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Résumé

Ce travail porte sur I'étude en fatigue de la biellette des pales d'hélicoptere. L'objectif
principal de cette recherche est de mettre en ceuvre un modele de simulation sur la biellette de
I'nélicoptere et cette étude a été menée pour déterminer les fréquences ainsi que les
contraintes et les distorsions. Cela a permis le développement d'un modele d'éléments finis de
la biellette .

Il est possible d'extraire les fréquences et déformations de la biellette et de calculer les
contraintes qui agissent sur le modéle. L'étude de la tige consiste a préciser I'effet de la force
aerodynamique appliquée a la pale, qui a son tour affecte la biellette .

Les Mots Clés :biellette ,L'hélicoptere . la pale . aérodynamiques

Abstract

This work relates to the fatigue study of the helicopter blade linkage. The main objective of
this research is to implement a simulation model on the helicopter linkage and this study was
carried out to determine the frequencies as well as the stresses and the distortions. This
allowed the development of a finite element model of the connecting rod.

It is possible to extract the frequencies and deformations of the connecting rod and to
calculate the stresses which act on the model. The study of the rod consists in specifying the
effect of the aerodynamic force applied to the blade, which in turn affects the rod.

Key Words: rod. helicopter, blade, aerodynamics.
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Nomenclature

NACA National Advisory Commitée for Aéronautics

Cx Coefficient de trainée
Cz Coefficient moyen de portance
Cm Coefficient de moment
Tx Trainée

Fz Portance

F Force unitaire

P Le poids

M la masse

Fy La poussé

ﬁ; Moment d'inertie

Fla forces d'inertie

M4, Moment statique du trongon

Lai tenseur d'inertie du trongon
Qest la rotation instantanée

T Modele inertiel

Vi vitesse absolue

GJ module de torsion

Kp? rayon de giration pondéré

T inerties de la section en trainé
T, I'énergie cinétique en rotation
Qi L'effort généralisé

Wi respectivement la masse modale
Oy pulsation propre

G déformation en torsion

F(t) la force externe

u Déplacement d’¢élément solide
[N] la matrice d’interpolation reliant
[D] matrice d’élasticité

[M,] Est la matrice de masse de 1’élément
[K,] est la matrice de rigidité

{f:} est le vecteur des force nodales
Cq Coefficient de trainée

Ci Coefficient moyen de portance

[0 Vitesse de rotation



®

Pulsation propre v

Y Capacités thermique massique

g Déformation

c Contrainte de flexion

VvV Volume

) Vecteur des déplacements nodaux
p Masse volumique

) Angle de précession

0 Angle de nutation

¢ Angle de rotation propre

o Angle rotation autour de z0

@ Angel de torsion

B Le battement

o La traine

0, Le pas

Q Débit massique

Cfd: Computational Fluid Dynamics
Ansys: analysis system

Mef: method element finie

DM: design modeler

C.A.O: conception assistée par ordinateur

SAMCEF: system pour I'analyse deux milieux continu par élément finie
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Introduction Générale

Introduction Générale :

La dynamique des structures occupe une place importante dans les travaux de recherche
actuels.Etudier le comportement dynamique des machines tournantes et de diverses
installations mécaniques a rotors verticaux tels que des centrifugeuses, des pompes, des
compresseurs, des turbines, des éoliennes et des hélicopteres pour résoudre divers problémes
liés a leurs opérations.L'élement principal d'un hélicoptere est le rotor, lui-méme constitué
d'un ensemble de deux pales autour d'un axe largement perpendiculaire, dans un plan
perpendiculaire a cet axe.La lame prend la forme d'une aile avec un rapport hauteur / largeur
important dans la disposition, et sa section avec un plan perpendiculaire a cet axe s'appelle le
profil. Comme pour l'aile d'un avion, le profil est délimité par le bord d'attaque, le bord de
fuite et la corde.Nous prenons la tige de commande, qui joue un réle important dans le rotor
principal car elle se connecte entre le disque oscillant et les pales, qui a leur tour les déplace
sous certains angles.[1]

La plateau cyclique est en fait constituée de deux plaques superposees qui tournent autour
d'un axe vertical du «rotor principal», qui est mis en rotation par le ou les moteurs a travers la
boite de transmission principale, et se termine par un axe sur lequel les pales sont fixées.[2]

Dans la moitié supérieure de la plaque (mobile), il y a des tiges fixes, dont chacune est reliée a
une pale pour changer I'angle d'incidence (voir aussi I'hélice) en fonction des commandes
rotatives, et le compas mobile (entraine la plaque dans rotation car il est attaché a I'axe du
rotor). Des servocommandes et un compas «fixe» (empéchent la rotation autour de I'axe du
rotor) sont installés sur le demi-panneau inférieur. Ce plateau est articulé sur I'arbre du rotor
grace a la rotule qui permet la rotation et le déplacement des plateaux par rapport a l'axe
vertical du rotor Le déplacement depuis le plateau de montage changera I'angle d'incidence de
toutes les pales en méme temps et avec le méme valeur. Ce mouvement est commandé par le
levier dit de pas collectif actionné par la main gauche du pilote et est destiné a lever ou
abaisser I'aéronef.Si on incline la plaque d'un c6té, on augmente I'angle d'incidence des pales
du c6té qui doit s'élever, et vice versa, on réduit la taille des pales du c6té qui doit étre
abaissé. Au fur et a mesure que I'angle de chute d'une lame augmente et que I'angle de la lame
opposee diminue, la portance d'un c6té augmente et diminue de I'autre cdté. Ceci a pour effet
un basculement de niveau décrit par la rotation des pales (appelé disque rotor) et le
basculement de la composante de force de levage totale qui a alors tendance a entrainer le
dispositif. Cela signifie qu'il permet de diriger un hélicoptere comme il le fait avec un
«manche a balai» (pull up, push down, etc.) avec la spécificité que I'hélicoptére peut recevoir
un mouvement de translation dans n'importe quelle direction. La vitesse sera cependant trés
faible dans les autres sens de I'avant pour de nombreuses raisons: l'interaction du souffle du
rotor principal avec celui de I'anti-couple rotor, le besoin limité de manceuvres dans une zone
réduite, I'aérodynamique de la cellule (charges externes ), visibilité, etc.

- Le premier chapitre présente des études bibliographique sur I'hélicoptere, le rotor
principal et les pales, ainsi que des généralités sur I'hélicoptere et certaines définitions et
taches de son composant, par exemple: la pale, le rotor principal, le disque pivotant et le
barre de controle .
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- Le deuxiéme chapitre est consacré a la dynamique de base de I'nélicoptere en termes de
connaissance des forces aérodynamiques issues de la pale, afin de déterminer l'inertie,
ainsi que la détermination des forces aérodynamiques et du couple statique de la pale.

- Le troisiéme chapitre nous montre la définition de la méthode des éléments finis et
évoque certains de ses avantages dans la méthode de travail avec elle, et son importance
dans la modélisation de structures solides.

