doit diminuer.

Un effilement trop faible (0 .2 sauf pour une aile DELTA) augmentera le
risque de décrochage en bout de l’aile)

λ= 1 pour les ailes rectangulaires
λ= 0.5 pour les ailes moyennement effilées
λ= 0 pour les ailes DELTA
Il existe des ailes d’effilement inverse supérieur à 1

1.2.2.6) Angle de flèche : Λ

La flèche est l’angle formé entre une ligne de référence longitudinale de la voilure et
de la perpendiculaire au plan de symétrie de l’avion à une fraction donnée en général 25% de
la corde à partir du bord d’attaque

Figure (1-4) : effet de la flèche sur la diminution de la vitesse [4]= cos(Λ ) ( . )
∝ 1cos Λ ( . )

C’est pour cette raison qu’elle est utilisée pour réduire les effets de l’écoulement
transsonique et supersonique

L’angle de flèche réduit la pression dynamique ressentie := cos (Λ ) ( . )



Chapitre 1 Les  caractéristiques d’une aile d’avion

8

L’angle de flèche augmente le poids de l’aile :W ∝ tan (Λ ) ( . )
La flèche de l’aile augmente la stabilité de l’avion.

Plus la flèche de l’aile augmente ; plus la tendance à avoir un moment de tangage
positif (nez vers le haut) augmente voir figure ci-dessous.

Figure (1-5) : effet de la flèche sur la stabilité [2]

1.2.2.7) L’épaisseur relative :

L'allongement élevé souhaitable pour l'avion de transport à vitesse réduite peut être
réalisé seulement si la profondeur à la racine d'aile disponible, est suffisante où le moment de
flexion pendant le vol est maximum. L’épaisseur relative est représentée par le rapport de
l’épaisseur de la corde à l’emplanture par la corde moyenne de l’aile

L’épaisseur relative a un effet directe sur :

La trainée en régime subsonique
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Le nombre de mach critique

La portance maximum

Les caractéristiques de décrochage

Le poids de la structure de l’aile

 Le poids de la structure de l’aile est inversement proportionnel à la racine carrée de
l’épaisseur relative ; c’est pour ça qu’on doit avoir le plus grand rapport d’épaisseur
relative pour diminuer le poids de la structure

1.2.2.8) Les dispositifs hypersustentateurs :

Lors des phases d'approche et de décollage un avion doit disposer d'une portance
optimale. Car au décollage l’avion doit pouvoir quitter le sol et s'élever le plus rapidement
possible donc il lui faut une bonne portance et une faible traînée. Alors qu’à l'atterrissage, il
s'agit de se poser avec la vitesse la plus faible possible ce qui impose la portance la plus
grande possible. Les dispositifs hypersustentateurs sont deux sortes.

Figure (1- 6) : Les dispositifs hypersustentateurs [5]

Les dispositifs hypersustentateurs perdent de leur efficacité sur les ailes à grande
flèche ; car plus l’aile a une grande flèche, l’hypersustentation est  difficile à réaliser.

1.2.2.8.1) Les volets :

Se sont des gouvernes aérodynamiques qui utilisent les réactions de l’air, constituées
comme les autres gouvernes, de volets mobiles articulés sur des charnières. Leurs braquages
ne modifie pas l’assiette de l’avion autant qu’un aileron ou un gouvernail de profondeur donc
il engendre toutefois un couple piqueur, mais change le caractère aérodynamique habituel de
l’aile en créant une portance supplémentaire.
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Les volets permettant ainsi de voler à un angle d’attaque plus grand, donc à vitesse
plus faible ce qui facilite l’atterrissage et braqués à un moindre degré, facilite le décollage
pour les mêmes raisons. Les principaux systèmes sont :

Figure (1-7) Les types des dispositifs bord de fuite [5]

 Courbe de = ( ) :

Tous les dispositifs hypersustentateurs de BF translateront la courbe = ( ) vers
le haut

L’augmentation de se fait à de constant

On note même une légère diminution de de

Figure (1-8) : effet des volets sur la courbe de = ( ) [6]
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1.2.2.8.2) Les becs :

Se sont des dispositifs amovibles sur le bord de fuite, les becs jouent le même rôle que
les volets mais ils n’interviennent qu’au vol au deuxième régime pour retarder le décrochage,
donc les becs représentent un remède au décrochage. Ces systèmes sont :

Figure (1-9) Les types des dispositifs bord d’attaque [5]

 Courbe de = ( ) :

Tous les dispositifs hypersustentateurs de bord d’attaque retardent le décollement
extrados prolongeront la courbe de = ( )

L’augmentation de est toujours liée à une augmentation de

La visibilité vers l’avant risquera d’en partir en approche

Figure (1-10) : effet des becs sur la courbe de = ( ) [6]
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1.3) Les caractéristiques internes :

Les caractéristiques internes de l’aile englobent la boite aile qui représente la structure
de l’aile qui supporte les différentes charges de cisaillement de torsion et le moment de
flexion ; elle se compose de plusieurs éléments :

Figure (1-11) La structure multi longerons [7]

1.3.1) Les longerons :

Le longeron est l’élément le plus important de l’aile. Il supporte la majorité des
contraintes de flexion, traction et compression, il assure la rigidité globale.

Dans certains ailes les constructeurs  placent un faux langerons, semblable au
longeron principale, il assure plus de rigidité.

1.3.1.1) Configurations de longerons :

La partie principale d'un longeron est l'âme, c’est le membre qui soutient la charge de
cisaillement, qui est la fonction principale du longeron. Afin de soutenir la charge de
compression établie par le flux de cisaillement sur le bord de l'âme, des semelles sont créées
sur l'extrémité supérieure et inférieure de l'âme et les nervures sont attachées à chaque fin
verticale de l’âme avec un poteau vertical résistant à la même charge de compression.

Figure (1-12) : construction de nervure [8]
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Quand l'espacement de nervure est tel que les panneaux d'âme de longeron sont trop
longs, des raidisseurs droits sont ajoutés comme briseur de panneau. Ceci a également l'effet
de réduire le flambement dans les semelles de longeron rapportées  si l'âme flambe.

1.3.1.2) Les différents types de longerons sont :

Longerons simples :

Pour des raisons de faciliter la construction, on utilise comme longerons, des tubes de
déférente forme profilée du V, U, I et L.

Longerons composés :

Les longerons composés sont :

-les longerons composés à semelle et à âme unique.

-les longerons à semelle et à âme double ou longerons caissons.

Les âmes sont toujours à partir de la rédie.

Longerons monoblocs :

Ces formes sont forgées ou usinées. Ils peuvent  avoir une épaisseur continuellement
décroissant vers l’extrémité de l’aile.

Figure (1-13) : les différents types de longerons [9]
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1.3.1.3) Positions des longerons :

L’emplacement des longerons se fait principalement pour déterminer les dimensions
de la « Wing box ». Ils sont positionnés de manière à maximiser le volume de celle-ci pour
ainsi permettre une plus grande rigidité en torsion et du même coup une plus grande capacité
des réservoirs d’essences dans les ailes.

Le longeron avant est positionné à (15-20%) de la corde de l’aile, ce qui est à la limite
standards lors de la conception d’ailes d’avions. D’autre part, le longeron arrière sera
positionner à (60-70%) de la corde soit la limite standards. Lors du positionnement du
longeron arrière, il faut toujours s’assurer que celui-ci n’allait pas interférer avec les « flaps »
des ailes.

Figure (1-14) : position du longeron avant et arrière [10]

1.3.2) Les nervures :

Ce sont les éléments transversaux de la structure de l’aile et de l’empennage ; c’est eux
qui donnent le profil désiré et leurs but principal est de transmettre la force de portance ou le
cisaillement vertical aux longerons ainsi que d’autre fonctions secondaire se qui rendent leurs
analyse beaucoup plus complexe :

Ecrasement de charge : quand le caisson de l’aile est soumis aux charges de
flambement, ce flambement du caisson tend à produire des charges internes
temporaires sur les nervures d'aile donc la nervure assure le maintient de la forme

La tension diagonale : quand le revêtement flambe, la nervure résiste à la compression
provenant de la tension diagonale du revêtement

Redistribuer la charge : dans le cas d'une charge concentrée comme celle du train
d'atterrissage principal, la nervure redistribue la charge au-dessus du caisson d'aile.

Séparateur de réservoir de carburant : afin d'éviter que le carburant rentre dans l'aile
extérieure pendant les manœuvres de roulement, certains des nervures peuvent être
employées en tant que séparateur de réservoir de carburant. Dans ce cas, la nervure va
éprouver un chargement normal de pression venant du carburant.
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1.3.2.1) Configuration de Nervure :

La partie principale d'une nervure est l’âme qui est le membre qui soutient la charge de
cisaillement et afin de soutenir le flambement causé par la charge normale distribuée, des
talons sont créés sur l'extrémité supérieure et inférieure de l’âme. Les nervures sont attachées
verticalement à chaque fin d’âme pour transférer le cisaillement aux longerons.

Figure (1-15) La structure multi longerons [9]

Les nervures peuvent être assemblées ou usinées selon la taille de la nervure et le
matériel choisi

Les lisses sont attachées aux nervures par des brides de fixations qui transmettent la
force de portance aux nervures, en même temps ces brides font passer la charge de
compression de la nervure écrasée (effet de flambement). Afin de bien réagir cette charge de
compression/tension entre les lisses inférieur et les lisses supérieures, des raidisseurs
verticaux sont employés pour les relier. Ces poteaux sont utilisés également pour stabiliser
l'âme en cisaillement et en compression et pour distribuer la charge concentrée dans l âme.

Figure (1-16) : construction de nervure [11]
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Les revêtements sont attachés à la nervure en utilisant des shear ties pour le transfert
de cisaillement entre le revêtement et l’âme de nervure

Figure (1-17) : les shear ties

1.3.2.2) L’espacement de nervure

L'espacement et l'orientation de nervure diffère d'un avion à autre et il peut être
optimisé. L'optimisation est faite entre tout le poids de nervure et poids de revêtement -lisses.
Si l'espacement de nervure est grand, tout le nombre de nervures est réduit et donc le poids
total d'elles. Cependant de l'autre latéral, faire augmenter ainsi la longueur de colonne de la
longueur du revêtement -lisse. Si la longueur augmente l'inertie de revêtement -lisse devra
être augmentée pour la stabilité en compression et donc leur  poids augmentera. L'espacement
optimum de nervure peut ne pas s'adapter dans la structure réelle puisque la position de
nervures est également dictée par la charge concentrée qui a besoin de structure auxiliaire
d’accès pour redistribuer la charge dans le caisson d'aile (train d'atterrissage principal, pylône
de moteur…).

Figure (1-18) optimisation d’espacement de nervure [11]
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1.3.2.3) Orientation des nervures :

Différents arrangements d'orientation de nervure ont été employés dans le passé,
chacun ayant une logique relative ; les orientations les plus utilisées jusqu'à nos jours sont :

Nervures perpendiculaires au longeron arrière
Nervures parallèle à l’écoulement « streamwise »
Solution alternatives avec une zone de transitions

Figure (1-18) Orientation des nervures

 Nervures perpendiculaires au longeron arrière :

Avantage :

Pour le même espacement des nervures, elles sont plus courtes donc moins
pesantes

Espacement constant de bout en bout



Chapitre 1 Les  caractéristiques d’une aile d’avion

18

Inconvénient :

il faut ajouter d'autre structure pour supporter les voles et les moteurs car ils ne sont
pas aligner avec les nervures

 Nervures parallèle à l’écoulement « streamwise » :

Avantage :

ces nervures sont utilisées pour donner un bon support pour les moteurs et les volets.

Espacement constant de bout en bout

Inconvénient :

Pour le même espacement, les nervures sont plus longues (dons plus
pesantes).

 Solution alternatives avec une zone de transitions

Ceci présente un défi: l'espacement augmente au longeron avant dans la zone de
transition avant de revenir à l’état normal.

1.3.3) Les lisses :

Se sont des pièces de grande longueur et de faible section. Les lisses sont attachées
aux nervures par des brides de fixations qui transmettent la force de portance aux nervures.
Afin de bien réagir la charge de compression/tension entre les lisses inférieures et les lisses
supérieures, des raidisseurs verticaux sont employés pour les relier.

Figure (1-18) quelque type de profilé de lisse

Les lisses sont orientées ou bien parallèles au longeron arrière ou parallèles au
longeron avant ; la première configuration est la plus utilisés pour une raison simple est que
le plus chargé des longerons est le longeron arrière; donc si on a une fissure dans la semelle
du longerons arrière alors on aura la lisse adjacentes qui prendra le relais et on sais très bien
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qu’elle sera le long de l'envergure de l'aile pas coupe a mi-chemin comme sur le longeron
avant.
Et à cause de la flèche et l’effilement les lisses meurent dans le longeron avant, et on les
appelle lisse run-out.

Figure (1-18) : configuration lisses parallèles au longeron arrière [3]
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2.1) Introduction :

Le  chapitre présente une vue détaillé sur la modélisation par FEM qui aujourd’hui ne
cesse de se développer en se basant sur le plus puissant des logiciels utilisés dans l’industrie
aéronautique MSC. NASTRAN, et MSC. PATRAN

De nombreuses recherches ont été faites pour diminuer le temps d’analyse, dans ce
sens Mr KHERRAT a développé un logiciel très intelligent qui peut générer un model
élément finie en quelque seconde. Nous allons vous présenté dans ce chapitres ces deux
logiciels.

La modélisation par éléments finis est utilisée de façon intensive dans l’industrie
aéronautique. Dès le début d’un projet, la création d’un modèle complet de l’avion est une des
tâches prioritaires du département de contraintes. Ce modèle va aider à prendre des décisions
critiques sur les choix de design. Il est utilisé dans la conception de nouveaux produits,
existants et perfectionnement du produit

Il ya généralement deux types d'analyse qui sont utilisés dans l'industrie:
modélisation 2D, et la modélisation 3D. Bien que la modélisation 2D conserve la simplicité
et permet l'analyse à être exécuté sur un ordinateur normal relativement, il tend à produire des
résultats précis de moins. Modélisation 3D, en revanche, produit des résultats précis tout en
sacrifiant plus de la capacité de courir sur tous les ordinateurs les plus rapides, mais efficace.
Dans chacun de ces programmes de modélisation, le programmeur peut insérer de nombreux
algorithmes (fonctions) qui peuvent rendre le système se comporte de façon linéaire ou non
linéaire ; les systèmes linéaires sont beaucoup moins complexes et généralement ne tiennent
pas compte de la déformation plastique.

L’analyse par élément fini utilise un système complexe de points appelés nœuds qui
font une grille appelée maillage voir figure (2.1).  Ce maillage est programmé pour contenir le
matériau et les propriétés structurales qui définissent la façon dont la structure va réagir à
certaines conditions de charge

Figure (2.1) : maillage d’une aile
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Les nœuds sont affectés à une certaine densité dans le matériau en fonction des
niveaux de stress imaginé d'un domaine particulier.  Les régions qui reçoivent de grandes
quantités de stress ont généralement un nœud de densité plus élevés que ceux dont
l'expérience ou pas peu de stress.