- Le dernier quatrieme chapitre nous présente une simulation numérique de la biellette a
I'aide du logiciel ANSYS pour déterminer les fréquences et déterminer la contrainte, le
déplacement et la déformation de la biellette.
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1.1. Introduction :

Depuis les débuts de I'aviation, les ingénieurs ont cherché a trouver des moyens de contréler
et d'améliorer le vol des avions [3]. Le but est divers. Cela comprend, par exemple,
l'augmentation de la vitesse maximale de I'aéronef et I'amélioration de la maniabilité, c'est-a-
dire un meilleur contrdle de la trajectoire et de la stabilité du vol.
Au contraire, il peut s'agir d'une tentative d'augmentation de la charge utile de I'aéronef ou de
réduction de sa consommation.
Cependant, il n'est pas toujours possible d'atteindre tous ces objectifs en méme temps, car il
est souvent possible de trouver une seule norme de spécification spécifiée, en fonction de
I'état actuel de la compétence technique.Pour cette raison, de nouvelles approches sont
envisageées, chacune trouvant d'autres compromis aussi originaux que les suivants et peut-étre
plus intéressants.Le but de ce chapitre est d'étudier le rotor principal, quels sont les facteurs
qui contrdlent I'angle des pales?
Par conséquent, nous parlerons de la généralité des hélicoptéres, de leur structure, de leur
emplacement de vol et des effets de la Terre et de la force centrale. Nous continuerons a
discuter du rotor principal, de son importance, de son type et de ses principes de
fonctionnement.
Dokkali Imane. [4],Nous avons souligné des phénomenes dynamiques qui sollicitent la lame.
Ils conduisent a un outil de simulation mettant I'accent sur les effets dynamiques sur sa lame
rotative en considérant une force mécanique (séparation centrifuge, effet d'inertie) et le
modéle utilisant la méthode d'élément finis applicable. Feuille d'effet aérodynamique pour.
M. Rohin Kumar [5],Enquété sur les effets des quantités géométriques de lame

Pour les caractéristiqgues dynamiques structurelles, la réponse et la charge du rotor
d'hélicoptere dans I'état de vol stationnaire dans la tournée Tourbillon ont été examinées. La
géométrie générale a été envisagée pour les pales de rotor, y compris les paramétres de
configuration telles que le décalage de la racine, le décalage de couple, la touche pré-torsion,
le pré-twist, le pré-sperme, le pré-germination.
Li Jiang [6]Dans cette étude, nous avons expliqué la fatigue des parties métalliques définies
par l'apparition de l'apparence de la fissure macroscopique et de la charge répétitive. La
plupart de ces accusations sont bien inférieures a la résistance statique de la structure.
F. Bourekba et all [7] : Ce travail est basé sur une étude de la nature de I'écoulement autour
de la profil d'aile Naca 23012.
Implémenté par le logiciel Cfd basé sur la méthode des volumes finis pour résoudre les
équations de Navier Stokes.
I.ED-DOKKALLI, L. EL BAKKALLI [8]: Cette étude étudie les phénomeénes dynamiques qui
nécessitent des aubes & section variable. Les résultats de I'étude fournissent un outil de
simulation qui montre la répartition des contraintes dues a la flexion des pales pendant la
rotation, en tenant compte a la fois des forces mécaniques et aérodynamiques nécessaires pour
estimer la fatigue.
Abdelkader NOUR et all [9]: Cette étude porte sur le comportement dynamique des pales
d'hélicoptere. Cette étude a été menée pour évaluer les charges aérodynamiques appliquées et
évaluées par des simulations numériques de fréquence et de modes propres et pour calculer la
contrainte agissant sur la structure dans différents modes.
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I. Tawk, J. Aubry [10], Cette étude montre des dommages structurels similaires aux pales
d'un hélicoptere choqué. Cela permet une bonne représentation du comportement
expérimental observé. La faible densité de maillage lui permet d'étre utilisé pour la
modélisation de structures réelles.

A.R.Shahani, S.Mohammadi [11] : Cette étude utilise une approche de tolérance aux
dommages pour estimer la durée de vie des pales du rotor principal de I'hélicoptére sous des
charges aléatoires. Tout dabord, sur la base de la méthode d'essai ASTM E647, les
caractéristiques de croissance des fissures de fatigue du longeron et les plages de facteurs
d'intensité de contrainte critique sont obtenues.

1.2.Généralité sur un hélicoptére :

En novembre 1907, le premier décollage d'hélicoptere grandeur nature, a plus de 1,50 metre
du sol, a décollé il y a plus de 100 ans a Coquainvilliers pres de Rijou (Normandie). Cette
machine & double rotor de 203 kilogrammes (Figure 1.1) a été pilotée par Paul Cornu, un
jeune inventeur et constructeur qui avait 26 ans a I'époque. Le moteur qui entraine le rotor est
un Antoinette de 24 CV (1 CV = 736 W). D'autres tests importants de I'hélicoptere
transportant des hommes ont été menés par Louis Breguet et Charles Richet en Duo la méme
année.

Figure 1.1: La machine de Paul Cornu (1907)

Un hélicoptére est un giravion, avec des rotors assurant la portance et la propulsion en méme
temps a toutes les étapes du vol. Les hélicopteres peuvent survoler, ce qui leur permet
d'effectuer des missions inaccessibles a la plupart des autres aéronefs.

L'hélicoptere réussit. C'est un fait et indiscutable. Des machines aussi complexes et colteuses
sont mises en ceuvre aujourd'hui, 14 ou les défaillances existent depuis longtemps. De telles
déterminations sont assurément fournies par les machines. Cela ne vient certainement pas
seulement des réves, mais de tous les avantages des machines.

Des avantages tels que la praticité. Les hélicoptéres n'ont plus besoin d'assistance si le
transport nécessite au moins un ou deux aéronefs spécialisés. Vous pouvez vous rendre sur
I'lle en hélicoptére, ce qui nécessite un bateau et une voiture. Le sauvetage en montagne est
rapide, mais I'envoi d'équipes de secours n'est pas si dangereux. De plus, il peut dépasser les
300 km/h, ce qui ne nécessite pas de routes et est plus rapide que tout sauf les avions, ce qui
en fait un moyen d'intervention rapide [8].
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1.3.Définition De Pales :

La pale est un siege qui tourne autour d'un axe. Il s'agit, dans certains cas, de I'aérodynamique
ou de I'aérodynamique visant a créer un déplacement de la molécule de fluide dans laquelle se
déplace le fluide et en profitant de la différence de pression qui en résulte, ou au contraire, en
profitant du déplacement du fluide. C'est un dispositif hydrodynamique . Pour couple moteur.
Plusieurs pales sont fixées au moyeu central pour former I'nélice ou le rotor.

1.4. Explication Du Trainée Et Portance :
1.4.1.Le Portance : (R,)

La portance est la force qui permet a un aéronef de monter et de maintenir son altitude. Cette
portance est égale au changement momentané de la déviation de I'air vers le bas. Le moment
est le produit de la masse et de la vitesse. Par conséquent, la portance de l'aile est
proportionnelle a la quantité d'air dévié vers le bas multipliée par la vitesse verticale de cet
air.

Portance
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Figure 1.2 :La portance

La portance aérodynamique est une composante de la force exercée par un corps en
mouvement dans un fluide qui agit perpendiculairement a la direction du mouvement.

Il est perpendiculaire au contour de l'aile et pointe vers la surface supérieure (la surface
extérieure du sommet de l'aile). La force est appliquée lorsque le flux d'air est invoqué, ou
lorsque l'air initialement stationnaire accélére. La mécanique newtonienne prétend que pour
chaque action, il y a la réaction opposée de force égale. Par conséquent, afin de générer de la
portance, l'aile doit créer une action d'air produisant une réaction appelée portance.

Ry =5 pV2.5.C; (1.1)
1.4.2. Le Trainée : (Rx)

La résistance exercée par un fluide sur un objet lorsque le fluide ou I'objet se déplace I'un avec
I'autre est appelée force de trainée. La force de trainee repousse le mouvement de l'objet et
agit comme une force de friction. Pour mieux comprendre ce que représente la trainée totale,
il faut imaginer que divers phénomenes sont impliqués. Considérant un objet mince, ce qu'on
appelle la résistance de frottement La trainée liée a la vitesse du fil fluide domine. Cependant,
au fur et a mesure que l'objet s'épaissit, c'est ce qu'on appelle la trainée de forme qui prend
progressivement le relais. Cela se produit parce que la pression en aval de I'objet a chuté.
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Pour les mouvements de transformateur ou supersoniques, il est nécessaire d'ajouter une
composante dite de trainée d'onde due a I'apparition d'ondes de choc. La trainée, avec la
portance, est l'une des deux forces fondamentales de I'aérodynamique. Cela correspond a la
force de frottement de I'air en sens inverse de la vitesse de I'avion.

Il comporte plusieurs composants : la trainée induite générée sur l'aile (par exemple,
I'aile) par la portance elle-méme et les tourbillons qui apparaissent aux extrémités de l'aile. La
forme de l'avion (par exemple, le train datterrissage produit une forte trainée), les
interférences et l'air. trajectoire due au frottement. Trajectoire des vagues ci-dessus :

Ry =pV2.5.C; , Cz = 2K, 0 (1.2)
0: L‘ongle d‘incidence exprimé en radians.

K
K = e (3

K : Dépend du profil mais est voisin de

CZ
nCyx = CxP + ("*/my) (1.4)
CxP: Somme des coefficients de trainée de pression et de trainée de frottement.

(C2/my): Est la trainée induite.

Portance
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Figure 1.3 :définition des forces qui s'exercent sur une voilure dans un écoulement fluide [12]

1.3.3. La Force Aérodynamique Total :

La force aérodynamique totale est due au flux d'air au-dessus et au-dessous de la
pale.L'endroit ou le flux d'air se divise en deux est appelé le point de collision.

Portance

Figure 1.4. Flux d‘air autour d‘une aile [12].
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La figure ci-dessus montre le flux d'air autour de I'aile. Au bout du Le flux d'air est dévie vers
le bas. Or, selon la troisieme loi de Newton, toutes les actions sont égales et provoquent des
réactions opposees. Par conséquent, les forces opposées agissent également sur les
ailes,Ajoute des forces aérodynamiques.Cette force est générée par l'air circulant sur les ailes.
Selon le théoreme de Bernoulli, la forme de l'aile crée une région de basse pression sur
I'extrados. Cette chute de pression crée une force ascendante. Aussi, la différence est

La pression entre le haut et le bas est trés faible (environ 1 %), mais elle applique une force
ascendante qui n'est pas importante compte tenu de la surface de la lame. Par conséquent, la
surface de la lame joue également un réle important.

1.3.4.Effet De Sol :

Méme si vous planez au-dessus du sol au-dessus du diametre du rotor principal, la surface ne
bloquera pas le flux d'air. Dessinez ci-dessous Cependant, lorsque le vol stationnaire se fait
pres de la surface, il y a un phénomene appelé effet de sol. Le vecteur de portance augmente a
mesure que le flux dair induit a travers le disque du rotor est réduit par le frottement de
surface. Cela réduit I'angle des pales du rotor et réduit la trainée induite pour la méme
portance. L'effet de sol limite également la création de tourbillons aux extrémités des pales en
raison du flux d'air vers le bas et vers I'extérieur, permettant a plus de pales de générer un flux
dair. Si I'nélicoptere s'éleve verticalement sans translation (en vol stationnaire), le flux d'air
généré n'est pas restreint et le tourbillon de bout d'aile augmente a mesure que le flux d'air
vers l'air diminue.

N\ Wiyt
o VIR A

(GritHe)

< @ S
Large vortex ‘ : F'L'T%I* : *

/I

Figure 1.5 :Effet de sol

L'effet de sol est maximisé lorsqu'il n'y a pas de vent sur une surface solide et lisse. Les
herbes hautes, les terrains accidentés, la chaussée et les surfaces d'eau modifient le schéma du
flux d'air et augmentent les tourbillons aux extrémités du rotor.

1.3.5. La Force Centrifuge :

La force centrifuge de I'hélicoptére est générée par la rotation et la masse des composants du
rotor principal. Cette grande force a tendance a éloigner les éléments de leur centre.rotation.
Pour un hélicoptére de deux a quatre passagers, la base de chaque pale a une charge d'environ
6 a 12 tonnes, et pour un gros hélicoptere elle peut atteindre 40 tonnes.Lorsqu'un hélicoptére
est au sol, son poids et son envergure provoquent I'effondrement de ses pales. Lorsque le rotor
commence a tourner, les pales sont soulevées par la force Centrifuge. A vitesse de croisiére, il
est entierement déployé méme lorsque l'avion est a l'arrét.ll n'a pas encore décollé, ou

I'incidence reste nulle.[13]
-8-
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Vortex en
bout de pale

Figure 1.6 :La force centrifuge

1.4. Le Rotor:
1.4.1. Définitions:

Le rotor principal est la partie rotative de I'nélicoptére qui produit la portance. Le rotor se
compose d'un mat, d'un moyeu et d'une pale de rotor. Le mat est un arbre métallique
cylindrique creux qui s'étend vers le haut a partir de la transmission et est entrainé et parfois
soutenu. Au sommet du mat se trouve un point de montage pour les pales de rotor appelé
moyeu. Les pales du rotor sont ensuite fixées au moyeu de diverses maniéres. Le rotor
principal peut étre constitué de 2 a 5 pales selon I'appareil.Ce qui suit est un rotor de type tige
a deux pales [14]
Téte du rotor

J Support pale
= l

Guignol supérieur

Pale

Bras de la barre ~ Cadre de control

-
stabilitrice ™S\ -

5  Biellette de changement
d’incidence des pales

J\ Plateau oscillant

A
Barre stabilatrice J

I
Il Arbre du rotor

Figure 1.7 : Le rotor principal est la partie rotative d'un hélicoptere

1.4.2.Classification Des Types Des Rotors :

Les systemes de rotor principal sont classés en fonction de la maniere dont les pales du rotor
principal sont montées et de la fagcon dont elles se déplacent par rapport au moyeu du rotor
principal. Les rotors peuvent étre divisés en quatre types : les rotors articulés, les rotors semi-
rigides, les rotors rigides et les rotors flexibles [14].

Rotor rigide
Rotor articulé ~~, 5
P S R 1
Rotor semi- rlglde ff%& Rotor Hex.bleﬁ

Figure 1.8 : types des rotors
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1.4.3.Principe De Fonctionnement :

Considérez tout cela car il existe des rotors principaux avec deux, trois, quatre pales ou plus,
et différents fabricants ont des conceptions différentes pour transférer des entrées périodiques
et collectives au systéme de rotor principal. C'est impossible.

Modelé sur un rotor a 2 pales Robinson R22 ou R44. Dans ce type d'hélicoptére, le plateau
cyclique est fixé sur la rotule monobloc. Cela permet a I'ensemble du plateau cyclique de
glisser de haut en bas sur le mat rotor (pour les entrées collectives) et de s'incliner (pour les
entrées périodiques). La figure ci-dessous montre comment la contrainte collective affecte le
plateau cyclique en faisant glisser le plateau cyclique vers le haut et vers le bas pour
transmettre les changements de pas collectif. A gauche : plateau cyclique bas (distance entre
deux petites fleches rouges).

A droite, le plateau cyclique se déplace sur le mat (distance entre les deux petites fleches
rouges). La tige de tangage s'est déplacée vers le haut avec le plateau oscillant. Etant donné
que l'ensemble du plateau cyclique s'est déplacé vers le haut sans changer son inclinaison,
toutes les liaisons de pas se sont déplacées vers le haut d'une certaine quantité, mais elles
continuent de monter et de descendre pendant la rotation en fonction de l'inclinaison du
plateau cyclique.

| [P e
Il I

Figure 1.9 : Le dessin montre comment les sollicitations
du collectif affectent le plateau cyclique .

La figure ci-dessous montre comment les entrées périodiques affectent I'ensemble du plateau
cyclique. Le plateau cyclique est horizontal a gauche.Tandis qu'a droite, il se pencha.
Lorsqu'elle est inclinée, la biellette se déplace vers le haut lorsqu'elle se déplace vers le coté
droit de I'image et vers le bas lorsqu'elle se déplace vers le c6té gauche de I'image. Le
déplacement vers le haut et vers le bas augmente ou diminue l'inclinaison de la lame [14].

|
el

Figure 1.10 : Le dessin montre comment les entrées cycliques
affectent I'ensemble du plateau oscillant.
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1.4.4.La Definition Plateau Cyclique :

Le plateau oscillant transmet les commandes au rotor principal, et Li est situé sur le mat du
rotor et se compose de deux plaques, une plaque supérieure
rotative et une plaque inférieure fixe.