Points d'intérêt peut être constitué de point de rupture du matériau testé
précédemment, filets, coins, des détails complexes et les zones de stress élevé.

Un large éventail de fonctions objectives (variables au sein du système) est disponible
pour la minimisation ou la maximisation:

 Masse, volume, la température

 énergie de déformation, contrainte-déformation

 Force, de déplacement, vitesse, accélération

 Synthétique (définis par l'utilisateur)

Il existe plusieurs conditions de chargement qui peuvent être appliquées à un système.
Quelques exemples sont présentés:

Figure (2.2):cas de chargement d’une aile

 Point, de la pression, thermique, la gravité et centrifuge charges statiques

 les charges thermiques de la solution d'analyse de transfert de chaleur

 Déplacements forcés

 Le flux de chaleur et convection

 Point, pressions et aux charges de gravité dynamique



Chapitre 2 Modélisation par Eléments Finis(FEM)

23

Chaque programme FEA peut être livré avec une bibliothèque d'éléments, ou l'un est
construit au fil du temps. Certains éléments de l'échantillon sont les suivants:

Eléments
Rossort

Eléments Line Eléments
surface

Eléments
Solide

Eléments Multiple contrainte
(MPC)

Comportement
Physique

Rossort
Simple

Rod(charge
axial),Beam

Cisaillement,
Membrane,
Plat

Brique,
Tetrahedron

Elément Corp
Rigide

Elément
De Contrainte
d’Interpolation

MSC/NASTRAN
Nom d’Elément

CELASI CROD
CBAR

CQUAD4
CTRIA3

CHEXA
CTETRA

RBE1
RBE2

RBE3

Propriétés
d’Entré Associe

PELAS PROD
PBAR

PSHELL PSOLID None None

Exemple
d’utilisation

Connexion
entre surface
de contacte et
l’avion

Représentation
simple des
lisses de
fuselage

Représentation
de revêtements
de fuselage et
l’aile

Les
composants
Nie d’abeille

Représentation
De machine

Distribution de
charges

Tableau (2.1): Types d’éléments utilisés pour FEM global [12]

De nombreux programmes de FEA sont également équipées de la capacité d'utiliser des
matériaux multiples au sein de la structure telle que:

 Isotrope,

 Orthotrope, identiques à 90 degrés

 anisotrope.

Types d'analyse d'ingénierie

Analyse structurale des modèles linéaires. Les modèles linéaires utilisent des
paramètres simples et supposent que le matériau n'est pas déformé plastiquement.

Analyse vibrationnelle est utilisé pour tester un matériau contre les vibrations
aléatoires, le choc, et l'impact. Chacun de ces incidences peut agir sur la fréquence de
vibration naturelle de la matière qui à son tour, peut entraîner de résonance puis  la rupture.

Résultats de l'analyse par éléments finis

FEA est devenu une solution à la tâche de prédire l'échec en raison de contraintes
inconnues en montrant les problèmes dans un matériau et permettant aux concepteurs de voir
toutes les contraintes théoriques.

Cette méthode de conception des produits et des essais  aide à optimiser les coûts de
fabrication qui serait réalisé si chaque échantillon a été effectivement construit et testé.
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2.2) Logiciels Nastran/Patran :

Logiciels Nastran/Patran proposent un ensemble de solutions pour l’analyse de
structures qui répond à la fois aux besoins des ingénieurs, des concepteurs et des experts
calcul expérimentés. Ces solutions aident les entreprises à relever leurs défis industriels en
permettant aux ingénieurs d’avoir une meilleure compréhension du comportement de leurs
produits grâce aux tests virtuels. Les ingénieurs qui utilisent les solutions d'analyse de
structures de Nastran et Patran sont à même d'évaluer de nombreuses variantes de conception,
ce qui confortera leur choix de conception pour répondre aux exigences définies, avant même
que le produit physique ne soit construit. De la pièce unique aux grands systèmes complexes,
de la statique linéaire aux problèmes dynamiques non-linéaires, les solutions d'analyse de
structures de Nastran et Patran sont conçues pour évoluer avec le besoin, optimiser le coût de
possession, et accompagner les entreprises dans la réalisation de leurs objectifs.

Figure (2-3) : Fonctionnement et fichier de MD Patran-MD Nastran

2.2.1) Présentation MSC-PATRAN :

Patran est un environnement complet de pré- et post-traitement dédié à l’analyse par
éléments finis, qui permet aux ingénieurs de développer et tester virtuellement des
conceptions de produits. Utilisé par les leaders mondiaux comme standard pour la création et
l’analyse de modèles de simulation, Patran associe conception, analyse et évaluation des
résultats au sein d’un environnement unique.

Patran permet d’importer directement des géométries de n’importe quel logiciel de
CAO, puis de définir les charges, les conditions limites et les propriétés des matériaux, afin de
procéder à diverses simulations dans des conditions différentes, de visualiser les résultats et,
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enfin, de mieux comprendre le lien entre les décisions de conception et les caractéristiques de
performances des produits, telles que les contraintes, les déformations, les vibrations, le
transfert thermique et bien d’autres.

Grâce au langage de commande Patran PCL (Patran Command Language), les
ingénieurs peuvent compléter les puissantes fonctionnalités de modélisation et d’analyse par
leurs propres applications, commandes et menus personnalisés. Les utilisateurs de Patran
peuvent facilement et efficacement réitérer et évaluer différentes options de conception, ou
réutiliser des conceptions et des résultats existants, sans perdre de temps à effectuer un
nettoyage manuel ou à recréer les données.

Figure (2-4) : Fenêtre de PATRAN

2.2.1.1) La base des deux modèles :

 Mode géométrique :

1) Point

2) Courbe

3) Surface

4) Volume

5) Plan

6) Système de coordonnée
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 Mode d’éléments finis :

1) Nœuds

2) Éléments

3) MPC

4) Propriétés élémentaires et matérielles

5) Conditions aux limites

Le menu principal est ce qui apparaît lorsque Patran est lancé.

Figure (2-5) : Le menu principal

Ce menu se divise en 4 segments:

1. Gestion de fichiers et configuration

2. Touches rapides

3. Divers

4. Fonctions principales d’exécution

2.2.1.2) Gestion de fichiers et configuration :

Figure (2-6) :: Gestion de fichiers

1) File : ce menu sert à créer une nouvelle data-base ou ouvrir une existante, il sert aussi pour
importer des fichiers et imprimer.

2) Group : Patran nous permet d’assembler des items ensemble pour faciliter la visualisation
et les gros travaux. Ces groupes d’éléments ne sont associés que pour la visualisation et un
même élément peut faire parti de plusieurs groupes simultanément. Ce menu est expliqué plus
en détail plus loin dans le document.
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3) Viewport : ce menu sert à configurer la fenêtre de visualisation.

4) Viewing : ce menu est complémentaire au menu 3.
5) Display : ce menu sert à configurer la visualisation des différents éléments géométriques et
FEM. Ce menu sera aussi vu plus en détail plus loin dans le document.

6) Préférences : le menu préférence donne les paramètres de fonctionnement globaux de
Patran comme la sensibilité de la souris, le type d’analyse (statique, dynamique, thermique…)
et les paramètres de capture de la souris.

7) Tools : ici sont mises certaines fonctionnalités bien spécifiques qui ont été programmées
par MSC à la demande des utilisateurs mais ne sont pas encore intégrées dans les menus
principaux. On verra plus tard dans ce document comment utiliser une fonction de «Tools»
pour déterminer les propriétés comme le volume de la structure modélisée, sa masse, son
centre de gravité et autres.

2.2.1.3) Touches Rapides :

Ce menu diffère d’un ordinateur à l’autre et peut contenir différent symbole. Chacun
de ces symboles exécute une fonction directe et précise. En voici quelque un.

Figure (2-7) : Touches Rapides :

1- Set le bouton du centre de la souris en rotation XY.

2- Set le bouton du centre de la souris en rotation Z.

3- Set le bouton du centre de la souris en déplacement.

4- Set le bouton du centre de la souris en zoom.

5- Zoom encadré

6- Fit view

7- Centrer le modèle dans la fenêtre par rapport à un point

8- Centrer le modèle dans la fenêtre par rapport à son centre

9- Centrer le modèle dans la fenêtre par rapport à un point

10- Zoom In fixe.

11- Out fixe

12- Visualization en Wire.

13- Visualisation en Hiddenlines

14- Visualisation en Ombragé

15- Tous les identificateurs visibles

16- Tous les identificateurs invisibles
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La figure suivante montre les touches des vues :

Figure (2-8) : Touches des vues
1- Vue Devant

2- Vue Derrière

3- Vue Dessus

4- Vue Dessous

5- Vue Côté Droit

6- Vue Côté Gauche

7- Vue Iso1

8- Vue Iso2

9- Vue Iso3

10- Vue Iso4

11- Plot/Erase – Cette fonctionnalité est très utile et est décrite en détail plus loin

12- Gère les identificateurs a l’écran. Pour voir le numéro des nœuds ou éléments

13- Grossir/Réduire la grosseur des points

14- Grossir/Réduire la grosseur des nœuds

15- Visualiser les surfaces avec/sans lignes intermédiaires.

2.2.1.4) Fonctions principales d’exécution :

Figure (2-9) : les fonctions principales

1) Geometry : Patran traite de façon indépendante tous les aspects géométriques des aspects
FEM. La géométrie est définie comme étant le support sur lequel nous allons bâtir le FEM,
elle est constituée de points, lignes et surfaces. Ce menu sert à créer et modifier tous ce qui
touche la géométrie

2) Elements : Ce menu traite tous ce qui concerne les éléments finis, c’est-à-dire les nœuds et
éléments.
3) Loads/BCs : C’est ici que l’on définit les conditions frontières du modèle ainsi que les
charges externes qui lui seront appliquées.

4) Materials : les matériaux sont créés et modifiés à l’aide de ce menu.
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5) Properties : Lorsque les éléments et matériaux sont créés, il faut attribuer aux éléments leur
propriété spécifiant le type d’élément, l’épaisseur ou l’aire, les inerties…
6) Load Cases : Une fois les conditions frontières et charges définies, elles sont assemblées en
cas de chargement. Un cas de chargement comprend des conditions frontières ET diverses
charges, cette combinaison est faite à l’aide de ce menu.
7) Fields : Patran nous offre la possibilité d’utiliser des champs 2D ou 3D pour définir
certains paramètres de chargement ou simplement condenser de l’information. Plusieurs
menus peuvent se référer aux champs créés ici. Ce menu ne nous sera toutefois pas utile dans
le cadre du projet.

8) Analysis : C’est ici que l’on exécute l’analyse Nastran et importons les résultats de celle-ci.

9) Results : Une fois les résultats importés, ce menu nous offre toutes les possibilités pour
visualiser les résultats.

 Géométrie :

Figure (2-10) : comment créer une géométrie

ACTION : Ce que l’on veut faire

OBJECT: Sur quel type de géométrie

Method : Comment le faire
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 Modèle par Élément Finis

Maillage :

Figure (2-11) : réalisation d’un maillage

OBJECT: Sur quel type de Maillage?

Method : Comment le faire?

En FEM, 5 types d’objet nous intéressent : Mesh Seed ; Mesh , Node, Element

Création de Nœuds/Éléments

Figure(2-12) : les différentes étapes de création de Nœuds/Élément
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 Création des matériaux

Figure (2-13) : création des matériaux

Material Name: Identification de la carte matérielle

Input Properties: Définir les propriétés du Matériel         Module d’élasticité, coefficient de
poisson, densité …

 Création des Propriétés des éléments :

Figure(2-14) : Création des Propriétés des éléments
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Properties Name: Identification de la carte Propriété

Input Properties: Définir les propriétés      Matérielles associées, Épaisseur/Aire …

 Création des conditions aux limites :

Contrainte de déplacement (SPC) :

New Set Data: Identification de la carte SPC

Input Data: Définir la carte SPC       Translation, Rotation (Normale) …

Select Application Region: Définir la localisation de la SPC      FEM, Géométrie …

Figure(2-15) : Contrainte de déplacement

 Application des charges externes :

New Set Data: Identification de la carte FORCE

Input Data: Définir la carte force       Module de la force, Orientation (Normale)

Select Application Region: Définir la localisation de la force        FEM, Géométrie …
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Figure(2-16) : Application des charges externes

Création des cas de chargement

Figure (2-17) : Création des cas de chargement
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Load Case Name: Identification du cas de chargement

Input Properties: Définir le cas de chargement       Condition aux frontières, Charges
appliquées

 Analyse:

Avec ce mode, on peut

1) Générer de fichiers NASTRAN BDF

2) Lancer le solveur NASTRAN

3) Lire les fichiers BDF

4) Lire les résultats de Nastran

 Résultats

Avec ce mode, on peut visualiser les résultats générés par Nastran (op2 ou xdb).

Figure (2-18) : l’analyse Figure (2-19) : le résultat
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2.2.2) Présentation MSC/NASTRAN :

2.2.2.1) HISTORIQUE

NASTRAN (NAsa STRuctural ANalysis) est un logiciel conçu et développé par la
NASA dans les années 1960, pour satisfaire au besoin d'un logiciel d'éléments finis
universellement disponible. À l'origine le logiciel devait être indépendant du type d'ordinateur
pour en faciliter sa diffusion. Cet objectif devait cependant se révéler utopique à cause des
différences importantes qui existaient entre les différents systèmes informatiques de l’époque
telles que la longueur des mots de mémoire, les structures internes et les systèmes
d'exploitation. Trois versions différentes furent développées pour les ordinateurs les plus
populaires.

En 1969 une première version commerciale devient disponible par l'intermédiaire de la
société "Computer Software Management Information Center" (COSMIC). Initialement le
programme peut être acheté mais les versions subséquentes ne seront disponibles que sur une
base de location, comme c’est toujours le cas aujourd’hui. En plus de COSMIC/NASTRAN
supportée par la NASA, il existe plusieurs autres versions protégées de NASTRAN. La plus
populaire est MSC/NASTRAN qui a été développée et qui est maintenue par MacNeal-
Schwendler Corporation. MSC/NASTRAN et COSMIC/NASTRAN ont une origine
commune mais, même si ces programmes ont des ressemblances superficielles, ce sont en fait
des programmes différents. MSC/NASTRAN est considéré comme le standard NASTRAN à
cause de sa diffusion importante, de ses possibilités avancées et du service offert à la clientèle.
Le programme est continuellement remis à jour.

Figure (2-20) : Séquence type d’utilisation de Nastran
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2.2.2.2) LA STRUCTURE DE MSC/NASTRAN :

Le programme génère et manipule une base de données pour la résolution de
problèmes, en utilisant une méthode matricielle d'analyse structurale. Il n'est pas limité
uniquement à l'analyse des contraintes. On peut l'utiliser pour résoudre des problèmes dans
tous les domaines de la mécanique du continu.

Figure (2-21) : la structure de MSC.Nastran [13]

2.2.2.2.1) Modules pour créer des modèles :

Ensemble de sous-routines pour générer les modèles numériques à partir des données
de base d'un problème. Banque d'éléments pour poutres, solides 3D, solides axisymétriques,
membranes, plaques en flexion, coques, etc.…

2.2.2.2.2) Modules utilitaires :

Ensemble de sous-routines pour effectuer les opérations arithmétiques. Multiplication
de matrices, inversion, transformation, extraction des valeurs propres, … etc.