Les deux plaques sont reliées par des roulements a billes qui
font tourner la plaque supérieure. La plaque supérieure est reliée
a la pale et tourne avec le rotor. La plaque de fond est reliée a
des commandes périodiques et collectives commandées par un
servo de plaque de fond fixe.

2. Plaque de fond fixe 3. Goupille de commande
4. Plaque supérieure mobile

Figure 1.11 :plateau cyclique

1.4.5. La Commande De Pas Cyclique :

Le contrdle périodique du pas affecte I'angle de chaque pale de rotor individuellement a divers
points pendant la rotation de 360 °. L'angle des lames individuelles augmente dans la
premiére moitié de chaque rotation et diminue dans la seconde moitié. Plus le pas des pales
est raide, plus la portance sera générée dans certaines des rotations et plus le battement des
pales sera €levé.Pendant le reste de la rotation, I'angle et la portance de la lame sont moins
prononcés, de sorte que la lame ne monte pas beaucoup. A la suite de ce changement,
I'ensemble du disque de rotor a une nouvelle pente. Cela change efficacement la direction de
la poussée, permettant au pilote d'augmenter la vitesse d'avancement, d'incliner lI'avion sur le
coté et de changer de tangage. Le disque du rotor ne peut étre incliné que jusqu'a un certain
point. Si l'angle d'attaque est trop grand, la pale ne pourra pas genérer suffisamment de
portance. C'est ce qu'on appelle le décrochage.

1.4.6. La Fonctionnement Du Plateau Cyclique :

Le moyeu, les pales et le plateau cyclique supérieur sont intégrés et rotatifs. La commande
incline ou reléve le plateau cyclique inférieur et transmet son mouvement au plateau supérieur
via des roulements a billes. Du coup, la biellette monte ou descend pour chaque pale. Changer
I'incidence.

1.4.7.La Définition Biellette :

Il se compose d'une tige métallique et d'une rotule en plastique. Toutes les
liaisons d'hélicoptére constituent une liaison de commande, par exemple, vous
pouvez controler le pas du rotor et régler I'angle d'incidence mécanique des
pales.
Les ajustements se font en allongeant ou en raccourcissant la tige. La rotule
est du type a vis. Attention a ne pas trop desserrer les vis afin que les deux
parties ne se séparent pas pendant le vol.
Nous vous recommandons de laisser au moins 3 tours comme marge de
sécurité. Figure 1.12: biellette
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1.4.8. La Fonctionnement De Biellette :

Avant de pouvoir passer a la théorie des vibrations pour une analyse plus approfondie du
probleme, nous devons définir correctement le probleme. Tout d'abord, considérons le
systeme mis en place pour contrdler la vibration des pales.

RS

1
1
! Moteur agit que sur ce plateau
1

Plateau de commande

Flexball

Figure 1.13: Systéme de contrdle de I'angle de la pale

L'angle d'attaque doit changer au fur et a mesure que le pilote agit sur la colonne de
manceuvre pour changer la direction du vol. Cela crée une portance maximale et minimale sur
les disques du rotor distants de 180 °. Le couple résultant incline le disque selon la conversion
souhaitée. La pale oscille autour de son angle moyen (fixé par le pas collectif). L'angle atteint
son minimum et maximum 90° avant d'atteindre sa position minimum. / Maximum L'effet de
cette différence d'angle d'incidence est obtenu par un plateau oscillant inclinable. Celui-ci
détermine la trajectoire de la bielle reliée a la pale. Du fait de la rotation du moteur, la bielle
monte et descend en fonction de la position du plateau oscillant. Ce mouvement crée un
moment autour de l'axe de rotation de la lame elle-méme, réalisant ainsi le différentiel
souhaité.

La fonction de la boule flexible est de donner au plateau cyclique l'inclinaison souhaitée.
Trois balles flexibles sont connectées au panneau de commande. La position cumulée de la
Flexball détermine la pente. C'est parce que le plan est défini a partir de trois points. Les billes
flexibles ont la propriété de se dilater et de se contracter, et par conséquent, ces bielles sont
flexibles et déformables. Par conséquent, lorsque vous appuyez sur le baton, il agit sur la balle
flexible et se dilate et se contracte, inclinant la plaque de contrdle et obtenant I'effet souhaite.
L'avantage des balles flexibles est qu'elles minimisent les dimensions de I'hélicoptere.

Tout d'abord, nous abordons le probléme en considérant une Flexball isolée stimulée par la
force vibratoire externe de la lame. De cette facon, on peut faire une analogie classique en
mécanique vibrationnelle avec des masses stimulées par des efforts variant dans le temps.
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1.5. Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons parlé de ce que les études tribales traitaient ainsi qu'en général
de I'hélicoptéere, et nous avons abordé certaines définitions telles que la pale et le rotor, et nous
nous sommes spécialisés en parlant de maniére simple sur le disque rotatif et sur comment il
est contrblé dans les pales de I'hélicoptere au moyen de. La tige de commande reliée a leur
bati et mentionnait certaines des caractéristiques de ce dernier.
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I11.1. Introduction

Ce chapitre traite des bases de I'aérodynamique des hélicopteres qui permettent la
modélisation des hélicoptéres. En fait, le vol d'un hélicoptére se fait dans différents modes de
vol unidirectionnel, bidirectionnel ou tri directionnel, dans chaque mode. Il peut se produire
dans des conditions trés différentes. Cependant, dans la littérature sur I'aérodynamique des
hélicoptéres [15] [16], les cas les plus importants analysés sont le vol vertical, le vol
stationnaire et le vol en palier.

Ce chapitre considére la dynamique de la lame. Un élément essentiel d'un hélicoptére est le
rotor, qui lui-méme est constitué d'un ensemble de deux pales autour d'un axe quasiment
vertical, dans un plan perpendiculaire a cet axe.

11.2. Définitions Aérodynamique :

Un domaine de la mécanique des fluides traitant de la compréhension et de l'analyse de
I'écoulement de l'air et de ses effets sur les éléments solides qui les entourent. Ces effets
peuvent étre provoqués naturellement par un objet immobile exposé a un courant d'air se
déplacant a une certaine vitesse, un objet se déplacant dans I'atmosphére, ou une combinaison
des deux propositions mentionnées ci-dessus. Les domaines de recherche peuvent étre
subdivisés en aérodynamique incompressible et compressible selon les nombres de Mach.
L'aérodynamique incompressible met en jeu les écoulements suivants : * Lorsque les nombres
de Mach sont inférieurs a environ 0,2 (250 km/h) et placés dans cette classe de cours d'eau,
certaines hypothéses simplifiées peuvent étre faites lors de I'étude de ces cours d'eau.
L'aérodynamique compressible est subdivisée en aérodynamique. * Vitesses subsoniques
comprises entre Mach 0,2 (250 km/h) et Mach critique (environ 1200 km/h), vitesses
transsoniques, vitesses supersoniques de Mach 1 a 5, et vitesses supersoniques extrémes
supérieures a Mach 5.

11.3. La Palette Rotor

Un élément important d'un hélicoptére est un rotor qui assure a la fois la portance et la
translation de I'nélicoptére. Le rotor lui-méme se compose d'un ensemble de deux pales ou
plus.

11.4.Les Modes De Vol D’un D’hélicoptere

L’hélicoptereestunaéronefquipeut,enprincipe,exécutertroissortesdevols:
- Un vol vertical(ascendant ou descendant),
- Unvol stationnaire,
- Unvol de translation.

11.4.1. Le Vol Vertical :

Pendant le vol vertical, la force résultante aérodynamique et le poids total sont deux forces
dans la méme direction mais dans des directions opposées. Le vol monte ou descend en
fonction de la force aérodynamique supérieure ou inférieure au poids de l'aéronef. Pour les
deux forces, la force résultante aérodynamique et le poids du dispositif sont égaux et opposés
[17].
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11.4.2.Le Vol Stationnaire :

Le rotor de I'hélicoptere est entrainé a vitesse constante et le mouvement vertical de
I'nélicoptere est obtenu par le seul changement du pas des pales. A ce stade du vol, la portance
de la pale reste la méme pendant un tour du rotor. 1l existe une position ou la portance totale
contrebalance exactement le poids de l'avion. C'est-a-dire que [I'hélicoptére peut étre
stationnaire. S'il est bas, I'appareil tombera en panne. Il monte quand il est haut. [18]

Figure. 11.1: Vol stationnaire
11.4.3 Vol En Translation :

Une force horizontale est nécessaire pour que I'hélicoptéere avance. Si la portance de la pale
augmente lorsque la pale passe derriére le rotor, le poids et la portance se déplaceront et
I'équilibre précédent sera perdu. Ensuite, I'appareil bascule vers I'avant. En conséquence,
I'ascenseur n'est plus vertical. Cependant, la trainée globale (résistance a I'hélicoptére vers
I'avant) est la composante de puissance car la principale composante verticale qui s'oppose au
poids qui lui permet d'étre maintenu en I'air demeure et la composante horizontale motrice
produit un mouvement vers l'avant. Le pilote dispose de trois principaux systemes de controle
. les leviers cycliques (manches), les collectifs et les palonniers. Le manche contréle I'angle
du rotor principal en inclinant la téte du rotor, sur laquelle les pales sont montées au niveau de
la liaison de pas, dans la direction de mouvement souhaitée a travers un plateau cyclique fixe.
L'ensemble contr6le I'angle de pas commun de toutes les pales en conjonction avec un plateau
oscillant qui modifie la portance générée par le rotor. Le palonnier augmente ou diminue la
portance du rotor de queue, qui doit varier en fonction de la force agissant sur le rotor
principal et donc de la position du collectif.[18]

Figure 11.2: translation de 1’hélicoptere
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11.5. Mobilites de la pale :

Les trois mobilités de la pale sont (figurell.3):
Le battementp, levé de la pale perpendiculairement au plan
rotor; La trainée T4, mouvement de pale dans le plan rotor;

Le pas PO, rotation de la péle suivant son envergure.

F _» Matdurotor
#,‘.—“ _» Articulation de tramnée

4. ~ _w» Articulation de battement
\'A‘A-T s /, /' Roulement du pas
D

B
i\
L)
\%\\
’K\ Variation du pas

P
Trainée

Battement

Figure 11.3: Les degrés de libertés de la pale.

Le déplacement axial est beaucoup plus petit que ce dernier. Le déplacement du disque rotor
est le secteur de balayage par les pales par tour. L'équilibre momentané des pales pour la
trainée, l'inertie, la gravité et le controle du pilote provoque des mouvements de trainée et de
battement. Le pas ajuste I'équilibre global du rotor pour assurer une portance et une
propulsion données, dont la décision dépend d'un certain degré de liberté pour expliquer le
mouvement de la pale. [19]

11.6. Articulations De La Pale:

La force de Coriolis générée par le battement provoque une vibration de trainée de la pale.
Une facon de minimiser I'angle de battement est d'introduire un lien de joint, qui est un lien
mécanique qui crée une liaison entre le pas de pale et le battement (Figure 11.4). L'angle de
pas de la pale est contr6lé par le levier de pas. Au bout de ce levier se trouve une commande
pilote (point A) qui peut tourner autour de I'axe de l'articulation de pas. Le point A en dehors
de I'action pilote est fixe et le décalage par rapport a I'axe des battements fait changer la
hauteur de ton au fur et & mesure que le battement change [18].

il Ay @ axe d'articulation de pas
o 4 A, : axe de battement

' PN A : commande de pas

453 8y : angle de la liaison K

Figure 11.4: Liaison de l'articulation de battement [19]
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11.7. Aérodynamique Des Pales :

En effet, compte tenu des pales en rotation, la vitesse relative a I'air augmente avec le rayon.
La portance est proportionnelle au carré de la vitesse, ce qui entraine une distribution non
uniforme de la portance, caractérisée par une force maximale au bout de I'aile (Fig. 11.5).

Le résultat est une contrainte de flexion intense prés de la base de la lame, ce qui peut
entrainer des dommages structurels. Pour y remédier, la premiére méthode consiste a imposer
une loi de torsion a la pale pour réduire la différence de portance entre la base de la pale et ses
extrémités (Fig. 11.6). [18]

Figure 11.5 : Vitesse relative d’une pale en rotation et conséquence sur les répartitions de
Portance

Corde de profil

Figure 11.6: Influence du vrillage des pales.

Les parametres aérodynamiques constituent un trés grand groupe de facteurs [20], des
modeles les plus simples avec des temps de décomposition totalement négligeables aux
modeles complexes. Ces différents parametres sont insérés dans le calcul différemment dans
trois cas :

* Les modeles 2D instantanés.
* Les modeles 2D avec histoire.

* Les modeles 3D.

11.8. Modele De Pale Rigide :

Dans ce modéle, nous avons fait quelques hypotheses simplifiees pour obtenir une
représentation analytique des forces aerodynamiques et inertielles genérées par le rotor et le
mouvement des pales. En particulier, I'analyse simplifiée conduit a ignorer les effets du
décrochage, de la compressibilité, de la non-uniformité de la distribution des vitesses
d'induction et des divers couplages inertiels [21].
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11.8.1. Forces Et Moments D'inertie :

La pale est coupée en trongons de différentes longueurs. L'extrémité de la section est soit un
joint au niveau du moyeu (tangage, battement, trainée, liaison K) soit une coupure en bout de
pale (fleche, statisme, pointe, etc.). Les formules les plus courantes pour les forces et les
moments d'inertie appliqués a la section de pale rigide sont :

- Ai -
Fi = fAi +1 pypdv
. A —— (11.2)
M= [, pAp " Fpdv

Ou:

Aii est une articulation ou une cassure a I'extrémité de la pale ; c'est aussi I'origine du repéere
Ri

Ri-1 : est le repere précédent l'articulation Ai Ri : est le repére suivant l'articulation Ai

P : est un point courant entre Ai et Ai+1

p : est la masse volumique de la pale

Yp : est 'accélération absolue de P

Transformer I'équation (11.1) pour ne montrer que les propriétés physiques de la pale et le
passage des différents joints. Enfin, vous pouvez obtenir I'expression suivante :

-> N Ei — - - —

Fo=miyy+ 4 Ms,, + 0" My, )
B (11.2)

an;

o T4 M Ua £29)

M, = M; tAiT;Ai + Iy +
Avec mi : masse du trongon Ai - Ai+1

IAi : tenseur d'inertie du trongcon

—

M;.,,: Moment statique du trongon rapporté en Ai Il_'is tai

Q: est la rotation instantanée de Ri par rapport a Ri-1

L'équation (11.2) montre les formules les plus courantes pour les forces et les moments

d'inertie appliqués aux sections de pales rigides. Ces équations n'incluent que la vitesse et

I'accélération au niveau des articulations (et des ruptures). Par conséquent, vous n‘avez pas a

les calculer en aucun point de la lame. Les données d'entrée sont la vitesse et I'accélération de
A g 4 —_ dﬁ 7 \ by - A

la téte du rotor. Clausef2;, Vl-,yietd—;ll est calculé pas a pas a partir du centre de la téte rotor,

en tenant compte des différents ordres de passage des volets, trainée et tangage.
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11.8.2 .Forces Et Moments Aerodynamiques

La charge aérodynamique est évaluée selon la méthode classique de type élément de voilure.
Un terme important dans le calcul des charges aérodynamiques est le vecteur vitesse absolu
au centre de poussée. La figure 11.7 ci-dessous montre la section transversale de la pale.