2.2.2.2.3) Modules d'entrée/sortie :

Sous-routines pour la lecture et l'interprétation du fichier d'exécution, la préparation
des fichiers de sortie, l'exécution des sorties graphiques, etc...
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2.2.2.2.4) Système de contrôle :

C'est le programme principal qui contrôle l'exécution du travail. Ce contrôle est en fait
exercé par l'usager à l'aide d'un langage particulier à NASTRAN appelé DMAP (Direct
Matrix Abstraction Programming).

Des ensembles, appelés Formats rigides, préprogrammés en langage DMAP sont
disponibles dans le programme de base pour effectuer les tâches les plus fréquentes.

Le langage DMAP offre à l'usager la possibilité d'exploiter le logiciel au maximum.
Cette connaissance de DMAP n'est cependant pas essentielle, puisqu’avec les formats rigides
une seule directive dans le fichier de travail NASTRAN est suffisante pour effectuer une
tâche.

2.2.2.2.5) Format rigides les plus utilisés :

- Analyse statique (101)

- Fréquences naturelles et modes de vibration (103)

- Analyse dynamique transitoire (109)

- Réponse dynamique en fonction de la fréquence (108)

- Analyse de flambement (105)

Les formats rigides peuvent aussi être modifiés par l'usager pour des besoins
particuliers.

2.2.2.2.6) Préprocesseurs compatibles :

Plusieurs logiciels servant à la modélisation des solides sont compatibles avec
MSC/NASTRAN. Ces logiciels contiennent des modules pour la génération plus ou moins
automatique des maillages et pour l'interprétation des résultats. Les plus connus sont :

- MSGMESH Module optionnel de MSC/NASTRAN

- MSC/XL

- CAED/I-DEAS

- MSC/GRASP

- PATRAN, MSC/NASTRAN for WINDOWS

- SUPERTAB , FAST DRAW, UNISTRUC, etc.
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2.2.2.2.7) Structure du fichier de travail de NASTRAN (Data deck) :

NASTRAN

ID, A, B

.……. EXECUTIVE CONTROL DECK

…….. Commandes pour le contrôle de l'exécution d'une tâche

…….. Programme en DMAP ou la directive vers un format rigide

CEND

…….. CASE CONTROL DECK

…….. Instructions nécessaires pour l'analyse

…….. Choix des données, cas de chargement, les résultats désirés, etc..

BEGIN BULK

…….. BULK DATA

…….. Données de base pour l'analyse

…….. Matériaux, nœuds, éléments, contraintes, charges, etc.

ENDDATA

2.2.2.2.8) Paramètres standards des commandes NASTRAN :

SID Set ID (Set identification number)

EID Element ID (Element identification number)

PID Property ID

MID Material ID

CID Coordinate ID

G Grid point (no. de nœud)

C Degree of freedom (no. de degré de liberté)

Degré de liberté Tx Ty Tz Rx Ry Rz

Numéro 1 2 3 4 5 6
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2.2.2.2.9) Les éléments de NASTRAN pour l'analyse des structures :

1 Dimension PELAS (CELAS), PROD (CROD), PBAR (CBAR), PBEAM
(CBEAM),PBEND (CBEND)

2 Dimensions PSHEAR (CSHEAR), PSHELL (CTRIA3, CQUAD4, CTRIA6,

CQUAD8)

3 Dimensions PSOLID (CPENTA [15 nœuds], CHEXA [20 nœuds])

C .……. Connection card (Commande pour connecter un élément)

P…….. Property card (Commande donnant les propriétés d'un élément)

2.2.2.2.10) Les commandes importantes de  MSC. Nastran :

GRID (Définition d'un nœud)

La commande GRID est utilisée pour définir un nœud dans un maillage d'éléments
finis.

GRID, ID, CP, X1, X2, X3, CD, PSPC

ID no. d'identification du nœud. Ce no. de nœud doit être unique

CP no. d'identification du système de coordonnées utilisé pour positionner le
nœud (Coordinate Position)

CD no. d'identification du système de coordonnées utilisé pour orienter les degrés
de liberté du noeud. Les six degrés de liberté du nœud, Tx, Ty, Tz, Rx, Ry et
Rz , seront orientés dans la direction des axes de ce système de
coordonnées(Coordinate Déplacements)

X1, X2, X3 les trois coordonnées du nœud, par exemple x, y, z dans le système cartésien.

PSPC série de chiffres sans espace identifiant les degrés de liberté du nœud qui sont
fixés à zéro (Permanent Single Point Constrains).

MAT1 (Propriétés d'un matériau)

Pour les matériaux linéaires, élastiques, homogènes et isotropiques

MAT1, MID, E, G, NU, RHO, A, TREF, GE,

, ST, SC, SS, MCSID

MID no. d’identification du matériau

E module de Young
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G module de rigidité en cisaillement

NU coefficient de Poisson

RHO Densité massique, utilisé par GRAV

A coefficient de dilatation thermique

TREF température de référence pour les calculs des charges thermiques

GE coefficient d'amortissement du matériau

ST, SC, SS contraintes limites: tension, compression, cisaillement

(pour le calcul de la marge de sécurité: M.S.)

MCSID "Material coordinate system identification number. Utilisé seulement
PARAM,CURV processing",

Si seulement deux des trois constants élastiques sont données (E, G, et NU), la
troisième est calculée à l'aide de la relation suivante:  G=E/2(1+v)

PBAR (Propriétés d'une section de poutre)

La commande PBAR sert à définir les propriétés de la section d'une poutre. La
poutre, comme tous les éléments, possède son propre système local d'axes. L'axe local x
correspond à l'axe longitudinal de la poutre. Les deux autres axes locaux y et z devraient
normalement correspondre aux axes principaux de la section de la poutre.

PBAR, PID, MID, A, Izz, I yy, J, NSM

, C y, Cz, Dy, Dz, Ey, Ez, Fy, Fz

, Kz, Ky, Iyz

PID no. d'identification des propriétés de la section de la poutre (Property ID).

MID no. d'identification du matériau de la poutre (Material ID).

A aire de la section de la poutre.

Izz moment d'aire (second moment) de la section de la poutre par rapport à son axe
local z.

Iyy moment d'aire de la section de la poutre par rapport à son axe local y.

J constante de torsion de la section de la poutre.

NSM masse non structurale (Non Structural Mass). C'est la masse par unité de

longueur de la poutre qui ne participe pas à la rigidité. Par exemple, une charge



Chapitre 2 Modélisation par Eléments Finis(FEM)

41

de glace ou de l'isolant thermique.

Cy, Cz, etc. coordonnées locales de quatre points de la section de la poutre pour le calcul de
la contrainte σx.

Kz rapport de l'aire effective en cisaillement pour de la flexion autour de l’axez
local induite par un effort tranchant sur l’aire totale de la section de la poutre.

Ky rapport de l'aire effective en cisaillement pour de la flexion autour de l’axey
local induite par un effort tranchant sur l’aire totale de la section de la poutre.

Iyz moment produit (produit d'inertie) de la section de la poutre.

CBAR (élément poutre)

La commande CBAR est utilisée pour connecter un élément de poutre entre
deux nœuds d'un maillage d'éléments finis. La poutre possède deux extrémités A et B.
L'origine du système local d'axe de la poutre est à l'extrémité A. L'axe local x passe par le
centroïde de la section de la poutre et il est positif de l'extrémité A vers l'extrémité B. Pour
définir l'orientation dans l'espace des axes locaux y et z de la section de la poutre, on utilise un
vecteur d'orientation V qui doit être dans le plan local xy, du coté positif de l'axe y. Les trois
composantes de ce vecteur V sont définies par rapport aux coordonnées de déplacement du
noeud GA. Autrement dit, le vecteur V prend son origine au nœud GA.

CBAR, EID, PID, GA, GB, V1 ou G0, V2, V3

, PA, PB, Z1A, Z2A, Z3A, Z1B, Z2B, Z3B

EID no. d'identification de l'élément de poutre.

PID no. d'identification de la section de la poutre (carte PBAR).

GA nœud sur lequel est connecté l'extrémité A de la poutre.

GB nœud sur lequel est connecté l'extrémité B de la poutre.

V vecteur servant à définir l'orientation des axes locaux y et z de la section de la
poutre. Ce vecteur doit être dans le plan local xy de la section de la poutre, du
coté positif de l'axe local y. Ce vecteur est défini par rapport aux coordonnées
de déplacement du noeud GA. Comme alternative, nous pouvons aussi donner,
dans le champ V1, le no. d'un noeud qui serait situé dans le plan local xy, du
coté positif de l'axe y. Connaissant les coordonnées de ce noeud et de GA,
NASTRAN calculera lui-même le vecteur d'orientation V.

PA codes des degrés de liberté libres à l'extrémité A de la poutre. C'est une série de
chiffres sans espace indiquant les degrés de liberté à l'extrémité A de la poutre
qui ne seront pas connectés au noeud GA (Forceless Degrees of Freedom). Par
défaut, lorsque ce champ est libre, tous les degrés de liberté sont connectés
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rigidement au noeud. Par exemple, si les rotations autour des axes locaux x et z
de l'extrémité A de la poutre sont libres et entièrement indépendantes de celles
du noeud GA (charnières autour des axes locaux x et z) nous aurons PA = 46.

PB codes des degrés de liberté libres à l'extrémité B de la poutre.

ZA vecteur d'excentricité à l'extrémité A de la poutre. Ce vecteur a son origine au
noeud GA et va jusqu'au centroïde de la section à l'extrémité A de la poutre.
Les trois composantes2 de ce vecteur sont définies par rapport au système de
coordonnées utilisé pour le déplacement du nœud (CP de la carte GRID). Ce
vecteur représente un lien totalement rigide entre le noeud et l'extrémité de la
membrure.

ZB vecteur d'excentricité à l'extrémité B de la poutre.

2.3) Modélisation des éléments de l’aile :

Le modèle de l’aile inclus les revêtements, les lisses pleine hauteur, les nervures,
longerons, winglet, parties structurales du bord d’attaque fixe, attaches et surfaces de contrôle
(volets, becs et aileron). Toutes les ouvertures significatives comme les portes d’accès, trappe
de remplissage, etc. sont représentées.

Figure (2-22) : model d’une aile complète [12]

La numérotation des éléments et des nœuds est aussi très importante. C’est elle qui
nous permettra d’automatiser la procédure de prise de données pour nos différents calculs. Et
aussi  il faudra suivre à la lettre la nomenclature fournie ici-bas afin d’éviter toute erreur sur la
prise de données.

1) La valeur minimale donnée à un élément/nœud est de un million.
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2) Un range de 10 000 est assigné pour chaque baie

3) Une baie commence à une nervure et inclue ainsi que toute la structure qui s’étend jusqu’a
la prochaine nervure (incluant les revêtements, les lisses, …).

4) La numérotation de la baie (NB) est simplement obtenue en prenant le numéro de la rib
multiplie par 10 000 auquel on ajoute un million ( NB=1000000 + no.rib x 10 000).

5) La numérotation est ensuite définie comme suit:

- la nervure est numérotée de NB a NB+999

- le longeron avant est numéroté de NB+1000 a NB+1999

- le longeron arrière est numéroté de NB+2000 a NB+2999

- le revêtement supérieur est numéroté de NB+3000 a NB+3999

- la revêtement inférieur est numéroté de NB+4000 a NB+4999

- les semelles de lisses supérieurs sont numérotées de NB+5000 a NB+5999

- les âmes de lisses supérieurs sont numérotées de NB+6000 a NB+6999

- les semelles de lisses inférieur sont numérotées de NB+7000 a NB+7999

- les âmes de lisses inférieur sont numérotées de NB+8000 a NB+8999

Figure (2-23) : les éléments constituant un caisson d’une aile [14]
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2 .3.1) Modélisation des Lisses :

Les lisses sont modélisées pleine hauteur. Les semelles extérieures et intérieures sont
modélisées avec des éléments CROD. L’âme est modélisée par des éléments CQUAD4, avec
leur nœud 1 et 2 sur les contours extérieurs, le nœud 2 étant à l’extérieur du nœud 1.

Figure(2-24) :la présentation des lisses [12]

 Modélisation par éléments finis (détail de numérotation) :

Les 2 derniers chiffres de tous les nœuds et éléments faisant parti des stringers sont
utilisés pour identifier le numéro du stringer. Dans une même baie, le nœud/élément out board
du premier nœud/élément est incrémenté de 100 a chaque fois jusqu’a la prochaine nervure.
Les nœuds/éléments intérieurs sont incrémentés de 500 par rapport aux nœuds/éléments
extérieurs.

Figure (2-25) : exemple pour la lisse supérieur 4 dans la baie 3 [12]
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2 .3.2) Modélisation des Longeron :

Les semelles de longeron sont modélisées par des éléments CROD. L’âme est
modélisée par des éléments CQUAD4. Le nœud 2 est à l’extérieur du nœud 1 et la normale de
l’élément pointe à l’extérieur du caisson de l’aile. Les détails représentant la pénétration des
rails dans le longeron doivent être représentés.

Figure (2-26) : la présentation des longerons [12]

 Modélisation par éléments finis (détail de numérotation):

Les longerons sont constitués de 4 éléments de haut par 4 éléments de long à chaque
baie. Pour tous les nœuds/éléments, le point de départ est le premier nœud/élément top
inboard, l’incrément de haut en bas est de 1 alors que l’incrément inboard vers outboard est de
100. Les éléments plaques utilisent les numéros de 000 à 499, et les éléments bar utilisent les
numéros entre 500 et 999.

Figure (2-27) : exemple pour le longeron arrière dans la baie 12 [12]
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2 .3.3) Modélisation des Nervure :

Les semelles de nervure sont modélisées par des éléments CROD. L’âme est
modélisée par des éléments CQUAD4 et les attaches en cisaillement sont modélisées par des
éléments CSHEAR.

 Modélisation par éléments finis (détail de numérotation)   :

Les ribs sont constituées de 4 éléments de haut par le nombre de stringers. Ainsi, la
numérotation est rattachée à celle des stringers, de l’arrière vers l’avant, et l’incrément de haut
en bas est de 100. Les éléments plaque utilisent le numéro des stringers, les éléments rod
horizontaux sont incrémentés de 500 alors que les éléments rod verticaux sont incrémentés de
50.

Figure (2-28) : exemple pour la nervure  6 avec 4 lisses [12]

2.4) FEM-BUILDER :

L’outil « FEM Builder » qui a été développé par Abdel-kader Kherrat chez
Bombardier est programmé en VBA sous la plateforme de MS-Office Excel génère le modèle
d’éléments finis automatique en spécifiant les paramètres caractéristiques d’une aile à savoir
la flèche, les dimensions de la plateforme de l’aile etc. La figure (2.29) décrit un sommaire
des paramètres nécessaire pour :

Figure (2.29): Les caractéristiques de la plateforme de l’aile. [15]
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2.4.1) Topologie

Cette section décriera brièvement une description sommaire de la topologie suivie par
le logiciel « FEM Builder ». La topologie employée suit 4 étapes :

1) Etape 1 : « Maillage étendue »
 du plan de la plateforme ; Maillage au delà de la limite de l’aile

2) Etape 2 : « Nettoyage des Eléments »:
 Elimination des éléments des éléments a l’extérieur de la limite de l’aile

3) Etape 3 : « Projection sur la frontière de l’aile les éléments frontaliers»:
 Projection des nœuds des éléments de frontière sur la frontière de l’aile (les

longerons).
4) Etape 4 : « Projection sur les revêtements ».

 Tous les éléments du plan de l’aile seront projetés sur les deux revêtements
(extrados et intrados).

2.4.1.1) Etape1 : « Maillage étendue »

Une topologie simple et plus efficace a été suivis qui concerne a, une fois que la
plateforme de l’aile est connue, mailler avec des éléments quadrilatère un domaine qui
dépasse la limite de l’aile. Cette façon a pour but de projeter un maillage simple sur une
géométrie quelconque. La figure (2.30) décrit le maillage étendue et de sa structure:

Figure (2.30):Maillage étendu. [15]

Les paramètres qui vont contrôler le maillage seront l’orientation des lisses et
l’orientation des nervures.

La figure (2.31), montrent les différentes possibilités des orientations des lisses. La
configuration b) qui spécifie que les lisses sont parallèles au longeron arrière est la
configuration recommandée pour des raisons de certification : « Fail safe ». Il faut avoir un
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concept qui prévoit des défaillances : s’il y a une défaillance ou bris de la semelle du longeron
arrière qui est souvent le plus chargé pour les ailes avec une flèche arrière plus prononcée. Les
lisses adjacentes au longeron arrière prennent la relève une fois défaillance et il faut que ces
lisses soient continues le long de l’envergure de l’aile.

Figure (2.31) : Configuration possibles des orientations des lisses. [15]

La configuration a) et d) sont peu employées mais existe. Cependant, la configuration
c) est non recommandée et n’existe pas dans les configurations des ailes existantes jusqu'à
maintenant.

La raison est simple car une telle configuration est contre nature et pauvre et générera
un excès de poids. Cette configuration montre que des lisses naissent le long de l’envergure
on s’en allant vers le saumon (de la racine vers le saumon) sur le longeron arrière. Le moment
fléchissant baisse de la racine vers le saumon, donc ce n’est pas nécessaire d’avoir des lisses
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qui naissent mais plutôt une diminution de lisse pour optimiser le poids de l’aile.

2.4.1.2) Etape 2 : « Nettoyage des Eléments » :

Lors de cette étape, On éliminera tous éléments qui sont à l’extérieur de la frontière de
l’aile. La figure suivante décrit cette étape et montre aussi les éléments gardés en hachure.

Figure (2. 32) : Nettoyage des éléments et catégorisation des éléments retenus [15]

Apres nettoyage, on catégorisera les éléments en 4 groupes :

1) Groupe 1 : Elément dont ces 4 nœuds sont tous à l’intérieur de la frontière
2) Groupe 2 : Elément dont ces 3 ou 4 nœuds sont a l’extérieur de la frontière
3) Groupe 3 : Elément sur la frontière du longeron avant
4) Groupe 4 : Elément sur la frontière du longeron arrière

La technique des angles est employée pour déterminer et connaître combien de nœuds
sont a l’intérieur de la frontière ou a l’extérieur. La figure suivante décrit l’évaluation des
angles. Ces angles calculés seront comparées aux angles de la frontière délimitée par le
longeron avant et arrière.

Figure (2.33) : Technique des angles [15]
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2.4.1.3) Etape 3 : « Projection sur la frontière de l’aile les éléments frontaliers»:

Le maillage résultant de l’étape 2 aura une géométrie/maillage en pallier si on le
compare à la frontière. Ce maillage doit épouser la géométrie réelle de l’aile. Pour ce faire, la
prochaine étape sera de projeter ces nœuds à l’extérieur de la frontière sur la frontière
délimitée par le longeron avant et arrière comme le montre la figure suivante.

Figure (2. 34) : Projection des nœuds des éléments de frontière sur la frontière. [15]

Apres cette opération, il va y avoir des vides dans le maillage. Il faut prévoir remplir
ces vides par des triangles. L’opération de remplissage et les actions a entreprends
éventuellement sont résumées par la figure suivante :

Figure (2.35) : Les cas de scenarios possible et les actions à entreprendre pour le nettoyage et
le remplissage [15]
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2.4.1.4) Etape 4 : « Projection sur les revêtements » :

Avant d’expliquer la projection sur le revêtement. Il faut savoir que le profil de l’aile
exigé par le département d’aérodynamique sera sous forme de profil pour un certain nombre
limité de station le long de l’envergure.

Figure (2.36): Les profils pour différentes stations (i) de l’aile. [15]

Avec ces profils, on génèrera le revêtement et sa forme par une interpolation avec des
splines (Lofting)

Une fois que le maillage est complété sur le plan de l’aile. Ce maillage sera projeté sur
les deux revêtements (extrados et Intrados). La projection d’un nœud sur le revêtement doit
suivre les étapes suivantes  comme la montre la figure ci-dessous :

Figure (2.37): Projection des nœuds sur le revêtement. [15]

Les étapes à suivre sont résumés comme suit :

1) Déterminer la localisation du nœud par rapport à la corde a la station « y » (x/c).
2) Déterminer les épaisseurs du profil des stations adjacentes (i et (i+1))
3) Interpoler et déterminer l’épaisseur à la station « y » de l’extrados et l’intrados
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2.4.2) Description du FEM- BULDER :

Une fois le FEM-BUILDER est lancé on aura la figure ci-dessous

Figure (2.38) : Le menu principal du FEM-BUILDER [16]

En cliquant sur Getting started User’s Guide , c’est l’icône qui contient le guide
d’utilisation

Figure (2.39) :Le guide d’utilisation  du FEM –BUILDER [16]
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En cliquant sur START on aura :

Le Control-panel ou panneau de control qui est décrit la figure ci-dessous :

Figure (2.40) : Le panneau de control [16]

Etape 1 : en cliquant sur Wing definition qui contient la définition d’aile on aura

Figure (2.41) : Définition de l’aile [16]
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Etape 2 : on choisit Wing planform definition dans cette partie on va définir la plateforme de
l’aile donc choisir la corde à l’emplanture, la corde au saumon l’angle de flèche, position du
longeron avant et du  longeron arrière etc…

Figure (2.42) : La plateforme de l’aile [16]

Etape 3 : choisir Wing profile definition dans cette feuille est pour  définir le profil de l’aile
choisit.

Figure (2.43) : Définition du profil de l’aile [16]
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Etape 4 : wing Topologie ; c’est dans cette section qui faut faire entrer le nombre de lisses, le
nombre de nervure leurs orientations et leurs types :

Figure (2.44) : Topologie de l’aile [16]

Pour la définition des lisses choisir  Stringer Dim :

Figure (2.45) : Dimensionnement de la lisse [16]
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Etape 5 : pour définir la topologie de la nervure cliquant sur Rib Topology cette partie
permet de choisir l’orientation des nervure ainsi l’espacement entre chaque nervure par
rapport au longeron avent et le longeront arrière.

Figure (2.46) : Orientation et espacement des nervures [16]

Etapes 6 : définir les accès de l’aile en choisissant Wing Access Cut-out Topology donc cette
section définie les compartiments d’accès de l’aile ainsi que les lisses qui vont être coupées.

Figure (2.47) : Les accès de l’aile [16]

Le fichier généré par FEM- BUILDER est de types bdf donc il peut être  lu
directement par MSC.NASTRAN ou  MSC. PATRAN.
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3 .1) Introduction :

Dans ce chapitre, nous avons présenté les principales charges appliquées sur la voilure
en donnant une représentation mathématique des phénomènes subits par l’aile au cours de sa
mission

Aux cours des évolutions de l’avion au sol ou dans l’air, il subit des forces
d’origine aérodynamique, vibration et poids  et supporte les effets des accélérations engendrées
par les changements de trajectoire. Les différentes parties de la structure et notamment les ailes
et  le fuselage sont soumis à des contraintes de nature variées

La traction
La compression
La flexion
Le cisaillement
torsion

3 .2) Les charges externes appliquées sur la voilure :

Chaque section dx de la demi-voilure est soumise à l'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:

Figure (3-1) : les principaux efforts appliqués sur la voilure [17]
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Ces trois forces ont une résultante aérodynamique dirigée :

Vers le bas
Vers le haut

Vers le bas : lorsque l’avion est au sol Fz = 0

 L’extrados de la voilure travaille  en traction
 L’intrados  de la voilure travaille en compression

Figure (3-2) : la direction de la résultante aérodynamique lorsque l’avion est au sol [17]

Vers le haut : lorsque l’avion est en vol
 L’extrados de la voilure travaille en compression
 L’intrados de la voilure travaille en traction

Figure (3-3) : la direction de la résultante aérodynamique lorsque l’avion est en vol [17]

= 2 − ( . )
= − ( . )
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3.2.1) La portance :

La portance d’une aile d’avion n’est pas uniforme sur toute sa longueur. Elle est
maximale au niveau de l’emplanture et minimale au niveau des saumons. La variation de
portance ne décroît pas de façon linéaire et plusieurs modèles mathématiques peuvent être
utilisés. = ( )⁄

⁄ ( . )
Fz : c’est la portance totale de l’aile dans le cas d’une distribution elliptique (N)

l(z) : c’est la portance linéique d’une distribution elliptique

: L’envergure de l’aile

Aussi on peut calculer la portance de cette façon :

= 12 . . . . ( . )
Cz : le coefficient de portance, un nombre sans unité qui dépend de Re et de θ

µ : la masse volumique du fluide s’écoulant, en kg.m-³

S : Surface projeté au sol de l’objet, en m²

V : la vitesse relative du fluide non perturbé par rapport au mobile, en m.s-¹

La portance dépend aussi du facteur de charge= . ( . )
n : c’est le facteur de charge

m g : c’est le poids de l’avion en (N)

Le facteur de charge n est égale :

⃗ = ∑ ⃗ + ⃗ + ⃗| | ( . )
3.2. 2) La traînée :

La traînée représente la force engendrée par la résistance de l’air, qui tend à freiner le
mouvement de l’avion dans l’atmosphère. Elle doit être équilibrée par la poussée du moteur et
peut être réduite en profilant l’appareil.

= 12 . . . . ( . )
Fx : définissant la trainée, en Newton
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Cz : le coefficient de trainée, un nombre sans unité qui dépend de Re et de θ

3.2.3) Le moment aérodynamique :

Les moments appliqués sur un avion peuvent être décomposés en moment crée par la
distribution de la charge aérodynamique et que la force propulsive ne s’applique pas au centre
de gravité.

Les composantes des moments des forces aérodynamiques sont données en termes de
coefficients adimensionnels, pression dynamique, surface de référence et une longueur
caractéristique, comme suit : [18]

Moment de roulis : = . . . ( . )
Moment de tangage : = . . . ( . )
Moment de lacet : = . . . ( . )

La longueur caractéristique l qui est prise comme l’envergure de l’aile pour les
moments de roulis et de lacet, et comme la corde moyenne pour le moment de tangage

3.2.4) Effort 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 à une
flexion horizontale vers l'avant

le bord d'attaque de l'aile travaille en compression

le bord de fuite de l'aile travaille en traction.

Figure (3-4) : efforts exercés sur l’aile dans le cas où les propulseurs sont installés  sous l’aile
« avion B747 » [17]
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 Si les propulseurs sont installés à la partie arrière du fuselage, la voilure est soumise
en vol à une flexion horizontale vers l'arrière :

le bord d'attaque travaille en traction

le bord dé fuite travaille en compression

Figure (3-5) : efforts exercés sur l’aile dans le cas où les propulseurs sont installés à la partie
arrière du fuselage « avion B727 » [17]

3.2.5) Efforts localisés

Aux efforts répartis et supportés par l'ensemble de la structure viennent s'ajouter des
efforts localisés en certains points de l'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 à cet effet.

Toutes les ouvertures pratiquées dans l'aile (logements d'atterrisseurs par exemple)
affaiblissent localement sa résistance; des renforcements au moyen d'encadrements sont
nécessaires de manière à conserver la résistance générale de la voilure.

3.2.6) La masse de l’aile :

La distribution de la masse totale de l'aile est réalisée au long de l'envergure de l'aile selon
la corde correspondant au profil de chaque bande. Plusieurs auteurs proposent des équations
empiriques, semi analytiques ou analytiques. En général, ces équations ont une précision variant
de 5 à 20 %, selon leur complexité, et selon la gamme d'avions aux quels elles s'appliquent

 La méthode de Torenbeek pour le calcul de la masse de  l’aile :

Cette méthode est appliquée aux avions de transport avec la masse au décollage au-
dessus de 12.500 livres (55.603 N). [10]
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La masse de l’aile est donné par cette relation :

= 0.0017( 1 + ) . cos Λ
. ( . )

Où :

: Facteur de correction de poids

: Masse maximale de l’avion sans carburant

: L’envergure de l’aile∶ Facteur de charge extrême de l’avionΛ / : L’angle de flèche au demi de la corde de l’aile

X : c’est une variable

= 1 + 6.3 Λ / . Λ /
. ( . )

Tel-que :

: L’envergure de l’aileΛ / : L’angle de flèche au demi de la corde de l’aile

: La surface de l’aile

: Masse maximale de l’avion sans carburant

: Épaisseur maximale à l’emplanture de l’aile

On donne :

= 2(1 + λ ) ( . )
Masse maximale de l’avion sans carburant

= + + + + ( . )
: Masse à vide de l’avion

: Masse de l’équipage
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: Masse de la charge utile

: La masse dépensée de la charge utile

: Le poids du carburant et l’huile non consommable

Facteur de correction de poids est donné par := + + + ( . )
Où :

= 2 % si  l’avion a des spoilers et des aérofreins

= -5  % Si l’avion est équipé de 2 moteurs monté sous l’aile

= -10  % Si l’avion est équipé de 4 moteurs monté sous l’aile

= -5  % si le train d’atterrissage n’est pas monté sous l’aile= 2 % si l’aile a des flaps Fowler

3.2.7) Masse de carburant dans les ailes et position des réservoirs du
carburant :

Les contraintes maximales sur les composantes d'un avion n'apparaissent pas toujours
lorsque l'avion est utilisé à sa masse maximale. Pour un avion avec sa charge maximale de
carburant dans les ailes s'en volant à un certain facteur de charge, le moment de flexion induit
dans les ailes est moins important que lorsque l'avion vole au même facteur de charge mais
sans carburant dans les ailes. Le carburant placé dans une aile crée une réduction de la
contrainte de flexion à la racine de l'aile. Plus le carburant est localisé près du bout d'aile, plus
le moment de flexion à la racine de celle-ci sera réduit.

Si le mouvement de roulis est considéré, il faudra analyser l'effet de la pression de
carburant sur la paroi extérieure du réservoir, qui est la pression créée par la force centrifuge ainsi
que par le déplacement du carburant (fuel sloshing) qui va introduire des efforts non négligeables
sur la structure de l'aile.