H renme de poussids

Corde de profil

Figure I11.7: Forces aérodynamiques sur un €lément de pale
V : est la vectrice vitesse de I'élément de pale par rapport a l'air.

i : est I'incidence locale (c'est a dire I'angle que fait la corde de la pale par rapport a la vitesse
relative pale/air).

0 : est I'angle de pas local (c'est a dire I'angle que fait la corde de la pale par rapport au plan de
référence- le plan du rotor -).

Il vient:
0 = Arctg (%)a:i:e—q) (11.3)
y

Le nombre de Mach local M est défini comme le rapport entre la vitesse de I'élément de lame

et la vitesse du son:
Rz

a

M =

Connaissant I'incidence et le Mach, nous pouvons évaluer les coefficients aérodynamiques
Cz, Cx et Cm. Les forces et moments aérodynamiques sont alors donnés par:

22 _ 2 pIv2(Cy cos @ — Cy sin @) (11.4)
dx 2
ddixy = —%prZ(CZ sin® — C, cos @) (11.5)
am 1
—X=——plV2Cy (11.6)
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11.8.3. Vitesses Induites

En vol stationnaire et en vol vertical, le champ de vitesse induit par le rotor est calculé par la
méthode de I'anneau. Il s'agit d'une théorie des fluides appliquée localement. Les équations de
base données par la théorie des fluides sont :

Fy = =2ps|Vo + V|V, (11.7)
Ou:
Vi : est la vectrice vitesse induite moyenne, perpendiculaire au disque rotor.
Vp: est la vitesse de I'air a I'infini amont (VO = -V si V est la vitesse de I'appareil).
Fy: est la poussée normale au disque rotor.
S : est la surface du disque rotor.

p . est la densité de l'air. Soit (O, X, Y, Z) le triedre lié au disque rotor

Figure 11.8: Vitesses induites par le rotor
L'incidence du disque rotorap, est définie par:

ap = Arctg(:—Z) (11.8)

11.10. Modeéle Analytique Du Rotor :

Examiner le mouvement de la lame tournant a une vitesse angulaire de autour d'un axe fixe.
La pale peut se déformer selon le nombre B en mode de battement (mode de flexion dans le
plan vertical) et le nombre T en mode de trainée (mode de flexion dans le plan horizontal). De
plus, tenez compte de la possibilité de vrillage 0 sur la lame. Etablir I'équation du mouvement
a l'aide de la méthode de Lagrange appliquée a la description modale. C'est-a-dire que les
inconnues sont les coordonnées modales et les angles de torsion pour chaque mode de
déformation.
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11.10.1. Modéle Inertiel

Afin de bien expliquer les déformations possibles de la pale, nous présenterons les différentes
références nécessaires a la modélisation. La référence Ro = (0, Xo, Yo, Zo) est une référence de
référence fixe. Il est lié au fuselage de l'avion. O est le centre du rotor, X est I'axe horizontal
vers l'arriere de l'avion, Y, est a droite et Zy est vers le haut. A partir de ce systeme de
coordonnées fixe, nous introduisons le systeme de coordonnées tournant R; = (0, Xy, Y3, 1).
C'est la vitesse de rotation de la pale estimée a partir de Ro par la rotation de I'angle ¥ = Q t
autour de Zo. Par conséquent, il y a les suivants :

Yp
Y

Figure 11.9: mobilité de la pale dans différents reperes RO et R1

)?1 = CoS ‘1’)?0 + sin ‘1’)?0
Y, = sin l1’)?0 + cos W)?O (11.15)
Z, =7,
A partir du repere de rotation Ry, nous introduisons un repére supplémentaire R, = (0, Xz, Yo,
Z,) qui prend en compte la torsion de la lame. Ce critere est obtenu a partir de R; en le faisant
pivoter d'un angle fautour de X;. L'angle étant I'angle de torsion de la pale, il peut étre obtenu
a partir de I'équation suivante.

z
'z i

Figure 11.10: mobilité de la pale dans differents reperes R1 et R2
)?2 = )?1
Y, = cos 0Y, + sin6Z, (11.16)
171 = —sin 9171 + cos 921

Dans le repere R,, la pale subit une déformation en flexion dans deux plans (0, X, Z5)
déformation flottante et (0, X2, Y,) -déformation en trainée- (Fig. I1.11).
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Figure 11.11: Modélisation de la pale déformée dans le repére R2

Nous noteronsh;; (resp. hy;) la forme modale du ieme mode de trainée (resp. de battement) et
q::(resp. qp;) la coordonnée modale du i éme mode de trainée (resp. de battement). Dans la
suite, nous considérerons un nombre B de modes de battement et un nombre T de modes de
trainée. En introduisant les notations synthétiques suivantes:

heq: = ZiT=1 htiqti et hyqp = Z?=1 hbﬂbi (11.17)

Ensuite, en se focalisant sur la distance r entre le centre du rotor et le point courant M de la
pale, on peut représenter la position du point M au repére R, apres avoir subi une déformation
en flexion.

0—1\4) == T)?Z + htthZ + thbZZ (“18)

Equations pour passer du repére R, au repére R; puis au repere Ry Equations (11.15) et (11.16)
Permet d'écrire la position du point courant de la pale M dans le repere fixe.

[rcos W — (h, cos 6 — hy,q,sind)sin®]X,
OM =< [rsin¥ — (h; qicos 8 — h,q,sind)sin¥®]Y, (11.19)
[hs q:sinb + hyqy cos H]ZO

La vitesse V (M) d’un point courant M de la pale est alors :

V= [—r.()sin‘l’ — (htqt cos8 — h.q,0 sinf — h,q, sin® — h.q,0 cosH)sin’P —
0(h:qscos60 — hyqpsind )])?0 + [—TQCOS‘P — (htqt cos6 — h,q.0 sinf — h,q,, sind —
hpqp0 cos8)sin¥ — Q(h.q,cos0 — hyqpsind ) sin ‘1’]170 + [h¢Gysind + hyq.Ocos +
hyq,cos6 — hbqbésinH]ZO (11.20)

L'angle de torsion de la lame de 0 peut étre divisé en deux sections :

- La composante statique constante 0, le long de la pale peut étre assez inclinée dans
une configuration réelle, atteignant 10° en vol a haute portance.

- La composante dynamique 6y, qui reste faible par rapport a la composante statique,
mais est fortement impliquée dans la dynamique de la pale. Supposons que cet angle
dynamique change le long de la lame.

Pour la suite de cette étude, nous ferons deux approximations :
cos 0 =cos 6, sin 0 = sin 6,
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En faisant ces approximations, tous les termes de 64 sont ignorés dans I'équation de I'énergie
cinétique de la pale. Pendant ce temps, gardez tous les termes a 64. Pour le mouvement de
torsion de la pale, le terme dynamique rapide 64 est important - et pour le mouvement
dynamique de trés faible amplitude - le terme 64 est négligeable. Sous cette approximation, la
formule de la vitesse absolue du point actuel de la pale M s'écrit :

V = [-r0sin® — (h.q, cosby — h;q.045in8, — hyqy, sinBy — hy G0, cosBy)sin¥ —
Q(heq,cos8y — hyqpsindy )Xy + [~r2cos¥ — (hyqG, cos8y — hpq,0, sinBy — hyqy sindy —
hbqbédcoseo)sin‘z” — 0(hyqicos6y — hyqpsinb,) sin 'P]?O + [htqtsineo + heq.04c050, +
hyGpcos8y — hyq,B,45in6,]Z, (11.21)

Pour utiliser la méthode de Lagrange, I'énergie cinétique totale des pales est exprimée en
fonction d'inconnues :q;;,q,;, et 64 Les énergies cinétiques totales de mouvement des pales
sont :

T, =2 [ V(M)? dm == ['V(M)? A(r)dr (11.22)

Ou R est le rayon de la lame et A(r) est la densité linéaire de la lame. Vous devez également
calculer I'énergie cinétique de rotation T, de la lame. Soit I, le moment d'inertie de torsion de la
section transversale de la pale a une distance r du centre du rotor :

T, = [} 1,63 dm (11.23)

Supposons alors que la distribution de masse est uniforme le long de la pale. C'est-a-dire
A (r)=A=mp /R (mp est la masse totale de la lame). De plus, nous supposons que la torsion
dynamique est dominée par un seul mode de déformation, c'est-a-dire 04 (r, t) = f (r) 04 OU r
est la distance entre le centre du rotor et le point courant. Est la distance de la lame.