 Calcul de la masse du carburant par la  méthode de torenbeek :

Pour les avions équipés de réservoirs de carburant intégrés dans les ailes ; le poids du
carburant est donné par la  relations suivante : [10]

= 80 + − 1 + 15 ( ) . . + + ( . )
: Le nombre de moteurs
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: Nombre de réservoirs de carburant séparés

: La masse  maximale du carburant limité par le volume du réservoir du carburant

: La densité du carburant∶ La masse du ravitaillement en vol du carburant

: La masse de la vidange du carburant

Le poids maximum du carburant limité par le volume du réservoir du carburant :

= 10.13368 ( . )
Tel-que :

. : Facteur de conversion

: Le volume maximum du réservoir du carburant des ailes

Le volume maximum du réservoir du carburant des ailes est donné par la relation
suivante :

= 10 ⎣⎢⎢
⎡ η − − λ2 + (1 − λ )2 η

+ (1 − λ )3 − λ ⎦⎥⎥
⎤ ( . )

∶ Le facteur qui explique la perte due à l'expansion du carburant et à la structure∶ Le facteur adimensionnel de la surface de la section du profil entre le longeron avant et
arrièreη : Station adimensionnelle selon l’envergure de la position réservoir du carburant à la
demi-envergure d'aileη : Station adimensionnelle selon l’envergure de la position réservoir de carburant à la
demi-envergure d'aile du bord extérieur de l’aileη : Station adimensionnelle selon l’envergure de la position réservoir de carburant à la
demi-envergure d'aile du bord intérieur de l’aile
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3.2.8) Le centre élastique :

Chaque section de l'aile possède un centre élastique autour duquel elle tourne par
rapport à la section voisine  quand est soumise à un  moment de torsion, Le centre élastique
est situé à environ 30 à 35-% du bord d'attaque

Figure (3-6) : position du centre élastique

La coordonné de l’axe élastique de l’emplanture est égale : [10]= ( . )
: La corde de l’aile à l’emplanture

: Position de l’axe élastique sur la corde de l’aile à l’emplanture

La coordonné de l’axe élastique de l’extrémité [20]:

= 2 tan ΛLEw + λ ( . )
Λ : La flèche de l’aile du bord de fuite

: Position de l’axe élastique sur la corde de l’aile à l’extrémité

La ligne élastique est le lieu géométrique des centres élastiques ; ce n’est
géométriquement un axe que dans le cas des ailes droites ou trapézoïdales.

La résultante des forces aérodynamiques ne passe généralement pas par l'axe élastique. Il
en résulte que l'aile est soumise à un moment de torsion variable. Ce moment est transmis en
partie par des efforts de cisaillement dans la périphérie de la section.
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3.2.9) Calcul de la distribution de L et M. et intégration le long de l’axe de
référence:

Une fois que la distribution de la portance et le moment aérodynamique le long de
l’envergure sont connue. Il faut intégrer cette distribution pour déterminer la distribution de
l’effort tranchant due à portance.

Figure (3-7) La distribution de l’effort tranchant due à portance [19]

L’effort tranchant correspond à des contraintes de cisaillement.

Le moment fléchissant correspondent à une contrainte de traction (intrados en vol) et une
contrainte de compression,(extrados en vol).

L’effort tranchant et le moment fléchissant étant maximum à l'emplanture, c'est donc
l'emplanture qui aura la plus grosse épaisseur.

3.2.9.1) Les équations à utiliser sont: [20]

L’effort tranchant − = − ( ) ( . )
La distribution du moment fléchissant :

− = − ( ) ( . )
Distribution de la torsion :

− = − ( )∆ ( ) − ( )∆ ( ) ( . )
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3.2.10) La discrétisation des charges externes :

La force de cisaillement, le moment de flexion et le moment de torsion sont calculés le
long d'un axe de référence ; l'axe de chargement est employé pour représenter les forces
externes appliquées à la structure d'avions.

Figure (3-8) : point d’application de la force de cisaillement du moment de flexion et de
torsion

À un certain point, la charge externe doit être appliquée aux avions, vrai (article
d'essai) ou virtuel (modèle d'élément fini) pour réaliser les valeurs calculées de cisaillement,
de flexion et de torsion.

Les charges externes sont principalement de type continu qui est très difficile à
l’appliquer sur un article d'essai et presque impossible pour un FEM avions. Sur le type
ponctuel opposé de charge il est relativement facile de l’appliquer. Par conséquent les forces
aérodynamiques, de pesanteur et d'inertie, qui sont de type continu, sont discrétisés dans le
processus de charge.

La discrétisation consiste à remplacer la charge continue par une série de charges
ponctuelles. Puisque les éléments principaux structuraux d'un avion sont de type semi
monocoque, la charge ponctuelle discrétisée ne peut pas être appliquée n'importe où ; elle doit
être appliquée où le revêtement- lisse est soutenu : armatures ou faisceau de plancher pour le
fuselage et nervures pour l'aile et l'empennage.

Lorsque la charge est discrétisée, Cela signifie que le cisaillement, la flexion et la
torsion calculés ne sont pas assortis parfaitement. Par conséquent dans le procédé de
discrétisation, la charge externe existe sous trois formes différentes :

Théorique : C'est le cisaillement, la flexion et torsion calculés qui sont visés dans le
procédé de discrétisation.

Discrétisé : C'est le cisaillement, la flexion et la torsion résultants de la discrétisation
des forces externes.

Appliqué : C'est la charge ponctuelle appliquée au lieu de la charge continue.
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3.2.10.1) Procédure de calcul des charges discrétisés pour appliquer au modèle
d’élément finis à chaque nervure :

Figure (3-9) : les charges entre les nervures

3.2.10.2) Détermination de l’effort Tranchant discrétisé entre les nervures :

Le cisaillement discrétisé dans une baie « i » est donné par l'équation suivante : [21]

, = , + , ( )2 ( . )
, : Effort Tranchant théorique à la station « i », : Effort Tranchant Discrétisé à la baie « i »

3.2.10.3) Détermination de la charge appliquée :

La charge appliquée ponctuelle recherchée à la station « i+1 » pour réaliser la charge
discrétisée au baie « i » est donné par l'équation suivante : [21]

, ( ) = , − , ( ) ( . )
, ( ) : Force appliquée à la station « i +1»

3.2.10.4) Calcul de la torsion :

Puisque la force appliquée est appliquée directement sur l'axe de référence de charge,
aucun moment de torsion ne peut être induit par son application et un moment de torsion
consacré doit être appliqué à chaque station. Une valeur moyenne dans la baie est prise
comme la valeur à atteindre. [21]

, = , + , ( )2 ( . )
, ( ) = , − , ( ) ( . )
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3.2.10.5) Calcul du moment de flexion appliqué :

Le moment fléchissant est une conséquence de l’effort tranchant. Cependant puisque
la force de cisaillement n'est pas assortie parfaitement, un moment appliqué est exigé pour
corriger le moment de flexion résultant de la force de cisaillement. Avec cette correction, le
moment de flexion théorique et le moment de flexion discrétisé est le même pour chaque
station mais entre les stations le moment de flexion discrétisé divergent progressivement du
théorique. L'appliqué, où la correction du moment est calculé avec l'équation suivante : [21]

, = , – ( , ( ) ∓ , ( ) + ) ( . )
: Coordonnée de la station« i »

( ) : Coordonnée de la station« i +1»

, ( ) : Moment fléchissant Théorique a la station « i +1»

, ∶ Moment correctif appliqué à la station « i »

3.3) Charges internes:

3.3.1) Charges internes estimées :

3.3.1.1) L’indice de charge :

L’indice de charge est une méthode simple qui permet d’estimer les charges internes
sans passer par les éléments finis ; cette méthode utilise les principes de la RDM. Cette étape
peut être très utile car elle donne un ordre de grandeur des dimensions des différentes
composantes de l’aile comme les revêtements, les lisses et les longerons (âme et semelles).

On utilisera ces valeurs pour démarrer les itérations, mais par la suite c’est avec l’outil
des Éléments finis qu’on pourra avoir les charges internes plus représentatif et plus précis.
[23]

Figure (3-10) : Caisson de l'aile réel [21]
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Les prétentions de base pour l'indice de chargement d'un caisson de l'aile sont :

Le cisaillement vertical est réagi seulement par les âmes de longeron.

La torsion est réagie par une boîte fermée créée par le revêtement et les
semelles de longeron. La boîte est rectangulaire assumée avec une longueur
égale à la distance entre les informations de longeron et la profondeur étant la
profondeur moyenne des longerons.

La flexion est réagie par les lisses efficaces et les semelles de longerons
rapportées ; la surface des lisses efficaces et des semelles de longerons
rapportées inclue la surface du revêtement efficace.

Figure (3-11) : La géométrie assumée de caisson de l'aile [21]

L'indice de chargement pour les âmes de longeron et les panneaux de revêtement sont
des flux de cisaillement. L'indice de chargement pour les lisses et les semelles de longeron
rapportées sont les charges axiales.

Ces prétentions mèneront aux équations suivantes d'index de chargement [21]:

Les âmes de longeron :

/ = ± = .( + ) ± ( + )( + ) ( . )
/ = ± = .( + ) ± ( + )( + ) ( . )

L'addition ou la soustraction des flux de cisaillement (cisaillement et torsion) dépendra
de la convention de signe de torsion. Pour un longeron ce sera une addition tandis que pour
l'autre longeron ce sera une soustraction.
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Panneaux de revêtement

= = ( + )( + ) ( . )
Lisse (et semelles de longeron rapportées) :

( ) = 2( + ) . ( . )
: est l’aire de la lisse ou la semelle des longerons

: est la somme de toutes les aires des lisses et des semelles d’un des revêtements

3.3.2 ) Charges internes de Nastran

End loads :

Comme son nom l’indique, les Grid Point Force Balance sont la balance de toutes les
charges agissant sur un nœud (grid point) ; ceci est un diagramme de corps libre d’un nœud.
La somme des forces agissant sur un nœud devrait toujours être nulle, procurant un état
d’équilibre au nœud entre les charges externes et forces internes.

Le format des Grid Point Force Balance peut varier en fonction des besoins de
l’analyste. Le résultat par défaut de Nastran est produit pour chaque nœud, la contribution de
charge provenant de chaque élément est donnée individuellement.

Figure (3-12) : le format des Grid Point Force Balance dans le fichier bdf [13]

Comme il peut être vérifié dans l’exemple ci-haut, la somme des charges sur un nœud
est toujours nulle, incluant les charges externes. Donc, si un nœud est chargé par une force
externe, la somme des contributions des éléments sera égale à cette charge externe.
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Le format de résultat standard de Bombardier est différent, il est appelé “End Load” ou
“Summation of Element  Oriented Forces on Adjacent Elements”. Ce résultat fournit la
charge totale passant d’un nœud à un autre en sommant la charge de chaque élément
connectant ces deux nœuds.

La figure suivante montre le principe général autour des EndLoad utilisé pour une
analyse de contraintes typique.

Figure (3-13) : analyse de contraintes Endload [13]

La charge en livre est donnée à un nœud spécifique (G1). La charge à G1 provenant de
G2 peut être différente de celle à G2 provenant de G1, ceci ne reflète que la variation de la
charge provenant de tous les éléments y contribuant.

Figure (3-14) : le format de Summation of Element  Oriented Forces on Adjacent Elements

dans le fichier bdf [13]
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Interprétation des End Load :

Les charges du MEF sont compilées à un point de référence en utilisant les charges du
point a et b:

Pstr = Pa + Pb ( . )
Mstr = Pb * Hf ( . )

Figure (3-15) : interprétation des charges du MEF [13]

Ces charges sont alors transférées à l’axe neutre de l’assemblage (A/N), et
redistribuées sur la structure concernée avec:

σ = P A⁄ + M / × C I⁄ ( . )
Où :  I est l’inertie à partir de l’axe neutre

C est la distance à l’axe neutre

Figure (3-16) : représentation lisse revêtement [13]
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4.1) Introduction :

Ce chapitre est le fruit de notre travail il contient les différentes simulations faites par
FEM-BUILDER, le MSC.NASTRAN et le MSC.PATRAN, le dessin des courbes,
l’interprétation des résultats ainsi que les conclusions de chaque simulation.

Lors de la conception d’une aile, le département aérodynamique avancé propose une
enveloppe de tout l’avion. Vu que le segment du vol en croisière est le plus long de la mission
d’un avion.  Toute optimisation de la performance doit se concentrer sur ce segment afin de
réduire la consommation de kérosène. Cette enveloppe externe de l’avion est la forme estimée
et souhaitée en condition de croisière.

Une fois que l’enveloppe externe de fabrication d’une aile est déterminée, le
département structure doit générer le modèle d’élément finis basé sur cette forme. La manière
actuelle est souvent manuelle. Cette façon de génération prend de quelques jours à quelques
semaines. S’il le faut refaire des études sur d’autres configuration pour différent enveloppe ou
estimer l’effet d’un paramètre, il faut refaire l’exercice alors la manière manuelle deviendra
désuète et même décourageante. La nécessité d’avoir un outil de génération automatique de
modèle d’éléments finis est plus que nécessaire.

4.2) Objectif de la simulation

Le but de ce projet est d’étudier et de mettre en pratique les techniques de pré-
dimensionnement et voir l’effet des caractéristiques structurales d’une aile d’avion sur les
charges internes ,le poids de l’aile ainsi que le volume réservé au kérosène, en appliquant une
charge vert le haut  suivant l’axe Y au saumon de l’aile et de contrôler  le nombre de lisses
donc on va optimiser la structure et ainsi que le niveau de charge moyenne par baie qui restera
presque constant pour que la structure soit la plus efficace. Le modèle étudié sera l’aile de
l’A320.

Notre travail consiste à utiliser en premier lieu le logiciel développé par Mr Kherrat
FEM BUILDER pour générer les modèles de l’aile de l’A320 en modifiant à chaque fois :

La flèche,

L’effilement

Le type de NACA ;

Et après on  fait l’analyse de ses modèles par le logiciel le plus utilisé dans la
construction aéronautique MSC.PATRAN et le MSC.NASTRAN, qui est très puissant dans
les éléments finis et aussi facile à utiliser, au cours de cette étude on a utilisé l’Excel pour le
calcul des charges et pour le dessin des graphes.

4.3) Les dimensions de l’aile de l’A320 :

Les caractéristiques de cette aile ont été tirées de la Plateforme originale de l’A320 où
on a retiré ses dimensions et on les a bien mentionnées dans la figure et le tableau ci-après :
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Figure (4.1) : un dessin simplifié de la plateforme de l’A320

Emplanture Cassure Tip

corde 239,00 181,74 64,00

FS % 15% 15,00%

RS% 65,00% 65% 65%

WS 73,54 261,5 648

Tableau (4.2): caractéristique  de l’A320

Le profil de l’aile a été tiré aussi de la forme en plan de l’aile est pour cella on été
obligé de passer par des étapes pour l’avoir à la fin comme dans la figures ci-dessous , pour
plus de détaille  voir annexe A

Figure (4.3) : le profil de l’A320 dessiné par Excel
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4.4) Exemple complet d’une simulation avec résultat et graphes

4.4.1) Génération du fichier bdf par FEM- BUILDER

Après avoir déterminé toute la géométrie de l’A320 on passe maintenant au logiciel
développé par Mr Kharrat qui est le FEM BUILDER pour générer le fichier bdf

Apres avoir faire START on aura le control- panel qui est le panneau de control

Figure (4.3) : le menu START et Control- Panel du FEM-BUILDER

On clique sur Wing Definition  on aura

Figure (4.4) : le menu Wing Definition
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Pour faire enter les différentes caractéristiques de cette aile, on clique sur wing
Planform Geometry on aura la figure ci-dessous

Figure (4.5) : le menu Wing Planform
Et après on passe à Wing Profil Shape et on cliquant sur on aura :

Figure (4.6) : le menu Wing Profil Definition
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On clique maintenant sur Wing Profile from Files où le FEM BUILDER va parcourir
le fichier. dat qui contient les x/c et y/c qui sont ordonnés du plus petit au plus grand pour les
intégrer dans le programme.

Figure (4.7) : le menu de donnée du profil

On passe maintenant à Wing Topology, où on va faire entrer le nombre de nervures, de
lisses leurs orientations et leurs types :

Figure (4.8) : le menu Wing Topology

On a fait entrer le nombre de nervures qui est égale à 42 ; le nombre de lisses égale à
28 et l’angle d’orientation de lisse qui est égale à 31° cet angle est par rapport à l’axe
horizontale (même repère que la flèche de l’aile) donc on aura des lisses parallèles au
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longeron arrière ; La seule contrainte de l’orientation, et qu’il faut que l’angle des lisses soit
compris entre l’angle du longeron arrière et l’angle du longeron avant car sinon on aura une
configuration de ce type. C.-à-d. que des lisses qui naissent dans le longeron arrière. On
devrait avoir que les lisses qui meurent dans les longerons et non l’inverse. Voir figures ci-
dessous

Figure (4.9.a) : la juste configuration Figure (4.9.b) : la fausse configuration
d’orientation  de lisses d’orientation  de lisses

On passe maintenant au Stringer Definition on laisse la case vide et on ouvre la macro
correspondante on choisit une aire constante égale à 0.05in² pour les Pshell et les Prod cella
veut dire que les lisses choisis ont une aire constate égale à 0.05in²

Figure (4.10) : la partie program du Stringer Definition

On passe à RIB Topology où on définira l’orientation des nervures et l’espacement
entre chaque nervure par rapport au longeron arrière et avant.

Chaque nervure est repérée par sont alpha (angle) et sa position WS (Wing Station)
(donc c’est les deux seules entrées de l’utilisateur. Une fois qu’on choisi ces deux paramètres
(pour déterminer les références des plans des nervures), le programme déterminera
l’intersection de cette droite (alpha et WS) avec la ligne des longerons et il calcule les
espacements (pitch) entre les nervures

La configuration des nervures choisis est celle où les nervures sont placées
parallèlement à l’écoulement à la racine vus que cette configuration représente un avantage
dans le montage des moteurs et des volets. Mais cette configuration n’est pas la plus optimum
du point de vue poids car les nervure sont plus longues. Pour cella on adopte une autre
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configuration une fois qu’on dépasse les moteurs, on revient à une configuration plus
optimum à savoir les nervures plus courtes possible donc perpendiculaire au longeron arrière.
Pour passer d’une configuration à une autre, il y a une zone de transition qu’il faut contrôler.

Figure (4.11) : la configuration d’orientation de nervure

Le programme qu’on a, calcule l’espacement entre les nervures  au longeron avant et
au longerons arrière pour donner un indice à l’utilisateur quelle est l’espacement et le
problème devient un problème en terme de stabilité. Autrement dit l’espacement est dicté par
la stabilité et donc le contrôle de la zone de transition

Exemple :

Figure (4.12) : les données à entrer dans le FEM-BUILDER
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Figure (4.13) : le dessin d’orientation de nervure

Figure (4.14) : l’espacement entre les nervures par rapport au longeron avant et arrière

Donc on peut facilement et visuellement voir que le pitch (espacement) est maximale
la nervure 9 et il est de moins de 35 pouces. On peut alors jouer avec l’orientation pour
diminuer ce pitch mais ceci demande que la transition soit plus répondu et pénalisante en
terme de poids.

On passe à la carte matériau, puisse que le but du FEM-BUILDER et de générer le
fichier .bdf donc dans sa programmation il existe la carte matériau qui est remplis directement
de la macro correspondante donc on fait entrer les caractéristiques du matériau.

Figure (4.15) : partie program de la  carte matériau



Chapitre 4 Simulations et interprétations des résultats

84

Et maintenant c’est au tour de la carte force qui est aussi remplis directement dans la
macro correspondante dans notre étude nous voulons voir l’effet en premier lieu d’une force
unitaire  de 100000lbs appliqué au bout de l’aile.

Figure (4.16) : Partie program de la carte force

Maintenant, on a terminé toute cette étape on exécute le program en cliquant  sur
Generate FEM Model ; on  clique sur Ok pour LHS Wing FEM généré par défaut  après sur
oui pour si tu veux construire ton model FEM, on passe à renommer le fichier et on clique sur
OK pour exécution complète

Figure (4.17) : les étapes d’exécution du program FEM- BUILDER
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Et on aura notre fichier bdf généré ; qu’on peut le lire par Patran en suivant ces
étapes :

On ouvre un nouveau fichier Patran, on le donne un nom A320_ 25_ 26.77 on clique
sur import, on choisit type de fichier NASTRAN-input ; ces étapes sont déterminées dans la
figura ci-dessous

Figure (4.18) : les étapes d’exécution du fichier bdf par Patran

A la fin vous voyez la configuration qu’on a dessiné  complète avec maillage et charge
appliqué, maintenant la configuration est prête à l’étude.
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4.4.2) calcul des endloads de la configuration :

On exécute  le fichier bdf généré par FEM BUILER dans Nastran et ce dernier va nous
générer le fichier F06 qui contient toutes les sorties demandées, ce qui nous intéresse sont les
endloads qui sont des charges internes présentées dans des éléments. Nastran génère plusieurs
types de endloads, mais celles que nous utiliserons sont issues de la section « SUMMATION
OF ELEMENT ORIENTED FORCES ON ADJACENT ELEMENT » on a déjà dis au par
avant qu’on a utilisé Excel comme outil de programmation pour diminuer les calculs et les
itérations à la main.

La spreadsheet contient trois feuilles :

1) « CROD »  on mit toutes cartes des CROD de notre modèle à partir du F06

2) « Endloads F06 DATA » Ici on mit nos résultats des endloads à partir du F06

3) « Endload »  Cette feuille qui va nous donner toutes les endloads que nous

cherchions.

Figure (4.19) : les feuilles que contient le spreadsheet « recherche endloads »

Les CROD sont toutes recopiées dans la feuille CROD à partir du fichier f06 cet
exemple contient 4449 CROD

Figure (4.20) : la feuille CROD
Et on passe après à la deuxième feuille endload F06 data qui contient SUMMATION

OF ELEMENT ORIENTED FORCES ON ADJACENT ELEMENT

Figure (4.21) : la feuille Endloads F06 DATA
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La troisième  feuille qui cherche les  endloads  il faut faire entrer

Figure (4.22) : la feuille endloads

1) Numéro de ligne du premier stringer : C’est la première ligne où nous avons
commencé à entrer les CROD des lisses que nous cherchions les résultats donc pour les
lisses supérieures 4035001 et pour lisses inférieures 4038001 cella est bien  sur pour la
première baie et comme dans notre études nous avons choisis 4 baies à  étudier baie 1, baie 5
baie 10 et baie 20 donc on doit compléter les différents données

2) Le nombre de ligne maximum des résultats sur la feuille Endload F06 DATA ou
plus. Dans ce cas nous avons 32914

Figure (4.23) : le nombre de la dernière ligne dans la feuille Endload F06 DATA

3) Le nombre de recherche voulu est égal à 120

Et pour exécuter il faut seulement cliquer sur le bouton baie1, baie5 …etc.

Une fois qu’on a remplis tout les données et exécuté le program on passe maintenant à
un autre spreadsheet qui calcule les charges moyennes par lisses et par baie et trace les
courbes correspondantes.

Ce deuxième spreadsheet contient 2 feuilles

Figure (4.24) : les feuilles que contient le spreadsheet courbes
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1) La première feuille appelé DATA contient les endloads calculés aux part avant
mais en plus calcule les charges moyennes par lisses et par baie en utilisons les
fonctions d’Excel « moyenne et somme »

Figure (4.25) : la feuille DATA et les fonctions de calcul utilisées

2) La deuxième feuille courbe contient un résumé de ces charges moyennes calculées
dans la première feuille et les courbes donc

la charge moyenne de chaque lisse dans une baie
la charge moyenne par baie

Pour les lisses du revêtement supérieur

Figure (4.26) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies dans le revêtement supérieur l’aile de l’A320

Figure (4.27) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies dans le revêtement inférieur  l’aile de l’A320
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Remarque :

La force de 10000lbs appliqué à l’extrémité de l’aile à causé une compression au
niveau des lisses du  revêtement supérieur et une tension au niveau des lisses du revêtement
inferieur ce qui est très logique

4.4. 3) Visualisation de la rigidité de la configuration :

Ce n’est qu’une simple visualisation des résultats dans Patran:

En a déjà cité les étapes d’ouvrir un fichier bdf par Patran, une fois que c’est fait, on
passe aux étapes suivantes

1) Etape1 : Cliquer sur Analysis

Figure (4.28) : Le menu principal du Patran qui contient analysis

2) Etape 2 : Choisir
Action : Access Results
Object : Attach XDB
Method Result Entities

Figure (4.29) : les étapes suivis pour faire une analyse
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3) Etape 3: Selection « Select Results File » et choisir le fichier que nous voulions
attacher  pour visualisation et puis on clique sur « Apply »

Figure (4.30) : sélection du fichier résultats

4) Etape 4: Sélection Results :

Figure (4.31) : l’icône résultats
5) Etape 5 : on choisit le résultat que nous voulons voir est les déplacements

Figure (4.32) : le chois du résultat Displacements, translation
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6) Etape 6 : En cliquant sur « Apply » on aura

Figure (4.33) : le résultat de l’analyse et lecture de la déflexion

La déflexion maximale est égale 40.9 in

4.4. 4) Calcul du poids de l’aile et du volume que l’aile peut contenir pour le
kérosène :

4.4.4.1) Le poids de l’aile :

Pour calculer le poids total de l’aile ainsi que son volume par Patran il faut suivre les
étapes suivantes :

1) Etape 1 : Sélectionner Tools :

Puis : Mass Properties

Figure (4.34) : sélection de Tools et de Masse Properties



Chapitre 4 Simulations et interprétations des résultats

92

On aura donc ce menu :

Figure (4.35) : le menu demandé

Sélectionnant « Define Region »

On aura ce menu :

Figure (4.36) : sélection de default- group
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Sélectionner le groupe « Default_group ». Puis « OK ». Puis « Apply »

Figure (4.37) : le tableau masse et volume

On aura la masse et le volume de toute l’aile.  Ce volume qu’on parle est le volume du
matériel donc de l’aluminium.

C’est sur que l’aile du A320 a un poids beaucoup plus élevé que ça, vu que :

Dans notre analyse, nous avons qu'une moitie de l'aile entre les deux longerons et non
incluant la partie centrale a l'intérieur du fuselage, on parle de la masse du Wing box
que la boite aile

dans les propriétés de nos éléments nous avons pris des épaisseurs de 0.050 pouces
(1.25 millimètres) et l’aire de la  lisse aussi de 0.050 pouces carrés.

Le poids de l’aile de l’A320-200 est de 19403 lbs

Mais ce que nous voudrions le comparer est le ratio, en reparlera de ce point en
dessous lors des comparaisons

4.4.4.2) Le volume réservé au kérosène

Deuxième donnée aussi à montrer est le volume que l’aile peut contenir pour le
Kérosène ; le ratio des volumes peut être estimé en faisant le ratio des aires de la surface de la
nervure 1

Pour calculer l’aire de la nervure 1 il faut suivre les étapes suivantes :

1) Etape 1 : Créer un groupe avec la sélection des éléments de la nervure.

Figure (4.38) :L’icône groupe
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On aura donc ce menu

Figure (4.39) : le menu de création de groupe

Aller maintenant sur Préférences et choisir « Picking »

Figure (4.40) :l’icône preferences
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Et on aura ce menu :

Figure (4.41) : le menu de preferences par défaut

Choisir alors dans la zone « Entity Picking Cursor » l’option « Enclose entire Entity »

Figure (4.42) : le choix de l’option « Enclose entire Entity »
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On clique sur Close

Puis on sélectionne les éléments CQUAD de la première nervure un  par un

Figure (4.43) : la sélection des éléments CQUADs

Et en Cliquant  sur OK et nous aurons un groupe d’élément incluant que les CQUADs
de la rib1.

Maintenant on va créer une surface basée sur tous les éléments du maillage de la rib :

Cliquer sur Geometry :

Action : Create

Object : Surface

Method : Mesh

Figure (4.44) : menu création d’une  surface mesh
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Sélectionnant tous les CQUADS de la rib et puis cliquer sur Apply.

Ne visualiser que la géométrie :

Cliquer sur cet icône

Figure (4.45) :l’icône à cliquer

On clique maintenant sur Erase du FEM

Figure (4.46) : menu pour effacer les FEM

Nous allons avoir  ceci :

Figure (4.47) : la surface de la 1ere nervure

Pour analyser cette surface : il faut revenir à Geometry :
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Action : Show

Object : Surface

Info : Attributes.

En sélectionnant cette surface créée nous allons avoir ceci :

Figure (4.48) : le menu « show surface attribute information »

4.5) Etudes de l'effet de la flèche et l'effilement sur les charges internes :

On commence par la génération des modèles : Les configurations à dessiner sont :

Figure (4.49) : les configurations des ailes
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Pour le dessin de toute ces configurations on a besoins de quelque donnés à entrer
dans le FEM-BUIDER, tel-que la corde au bout de l’aile ainsi que la corde au kink  c’est la
corde à la cassure de l’aile

Figure (4.50) : définition des paramètres à calculer pour les dessins des configurations

 Pour Effilement 55%

 LE Chord_Tip Chord_Root Kink Ref Span L  TE l
Config 5 131,45 239 187,96 574,46 181,7087 -5,70 203,8103
Config 15 131,45 239 187,96 574,46 285,3761 4,62 203,8103
Config 25 131,45 239 187,96 574,46 399,3251 15,59 203,8103

 Pour Effilement 34.41%

 LE Chord_Tip Chord_Root Kink Ref Span L  TE l
Config 5 82,25 239 187,96 574,46 132,5087 -10,50 187,7123
Config 15 82,25 239 187,96 574,46 236,1761 -0,28 187,7123
Config 25 82,25 239 187,96 574,46 350,1251 10,95 187,7123

 Pour Effilement 26.77%

 LE Chord_Tip Chord_Root Kink Ref Span L  TE l
Config 5 64 239 187,96 574,46 114,2587 -12,25 181,741
Config 15 64 239 187,96 574,46 217,9261 -2,10 181,741
Config 25 64 239 187,96 574,46 331,8751 9,18 181,741
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 Les courbes :
 Flèche 5°

Effilement 26.77%
Effilement 34.41%
Effilement 55%

Figure (4.51) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes
dans les lisses par baies du revêtement supérieur de la configuration flèche5° effilement

26.77%

Figure (4.52) variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans les
lisses par baies du revêtement supérieur de la configuration  flèche5° effilement 34.41%
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Figure (4.53) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement supérieur de la configuration  flèche5° effilement 55%

 Interprétations des configurations de la flèche 5°:

Pour effilement 26,77 %

On remarque que la charge moyenne augmente d’une baie à autre donc y’a pas de
créations de nouvelles lisses à l’extérieur ce qui rend le poids de la structure minimum et
permet de chargé la structure d’avantage  d’autre part cette augmentation implique que la
charge n’est pas presque constante le long de l’envergure ce qui diminue l’efficacité de l’aile.