11.10.2. Modele Elastique

Ensuite, nous devons calculer I'énergie de déformation stockée dans la pale lors de la
déformation. Pour cette raison, la section transversale de la pale est supposée symétrique. En
d'autres termes, I'axe élastique et I'axe de torsion sont les mémes. De cette facon, le rythme de
I'énergie de liaison, de la torsion et du glissement peut étre ignoré. Par conséquent, I'énergie de
déformation totale U est la somme des énergies de déformation de battement, de trainée et de
torsion.

1 1 1
U =330 Hawfiqh + 5 Xy toi a5 + 56163 (11.24)

Ou py et oy sont respectivement la masse de mode et la pulsation propre du lleme mode de
trainée. La méme notation est utilisée pour les modes de battement d'indice b. Dans le terme
d'énergie de déformation de torsion, G est le module de cisaillement et J est le moment d'inertie
polaire de la pale. Par conséquent, le produit GJ est la rigidité en torsion de la lame. Enfin,
notons également que le terme 6, n'intervient pas dans I'équation de I'énergie de déformation, la
pale étant supposée en équilibre a une position déja inclinée de cet angle de tangage statique 0.
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11.10.3. Prise En Compte Des Efforts Aérodynamiques :

Introduisez des forces aérodynamiques dans les pales du modéle précédent pour simuler le
mouvement physique du rotor de I'hélicoptére. Seuls les ascenseurs et les drags y sont
organisés. La figure 11.12 montre la section transversale de la pale et la direction de la force
aerodynamique dans cette section transversale.

Figure 11.12 : Modélisation des efforts aérodynamiques sur une section de pale

vous pouvez définir le systeme de coordonnées local associé pour la section de la lame. Ce
repére local a le centre de poussée de la section par rapport a l'origine H (le point ou la force
aérodynamique est appliquée), avec l'axe Xocai perpendiculaire a la section comme axe
principal, et la direction Y)ocqie. La portance et la trainée s'expriment naturellement dans le code
du profil qui complete directement le triedre et le repére Z,ca{H, Xaero, Yaero, Zaero}. Ce
systéeme de coordonnées est défini a partir du systeme de coordonnées précédent en faisant
pivoter l'angle i autour de Xjoca, cOmme le montre la (Figure 11.10). L'angle i est I'angle
d'incidence dans la section transversale, c'est-a-dire I'angle auquel la corde du profil regarde
dans la direction du vent relatif. Dans cette référence, la portance de base dP et la trainée de
base dT sont décrites comme suit :

dP = Nz(i)chir
dT = Ny, (DVZ, (11.25)

Ou N, etN, sont les coefficients aérodynamiques de portance et de trainée Vair est la vitesse du
centre de poussée par rapport a l'air.

Pour la représentation de la vitesse Vair, seule la vitesse produite par le mouvement du corps
rigide de la pale, c'est-a-dire la rotation de I'appareil et éventuellement la vitesse d'avancement
V, est prise en compte. La déformation élastique de la lame est négligeable par rapport a la
vitesse provoquée par le mouvement global. Avec cette approximation, on peut écrire :

Vair =10 + Vsin¥W (11.26)

Ou est l'azimut de la pale, c'est-a-dire la position de la pale par rapport au repere lié au
dispositif. Si ¥ = O, la lame pointe vers l'arriére, et si ¥ =z / 2, les lames pointent vers le coté
droit de I'appareil. A cet azimut particulier, la vitesse relative est en fait rQ + V. La portance de
base dFz et la trainée dFy doivent étre exprimeées dans des reperes fixes (X rotor, Y rotors Z rotor)
estimés a partir du repere aérodynamique par rotation. d'Angle 4) X Circonférence Voir
Figure (11.10).
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Il vient donc: df, = dPcos@ — dTsin® = (N,Vz.cos® — N, Vipsin®)dr
df, = —dTcos@ — dPsin® = (N,V2,cos® — N, VZ, sin@)dr (11.27)
L'angle @ est défini cos @= VVy. par sin@= Vf etsin4 ,V,ou Vet V, sont les composantes de la

vitesse du centre de poussée de la section selon les directions rotor et Zyowor. Si nous faisons
I'nypothése supplémentaire que le centre de gravité et le centre de poussée de la section sont
confondus, alors ces termes de vitesses ont déja été calculé lors de I'étude de la dynamique de
la pale - équation (1.23) .

Nous avons donc:

v, = [r.()sin’;” - (htqt cosOy — h.q.0, sinBy — hyq, sinb, — hbqudCOSHO)COS‘P
— N(h.q.cos60y — hyq,sinb,) sin ‘1’]

V, = [heGesinby + heq045inby + heqycosy — hyq 0y5inb, | (11.28)
Equation (11.27) s'écrit donc:
dF, = (rQ + Vsin¥)(N,V, — N, V,)dr
dF, = —(rQ + Vsin¥)(N,V, — N, V,)dr (11.29)

La force généralisée qui intervient dans I'équation de Lagrange associée au degré de liberté gq;
est:

ay 0z
Qqi = fpaledFy 2T dF, 30 (11.30)

Par conséquent, vous devez évaluer les coordonnées Y et Z du centre de poussée de la section
dans le systétme de coordonnées fixe (Xrotor, Yrotors Zrotor). A partir de I'équation (1. 19),
reprenant I'hypothése que lI'angle de tangage total et I'angle de tangage statique peuvent étre
confondus pour les études aérodynamiques, on obtient immédiatement I'équation suivante :

Y = rsin¥ + (h.q cos 8y — hyqyp sinfy)cos¥
Z = hpqpcosBy + hyq; sin 6, (1.31)

I1.11. Conclusion :

Au début de ce chapitre nous avons presente la déefinition de I'aérodynamique, ainsi que la
dynamique de I'nélicoptere et la connaissance des forces aérodynamiques résultant de la pale ,
et nous avons abordé le modéle analytique du rotor .

Et determiner les forces aérodynamiques et la force centrifuge, en tenant compte des forces
aérodynamiques.
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I11.1. Introduction

Analyser les phénomeénes naturels généraux et les problémes d'ingénierie

En particulier, nous avons souvent Assurez-vous gque vous avez un probléme problématique
autant que possible. Le développement de modeles mathématiques repose généralement sur
des hypothéses de base et des hypotheses simplifiées, et I'équation principale est souvent une
équation différentielle avec des conditions aux limites supplémentaires. Par exemple, la
théorie élastique est basée sur les hypothéses de base de I'existence de vecteurs de contraintes,
et les équations génerales de I'élasticité linéaire isotrope supposent de petites déformations,
I'hnomogenéité du matériau et isotrope, et la linéarité de couplage. Stress et tensions.

La résolution analytique des équations difféerentielles peut étre difficile Insurmontable et il n'y
a pas de solution exacte pour expliquer le probleme étudié Toujours facile a trouver.
Utilisation de modeéles physiques et de simulations Expérimental pour trouver une solution
similaire a celle que vous recherchez Vous constaterez que cela colte du temps et des
ressources. Les progres de l'informatique et les performances supérieures des ordinateurs ont
permis de résoudre des systemes d'équations différentielles extrémement complexes. Ainsi,
plusieurs techniques de décomposition numérique ont été développées et appliquées avec
succes pour obtenir des solutions satisfaisantes a divers probléemes d'ingénierie.