Pour effilement 34,41%

On remarque la charge moyenne est presque constante le long de l’envergure ce qui
rend cette structure très efficace, mais d’autre part cette aile est moins chargé que la première
mais travaille à haut niveau partout ; toute ces remarques rend de cette structure la plus
optimum malgré la légère diminution de charge moyenne par baie qui a surement engendré
une augmentation de poids.

Pour effilement  55%

On remarque que la charge moyenne baisse de 5407 à 3429 à cause que nous avons
plus de lisses a l'extérieur avec un moment plus faible ce qui rend la structure pesante mais
avec des charges très faible tout cella implique que cette structure n’est  pas du tout efficace.

- Pour plus de détaille sur les valeurs exacte de ces charges représentées dans les
graphes ci-dessus voir annexe C

 Flèche 15°

Effilement 26.77%
Effilement 34.41%
Effilement 55%



Chapitre 4 Simulations et interprétations des résultats

102

Figure (4.54) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement supérieur de la configuration  flèche15° effilement 26.77%

Figure (4.55) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement supérieur de la configuration  flèche15° effilement 34.41%

Figure (4.56) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement supérieur de la configuration  flèche15° effilement 55%
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 Interprétations des configurations de la flèche 15°

L’augmentation de flèche à 15° à provoqué une augmentation de charge d’un stringer
à autre le long de la baie et aussi une augmentation de charge moyenne d’une baie à autre se
qui diminue l’efficacité de l’aile d’une part et augmente le poids de la structure d’une autre
part

Toujours l’aile d’effilement 34.41% est la plus optimum malgré cette augmentation
de charge, et après vient celle d’effilement 26,77% ; et la plus mauvaise des structure est
celle d’effilement 55%

- Pour plus de détaille sur les valeurs exactes de ces charges représentées dans les
graphes ci-dessus voir annexe C

 Flèche 25°

Effilement 26.77%
Effilement 34.41%
Effilement 55%

Figure (4.57) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement supérieur de la configuration  flèche25° effilement 26.77%

Figure (4.58) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans les
lisses par baies du revêtement supérieur de la configuration  flèche25° effilement 34.41%
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Figure (4.59) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement supérieur de la configuration  flèche25° effilement 55%

 Interprétations des configurations de flèche 25°:

C’est les mêmes remarques qu’avant donc cette remarquable augmentation de flèches
a causé une remarquable augmentation de charges d’un stringer à autre le long de la même
baie ainsi que la charge moyenne d’une baie à autre ; se qui diminue l’efficacité de l’aile d’un
coté et augmente le poids de la structure d’un autre coté

Toujours l’aile d’effilement 34.41% est la plus optimum malgré cette augmentation
de charge, et après vient celle d’effilement 26,77% ; et la plus mauvaise des structures est
celle d’effilement 55%

- Pour plus de détaille sur les valeurs exacte de ces charges représentées dans les
graphes ci-dessus voir annexe C

 Remarque importante :

Mais il reste toujours comme question est que pourquoi l’effilement 34.41%  a donné
une tendance presque constante le long de l’envergure pour cella voici une simple
démonstration avec de simple équations.

Géométrie :

Figure (4.60) : géométrie simplifiée d’une aile
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= = ( 1 − (1 − ) ) ( . )
λ= ( . )

Moment appliqué :

Figure (4.61) : application d’une force au bout de l’aile< < 1
= × (1 − ) 2 = (1 − ) ( . )

Tel-que

= × 2 ( . )
Endload :

= ∑ ( . )
= ( . )

∝ ∝ = ( 1 − (1 − λ)x) ( . )

Figure (4.62) : géométrie réelle et la géométrie approximée
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= ⁄ℎ = (65% − 15%)ℎ= 50% ( 1 − (1 − λ)x)ℎ ( . )
= (1 − )( )( 1 − (1 − λ)x) ( 1 − (1 − λ)x) ( . )

= ( ( ) ) ( . )
= ( ) ( . )

= % ( . )
En variant λ =0.15, 0.25, 0.35, 0.45, 0.55 et 0 < < 1

Figure (4.63) : la fonction endload moyenne
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Remarque :

Ces figures représentent bien la tendance observée par les simulations avec Nastran

On remarque ici que pour l'effilement de 35% la fonction présente un plateau
(variation de moins de 10% avec tendance ascendante et descendante)

Pour un effilement < à 35%, on voit une augmentation de la endload moyenne en s'en
allant vers le saumon de l'aile.

Et pour des effilements > à 35% c'est l'inverse qu'on observe.

Donc cette fonction représente bien la tendance de la endload moyenne le long de
l'envergure.

Les courbes de la fonction démontrent que cette tendance permet d'avoir une endload
moyenne presque constante jusqu'a une envergure de 70% et nous avons tracé les
endloads jusqu'a la baie 20

 Conclusion

Du point de vue structure pour une faible flèche à un effilement  de 34.41 % permet
d’avoir une meilleure distribution de charge le long de l’envergure donc une meilleure
efficacité de l’aile et aussi un poids optimum

4.6) Etude de l'effet de la flèche et l'effilement sur la rigidité et la masse et le
volume de l'aile :

4.6 .1) Etude de l'effet de la flèche et l'effilement sur la rigidité:

En exécutant les fichiers dans Patran et en suivant les étapes indiqué au par avant on a
remplis le tableau ci-dessous qui contient la déflexion maximale de chaque configuration

Fleche Effilement
Defl
Max

Deg % in
5 26,77 33,5
5 34,41 27,7
5 55 20,6

15 26,77 34,6
15 34,41 29,2
15 55 22,3
25 26,77 40,9
25 34,41 35,2
25 55 27,4

Tableau (4.2): déflexion maximale de chaque configuration
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On sait que la rigidité est inversement propositionnelle au déplacement, donc plus la
déflexion est grande plus la rigidité de l’aile diminue donc plus sa flexibilité est grande

4.6.1.1) Effet de l’effilement sur la rigidité :

Puisque l’aile originale de l’A320 a un effilement de 26.77% donc  on la prend
comme référence, donc on calcule toujours par rapport a son effilement

Fleche Effilement % / Ref
Deg % 26.77%

5 26,77 0
5 34,41 -17.31%
5 55 -38.51%

15 26,77 0
15 34,41 -15.61%
15 55 -35.55%
25 26,77 0
25 34,41 -13.94%
25 55 -33.01%

Tableau (4.3): ratio de déflexion par apport à l’effilement 26.77%

Figure (4.64) : effet de l’effilement sur la rigidité
 Remarque

l’aile la plus rigide est celle qui a un effilement de 55%
l’aile la moins rigide est celle de l’A320 qui a un effilement de 22.77%
plus l’effilement est grand plus la rigidité de l’aile augmente
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4.6.1.2) Effet de la flèche  sur la rigidité :

Puisque l’aile originale de l’A320 a une flèche   de 25° donc  on la prend comme
référence, donc on calcule toujours par rapport à sa flèche

Fleche Effilement % / Ref
Deg % 25°

5 26,77 -18.09%
15 26.77 -15.40%
25 26.77 0
5 34,41 -21.31%

15 34,41 -17.40%
25 34.41 0
5 55 -24.82

15 55 -18.61%
25 55 0

Tableau (4.4): ratio de déflexion par apport à la flèche 25°

Figure (4.65) : effet de la flèche sur la rigidité
 Remarque :

L’aile la plus rigide est celle qui a la plus petite flèche
L’aile la plus flexible est celle de l’A320
plus la flèche est grande plus l’aile est flexible

 Conclusion :

On peut conclure que l’aile de l’A320 avec sa configuration de flèche 25° effilement
26.77% est la moins rigide ; donc c’est le coté aérodynamique qui a importé sur l’aspect
structure rigidité
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4.6.2) Etude de l’effet de l’effilement et la flèche sur poids :

On calcule la masse de chaque configuration et on calcule un ratio par rapport à la
masse de la configuration réelle de l’A320 et on fait la comparaison

Flèche ° Effilement% Masse %/à M A320

5 22.77 923.6 -1.04

5 34.41 985.8 -1.24

5 55 1166 1.44

15 22.77 924.9 -0.9

15 34.41 987.4 -1.08

15 55 1170 -1.10

25 22.77 933.3 0

25 34.41 998.2 6.95

25 55 1183 26.75

Tableau (4.5): masse et ratio de masse par apport à la masse de l’A320

Figure (4.66) : variation d la masse en fonction de la variation d’effilement
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Figure (4.67) : variation du ratio la masse en fonction de l’effilement

 Commentaire :

Une flèche moins prononcé réduit le poids d'une aile de presque 1%.
On remarque qu'une flèche de 15 degrés est moins sensible après un effilement de
35%.
Un effilement aura un impact considérable sur l'augmentation du poids. Tendance
presque linéaire.

 Conclusion :

Une augmentation de flèche ou de l’effilement entraine une remarquable augmentation
de la masse de l’aile.

4.7) Etudes de l'effet du profil sur les charges internes

Cette fois ci on va changer les types de profils nous avons choisis des  profils qui ont
la même épaisseur mais de différents combure donc de différent performance et de différents
chiffre NACA. Les NACA choisis sont :

Figure (4.68) : le NACA 65-215
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Figure (4.69) : le  NACA 4415

Figure (4.70) : le NACA 2415

On choisit pour l’étude de ces profils la configuration de l’aile de l’A320 qui a une
flèche de 25° et un effilement de 26.77 %

 Les courbes:

En suivant les mêmes étapes qu’avant on a tracé les courbes ci-dessous :

Figure (4.71) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement supérieur dans le NACA 65- 215
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Figure (4.72) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement supérieur dans le NACA 2415

Figure (4.73) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement supérieur dans le NACA 4415

 Commentaire :

On remarque que du point de vue charge moyenne dans les lisses elle reste semblable.
Donc on peut tirer une conclusion quand un profil est de même ratio "tmax/corde ", on
obtient la même distribution de la charge moyenne. Cependant, il y a une différence
dans la distribution des charges dans les stringers de la même baie.

Le profil NACA 65-215 montre une variation plus gentil d'un stringer a un autre. Le
pire est le profil NACA 4415.



Chapitre 4 Simulations et interprétations des résultats

114

- Pour plus de détaille sur les valeurs exactes de ces charges représentées dans les
graphes ci-dessus voir annexe C

 Conclusion :

Pour des profils à même  épaisseur relative maximale on a :

la même distribution de charge moyenne
une différence dans la distribution de charge dans les lisses de la même baie

4.8) Etude de l'effet du profil sur la rigidité et la masse et le volume de l'aile

4.8 .1) Etude de l'effet du profil de rigidité :

De même on a  remplis le tableau ci-dessous qui contient la déflexion maximale de
chaque configuration

Flèche Effilement
%

NACA Max
déflexion

% / réf
A320

25 22.77 65-215 45.7 11.74%

25 22.77 2415 45.4 11.00%

25 22.77 4412 45.8 11.98%

Tableau (4.6): déflexion maximale et ratio de déflexion par apport à la déflexion de l‘aile de
l’A320 %

Figure (4.74) : variation de la rigidité des profils NACA par rapport au profil de l’A320
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Commentaire :

On remarque que le profil NACA 2415 est plus rigide que le NACA 65-215 et le NACA
4415 ; et on remarque bien que le profil original de l’A320 est le plus rigide
comparativement au profil NACA de 15% épaisseur maximale car d’un coté on sait qu’il
est le plus épais.

Le profil le plus proche dans ce cas au profil de l’A320 est le NACA 2415 et c’est claire
si on superpose les deux profils.

Figure (4.75) : superposition du profil de l’A320 avec le NACA 2415

4.8 .2) Etude de l'effet du profil  sur le poids et volume :

On a calculé le poids et le volume réservé au kérosène de chaque configuration et on a
remplis un tableau.

Profil Masse lbs Volume in² %M/MA230 %V/VA230

A320 933.3 4106 0 0

NACA
65-215

907.9 3885 -2.72% -5.38%

NACA
2412

917 3901 -1.75% -4.99%

NACA
4415

917.7 3905 -1.67% -4.90%

Tableau (4.7): masse, volume, ratio de masse et de volume par rapport à la masse et le
volume de l’A320
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Figure (4.76) : courbe de la variation de la masse d’aile ainsi que le volume de l’aile par
rapport au profil de l’A320 dans les différents profils NACA

 Constations :

On remarque qu'avec les mêmes paramètres même flèche 25°et même effilement
26.77% :

Le poids de l'aile de l’A320 est de 2.72% qu'une aile pareil avec un profil
NACA 65-215. Cependant, elle offre un gain de volume de 5.38%

Le poids de l'aile de l’A320 est de 1.75% qu'une aile pareil avec un profil
NACA 2415. Cependant, elle offre un gain de volume de 4.99%

Le poids de l'aile de l’A320 est de 1.67% qu'une aile pareil avec un profil
NACA 4415. Cependant, elle offre un gain de volume de 4.90%

L’aile la plus légère est celle de profil NACA 65-215. L’aile de l’A 320 est la
plus pesante mais elle garantie un grand volume pour le kérosène

 Conclusion :

Vus les caractéristiques du profil de l’aile de l’A320 qu’on déjà cité il est le plus
épais  donc l’aile est plus rigide, plus de volume pour les réservoirs.

Pour des configurations de profil qui ont la même épaisseur relative maximale donne
la même distribution de la charge moyenne par baie.
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4.9) Conclusion des résultats :

Donc ; pour une faible flèche à un effilement  de 34.41 % on a une meilleure
distribution de charge le long de l’envergure donc une meilleure efficacité de
l’aile et aussi un poids optimum tout ça est du point de vus structural

La rigidité de l’aile augmente avec l’augmentation de l’effilement

Une aile qui a grande flèche est très flexible

D’autre part il  ne faut jamais oublier le coté aérodynamique et oublié le rôle de la
flèche et d’un petit effilement

L’augmentation de flèche réduit la perte de portance, aussi elle augmente la
stabilité de l’avion

Un petit effilement permet d’avoir  une trainée induite minimale

Donc il faut trouver un compromis entre la structure et l’aérodynamique autrement dit
dans le choix de configuration, c'est toujours une étude de compromis entre plusieurs
départements, Structure, Aérodynamique et performance.

Une variation de l’épaisseur relative maximale entraine une variation dans la
charge moyenne par baie.

La distribution de charge d’une lisse à autre varie même si qu’on utilise des
profils à même épaisseurs relatives maximales.

Le profil supercritique comme celui de l’A320 garanti

 Une grande épaisseur relative maximale
 Une grande rigidité pour l’aile
 Une structure pesante relativement
 Un grand volume pour le kérosène

Remarque :

Le calcul des endloads de  l’intrados de toutes les configurations est bien détaillé dans
l’annexe C

On a traité d’autres exemples comme le cas d’un moment appliqué à l’extrémité de
l’aile pour  en savoir sur cette simulation voir annexe C
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Conclusion
La conception et le développement d’une aile est une activité complexe qui fait

intervenir un grand nombre de disciplines complémentaires les unes des autres. Le choix
d’une architecture ou d’un concept fonctionnel est toujours le fruit d’une réflexion qui vise à
satisfaire une multitude d’impératifs souvent contradictoires. C’est là qu’intervient l’essentiel
du savoir-faire du concepteur qui saura proposer la solution optimale

Les éléments finis sont indispensables pour la définition et l’optimisation d’une aile
d’avion. Actuellement, les entreprises cherchent à développer aussi rapidement que possible
et avec le minimum de référence aux expériences, des configurations économiques et
optimisées, qui auront une bonne performance dans certaines conditions de vol. Alors le
besoin de la conception d’un outil d’éléments finis  fiable et puissant est évident et
indispensable.

Vu que nous avons aboutis des résultats concrets pour les différents cas de
configuration alors l’objectif de départ qui est l’utilisation du FEM Builder pour génération
toutes les configurations possibles ainsi de faire  l’analyse structurale par MSC.Nastran et
MSC.Patran et à la fin de voir l’effet des caractéristiques structurales d’une aile d’avion sur la
sur la distribution de charge le long de l’envergure, sur le poids de l’aile et sa rigidité.

Ce travail est fait d’une manière comme étant un tutorial  détaillé pour les futurs
promotions, qui peuvent l’utiliser comme un support de cours de modélisation par éléments
finis,  et d’autre part ce projet été trop bénéfique pour nous de nous avoir  acquis une bonne
connaissance concernant la simulation, la modélisation et l’analyse par éléments finis FEM et
FEA, et aussi des compétences d’utilisation des logiciels FEM-builder MSC.Patran et
MSC.Nastran et des notions de la programmation par Excel.

Concernant les difficultés  rencontrées au cours de notre projet :

L’installation du logiciel Patran/Nastran.
L’obtention de la plateforme de l’aile de l’A320.
Modification des fichiers bdf généré par le FEM-builder.
Nettoyage des surfaces de l’aile généré par le FEM-builder dans Patran.
Apprendre la programmation par Excel.

Pour notre perspective, on propose aux futurs étudiants en fin de cycle de compléter ce
modeste travail en faisant une étude de stabilité structurale pour le dimensionnement de la
voilure et de faire d’autre simulation avec plusieurs types de Profil NACA, donc varier un
paramètre et quantifier son effet et ainsi de suite jusqu'à qu’ils couvrent toute la famille des
profils NACA. En fin notre projet est une simple contribution qui peut les aider dans leurs
PFE inchallah.
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Annexe  A Le profil de l’A320

A) Le profil de l’A320 :

Le profil de l’A320 a été tiré de la plateforme, les étapes qu’on a suivit pour l’avoir
sont :

Figure (A.1) : le dessin du profil sur la Plateforme de l’aile

Apres nettoyage du dessin par le paint on a eu le dessin ci-dessous :

Figure (A.2) : le profil de l’A320 après nettoyage dans paint

Et à la fin en utilisant un logiciel appelé Digitizer on a pus retiré les points qui
définisse ce profil et on l’a dessiné par  Excel

Figure (A.3) : le profil de l’A320 dessiné par Excel

L’A320 a un profil supercritique whitcomb et qui a comme caractéristiques :

Sa courbe moyenne présente une double courbure;
Forte épaisseur relative de l’ordre de 17%
Le longeron avant et longerons arrière de ce profil ont presque les même dimensions
Avantage décisif, à vitesse équivalente le profil peut être plus épais : aile plus rigide,
plus grande envergure possible, plus de volume pour les réservoirs.
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B) Validation du bon fonctionnement de MSC.Patran et  MSC. NASTRAN  dans notre
micro-ordinateur :

Pour valider le bon fonctionnement de MSC.Patran et MSC. Nastran « v 2007 » on a
choisis le  problème de l’RDM suivant :

B.1) Problème choisit:

Calculer le déplacement d'une poutre a section rectangulaire soumis à une  force de 10
livres  à son extrémité libre. Ces dimensions du faisceau de 12 "x 1" x 0,1 ". La poutre est
construite d’un matériau isotrope avec un module d'élasticité de  30 × 106 psi et un coefficient
de Poisson de 0,3.

Figure (B.1) La poutre  soumise à une force de flexion

Etape 1 – Création d’une nouvelle base des données Patran (database) :

- On Clique sur New de menu File.
- On nomme la nouvelle base des données comme : Poutre_Flexion, puis on clique OK.

Figure (B.2) Création d’une nouvelle base des données Patran
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Etape 2 – Création de la géométrie de poutre a partir des  données de problème

- Sous l’onglet Geometry , on clique sur Surface et on sélectionne XYZ.
- Maintenant on entre les cotes de la surface rectangulaire <12  1  0> sous l’option

Vector  Cordinate  List, puis on  clique Apply

Figure (B.3) Création de la géométrie de la poutre

Etape 3 – Création du matériau isotrope  (Elastic Modulus = 30×106 et  Poisson Ratio =
0.3) :

- On clique sur Materials, on sélectionne Isotropic.
- On entre le nom du matériau (Acier), puis on sélectionne Input Properties
- On entre le module d’Young (30×106 ) et le coefficient de Poisson ( 0.3 ), on clique

sur OK, puis sur Apply..

Figure (B.4) Création du matériau isotrope
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Etape 4 – Création de propriétés du  surface 2D et application du matériau isotrope au
modèle

- On clique sur Properties on choisit element 2D Shell
- On entre un nom de propriété comme : Plaque_2D sous la section Property Set Name,

puis on clique sur Input Properties.
- On clique sur Select Material et on sélectionne sur Acier. On entre l’épaisseur de la

plaque (Thickness ) comme 0.1, puis on clique OK.
- On clique sur Select Application Region, puis dans Select  Members. On sélectionne

le bord gauche de la plaque par le curseur de la souris, puis on clique Add puis OK,  et
en fin Apply.

Figure (B.5) Création de propriétés de la surface 2D

Figure (B.6) Application du matériau isotrope (Acier) au modèle



Annexe  B validation du bon fonctionnement de MSC.Patran et  MSC. Nastran

Etape 5 – Création des conditions aux limites : Annulation tous les degrés de liberté de
translation et de rotation à l’extrémité gauche de la poutre.

- Sous l’onglet Load/BCs,  on sélectionne Displacement Constraint.
- On entre le nom : Encastrement dans New  Set  Name, puis on clique sur Input

Properties ....
- On entre <0 0 0> pour Translations et < 0 0 0> pour Rotations, puis on clique sur

OK.
- On clique sur Select Application Region , et dans Select Geometry Entries, et par

l’option Curve or Edge. On sélectionne le bord gauche de la plaque par le curseur de
la souris, on clique sur Add puis OK et en fin Apply.

Figure (B.7) Création des conditions aux limites

Figure (B.8) Les coordonnées de déplacements et de rotations



Annexe  B validation du bon fonctionnement de MSC.Patran et  MSC. Nastran

Figure (B.9) Sélection de la région d’application de l’encastrement

Etape 6 – Création d’une force de 10 lb.

- On clique sur Load/BCs. on sélectionne distributed load
- On entre la Force_Z comme New Set Name
- On clique sur Input Data, et on entre la force <0,0,-10> puis on clique sur OK.
- On clique sur Select Application Region, .On sélectionne le bord droite de la plaque

par le curseur de la souris, on clique sur Add puis OK et en fin Apply.

Figure (B.10) Création d’une force discrétisée



Annexe  B validation du bon fonctionnement de MSC.Patran et  MSC. Nastran

Figure (B.11) La valeur de la  force

Figure (B.12) Sélection de la région d’application de la force
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Etape 7– Génération de maillage :

- On clique sur Element , on sélectionne mesh et surface .
- Dans Select Surface List. On sélectionne la surface de la poutre par le curseur de la

souris, puis on clique sur Apply.

Figure (B.13) Génération de maillage

Etape 8 – Analyse de probleme  en  utilisant MSC Nastran 2007.

- Sous l’onglet Analysis, on sélectionne Entire Model.  On vérifie que la case Job
Name contient le nom de projet, puis on clique sur Apply.

Figure (B.14) L’analyse par par MSC. Patran
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Etape 9 - Attachement du fichier des résultats génère par MSC. Nastran (*.xdb)  pour la
lecture dans  MSC. Patran   .

- On clique sur XDB sous le menu Access Results.
- On vérifie que la case Job Name contient le nom de projet, puis on clique sur Apply.
- Sous l’onglet Results, on sélectionne Create et Quick plot
- On choisit les graphes de Displacements, Translational et Displacements,

Translational, puis on clique Apply.

Figure (B.15) Exécution de fichier des résultats (*.xdb)

Figure (B.16) Visualisation des résultats du déplacement.
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Figure (B.17): une autre vue de la déflexion

B.2) Solution analytique du problème choisit :

Nous allons vérifier les résultats trouvés par MSC.Patran  et MSC.Nastran en calculant
la solution analytique.

Figure (B.18) : la solution mathématique du problème

 Les données :

P=10 lb,       L=12 in,               E=30e6 psi,

= 1 × (0.1)3
12

= 8,33 − 5 ( . )



Annexe  B validation du bon fonctionnement de MSC.Patran et  MSC. Nastran

Donc :

δmax = 2.304 inches = 5.85 cm ( . )
Résultat MD Nastran  = 2.29 E+00 inches  = 5.816 cm

L’erreur = . .5.85 x100 = 0.58 % ( . )
B.3) Conclusion :

Puisque l’erreur n’est pas importante (0.5%) on a pus atteindre notre cible que les
logiciels MSC.Patran et MSC.Nastran  sont en bon fonctionnement dans notre matériel
informatique.



Annexe  C Résultats et autres simulations

C.1) Les valeurs pour les lisses du revêtement supérieur :

 Flèche 5°

Effilement 26.77%
Effilement 34.41%
Effilement 55%

Figure (C.1) : Les valeurs des trois configurations de la flèche 5°



Annexe  C Résultats et autres simulations

 Flèche 15°

Effilement 26.77%
Effilement 34.41%
Effilement 55%

Figure (C.2) : Les valeurs des trois configurations de la flèche 15°



Annexe  C Résultats et autres simulations

 Flèche 5°

Effilement 26.77%
Effilement 34.41%
Effilement 55%

Figure (C.3) : Les valeurs des trois configurations de la flèche 25°



Annexe  C Résultats et autres simulations

 Les trois profils NACA

NACA 65- 215
NACA 2415
NACA 4415

Figure (C.4) : Les valeurs des trois configurations des trois profils NACA



Annexe  C Résultats et autres simulations

C.2) Les valeurs et les courbes pour les lisses  du revêtement inférieur :

 Flèche 5°

Effilement 26.77%
Effilement 34.41%
Effilement 55%

Figure (C.5) : Les valeurs des trois configurations de la flèche 5°



Annexe  C Résultats et autres simulations

Figure (C.6) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur de la configuration  flèche5° effilement 26.77%

Figure (C.7) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur de la configuration  flèche5° effilement 34.41%

Figure (C.8) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur de la configuration  flèche5° effilement 55%



Annexe  C Résultats et autres simulations

 Flèche 15°

Effilement 26.77%
Effilement 34.41%
Effilement 55%

Figure (C.9) : Les valeurs des trois configurations de la flèche 15°



Annexe  C Résultats et autres simulations

Figure (C.10) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur de la configuration  flèche 15° effilement 26.77%

Figure (C.11) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur de la configuration  flèche 15° effilement 34.41%

Figure (C.12) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur de la configuration  flèche 15° effilement 55%



Annexe  C Résultats et autres simulations

 Flèche 25°

Effilement 26.77%
Effilement 34.41%
Effilement 55%

Figure (C.13) : Les valeurs des trois configurations de la flèche 25°



Annexe  C Résultats et autres simulations

Figure (C.14) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur de la configuration  flèche 25° effilement 26.77%

Figure (C.15) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur de la configuration  flèche 25° effilement 34.41%

Figure (C.16) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur de la configuration  flèche 25° effilement 55%



Annexe  C Résultats et autres simulations

 Les trois profils NACA

NACA 65- 215
NACA 2415
NACA 4415

Figure (C.17) : Les valeurs des trois configurations des trois profils NACA



Annexe  C Résultats et autres simulations

Figure (C.18) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur dans le NACA 65- 215

Figure (C.19) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur dans le NACA 2415

Figure (C.20) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement inférieur dans le NACA 4415



Annexe  C Résultats et autres simulations

 Remarque :

On remarque que pour le revêtement inferieur c’est pareil donc un effilement de
34 .41 % a donné une distribution de charges presque constante le long de l’envergure et
l’augmentation de flèche a engendrée une augmentation de charge par lisses

Pour les profils de même épaisseur maximale relative on a

même distribution de charge moyenne
une différence dans la distribution de charge dans les lisses de la même
baie

C.3) Exemple d’applications d’un moment de flexion à l’extrémité de l’aile :

Nous voulons voir l’effet d’un moment de flexion constant appliqué à l’extrémité
de l’aile sur les charges internes et  aussi de savoir  comment affectera la force de
cisaillement appliquée au par avant qui égale à 10000lbs sur les charges internes car à la
racine cette force va créer le même moment fléchissant.= 10000 × 612.5825 = 6125825 .
612.5825in est la distance entre RBE3 9000001et RBE3 9000028

Le moment concentré de 6125825 lbs.in constant sur toute l’aile

Figure (C.21) : La distance calculée par MSC. Patran



Annexe  C Résultats et autres simulations

La carte force :

Le  seul changement été au niveau de la carte force donc on prend les mêmes
fichiers bdf générés pour la configuration flèche 5° effilement 26.77%.

Figure (C.22) : La carte  force

Les résultats :

Figure (C.23) : Les valeurs de charges donnée par l’application d’un moment fléchissant



Annexe  C Résultats et autres simulations

Figure (C.24) : variation des forces par les lisses de chaque baie et des forces moyennes dans
les lisses par baies du revêtement supérieur pour le cas d’un moment appliqué en bout d’aile

Remarque :

On remarque que ce moment a engendré une remarquable augmentation de charge
dans les lisses ainsi les charges moyenne par baies, surtout pour la baies 20

Figure (C.25) : superposition de la variation des forces par les lisses de la baie 1 du
revêtement supérieur pour le cas du moment fléchissant et de la force de cisaillement

Remarque :

On remarque que la distribution de charges internes est affectée de plus par
l’application d’un moment fléchissant que par un effort tranchant.
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