La méthode des éléments finis est I'une des technologies numériques les plus puissantes.

L'un des principaux avantages de cette méthode est le fait qu'elle offre les possibilités
suivantes:

Développer un programme qui peut résoudre certains problemes avec quelques modifications
Le type de probléme.
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111.2. Historique De La Méthode

La méthode des éléments finis est le résultat de deux axes de recherche:

Mathématiques et sciences de l'ingénieur. Mathématiques : Un outil qui renvoie aux résidus
pondérés de Gauss (1775), Galerkin (1915), Biezenokoch (1923) et aux méthodes
variationnelle de Rayleigh (1870) et Ritz (1909). Sciences de l'ingénieur : Hrenikoff (1941),
Henry (1943) et Newmark (1949) ont commencé leurs contributions dans les années 1940,
abordant d'abord les structures continues et approchant de petites parties de problémes
continus a longue tige. Par conséquent, I'idée de base des éléments finis. Argyris (1955),
Turner (1956), Glough (1956) et Martin (1956) ont fait une analogie directe en adoptant un
comportement simplifié dans les petites pieces. Le déplacement doit changer linéairement,
comme pour chaque barre ou poutre dans un systeme discret. Chaque panneau est décrit par
une matrice de rigidité et I'assemblage donne la rigidité totale du milieu continu. C'est ainsi
qu'est née la méthode des éléments finis nommée « panel.«

Argyris et Kelsy (1960) ont utilisé le concept d'énergie pour analyser la structure et

Utilisation de méthodes mathématiques (résidus pondérés, principe variationnels, etc.(.

Le terme « élément fini » a été utilisé pour la premiére fois par Glough (1960.(

Il 'y a un développement rapide de la méthode. Dans les années 1960; Zienkiwicz (1965), De
Arante (1968), Oliviera (1968), Green (1969), Tones (1969), Lay (1969), Storne (1969),
Finlayson (1975) Résidus pondérés genéraux Form, que est, le modéle mathématique de
FEM. En 1969, MEF a été reconnu et utilisé comme un outil populaire pour résoudre I'EDP.

Il résout les problémes non linéaires et non stationnaires dans certains domaines.

Résolution de I'équation de Navier-Stokes incompressible en mécanique des fluides

La vitesse a commencé avec un élément fini en utilisant la formulation de pression

années 1970.

111.3. Définition Sur La Méthode

La méthode consiste a diviser la région physique a traiter en plusieurs sous-régions appelées
éléments finis dont les dimensions ne sont pas infinitésimales.

La solution requise est remplacée par une simple approximation polynomiale pour chaque
élément, et le domaine peut étre reconstruit comme un assemblage ou une somme de tous les
éléments.

I11.4. Avantage De La Méthode Des Eléments Finis

- On peut représenter un grand nombre de formes de structures a I’aide du modele
analytique genéral commun .

- La faculté de définir des maillages tres irréguliers et depuis 1’origine est 1’un des
grands avantages de la méthode des eléments finis.

- On peut accepter des lois complexes de propriétés intrinséques des matériaux si on
compare aux possibilités des méthodes classiques de résolution, et offrent plus vastes
perspectives en analyse non linaire.
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I11.5. Les Grandes Lignes De La Méthode

Ce paragraphe essaie de présenter les étapes de maniére simplifiée Outils nécessaires pour
appliquer et mettre en ceuvre la méthode des éléments finis.Pour résoudre un probléme
physique par la méthode des éléments finis, suivez approximativement les étapes ci-

dessous.(Fig. 111.1) :
' Problem Physique
l Discretization du domain l Module Mathématique

Choix des functions H Formulation variationnelle }
d’interpolation

Ecriture des matrices elementaires

Assemblage des matrices globales,
Application des conditions aux
limites et Résolution du systéme

Figure 111.1 : Etapes générales de la méthode des éléments finis

Etape 1 : Formulation d'éguations gouvernantes et de conditions aux limites.

La plupart des problémes d'ingénierie sont décrits par les équations differentielles
suivantes.Dérivées partielles liées aux conditions aux limites définies dans le domaine et a
leurs Contour. Pour appliquer FEM, ces équations doivent étre réécrites dans le format
suivant: Intégral. Les expressions faibles sont souvent utilisées pour inclure des conditions.
Limites.

Etape 2 : Diviser un domaine en sous-domaines.

Cette etape consiste a discrétiser les domaines au sein de I'élément et a calculer la cohésion de
I'élément.Coordonnées de chacun et de son nceud. Elle constitue donc la phase
suivante.Préparation des données géométriques.
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Etape 3 : Approximation des éléments.

Pour chaque élément, des variables telles que le déplacement, la pression et la température Il
est approximé par une simple fonction linéaire, polynomiale ou autre. Dipléme de Le
polyndéme d'interpolation est li¢ au nombre de nceuds dans 1'¢lément. Approximatif Le nceud
est approprié. A ce stade, la matrice est construite Elémentaire.

Etape 4 : Assemblage et application des conditions aux limites.

Assembler toutes les propriétés d'un élément (masse, rigidité,....)

Entrainez un systéme algébrique pour les valeurs de nceuds de variables physiques. Dans ce
Niveau pour construire une matrice en utilisant la connectivité calculée a I'étape 2 Global a
partir de la matrice élémentaire.

Etape 5 : Résolution a I'échelle du systéme:

L'ensemble du systéme est linéaire ou non linéaire. Il définit I'un des problémes d'équilibre
Cela concerne les problémes de valeur critiques lorsqu'ils sont stationnaires ou statiques, ou
lorsque cela est nécessaire.

111.6. La Formulation Elémentaire Au Niveau De L’élément Fini

Pour chaque élément, sélectionnez la fonction d'interpolation dans le systéme de coordonnées
local.Représente le changement de déplacement au sein de cet élément par rapport au
déplacement du nceud.Ensuite, pour chaque élément, calculez la matrice de rigidité et de
masse, et le vecteur de force.Ces propriétés de base sont ensuite converties en repéres
structurels..

II1.7. La Formulation Globale Au Niveau De La Structure Complete

Il s'agit de trouver une représentation matricielle de I'énergie potentielle en fonction du
déplacement inconnu a tous les nceuds de la structure pour une structure compléte.

Cette étape nécessite I'assemblage de la matrice de rigidité et de masse structurelle et des
vecteurs de force et de déplacement a partir des propriétés de base (matrice de rigidité et de
masse de chaque élément, vecteur de force et de déplacement).

II11.8. Démarche De Formulation Eléments Finis

L'analyse des structures de type treillis ou portail peut étre effectuée en tenant compte des
éléments suivants:

Tout d'abord le comportement de chaque piéce (barre ou élément de poutre) est indépendant,
puis Assemblez ces pieces pour I'équilibre des forces et la compatibilité.

Le déplacement est rempli a chaque nceud.En dessous, la barre met en évidence la quantité de
tous les vecteurs et matrices associés a la base locale de I'élément.
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I11.9. Discrétisation De La Structure En Eléments Finis

Il s'agit d'une série d'opérations effectuées pour établir un modele. En realité, cette idéalisation
consiste a réduire la structure a une géomeétrie simple d'un point de vue topologique. Il s'agit
d'une méthode de réduction des éléments unidimensionnels a l'axe,

Conditions de support et charge.

D'un point de vue rhéologique, choisissez une loi de construction mateérielle et déterminez les
constantes qui définissent cette loi.

La méthode des éléments finis consiste a réduire le solide S & une structure composite.
Eléments individuels interconnectés par des nceuds (Figure 111.2).

Le déplacement de ces nceuds, paramétre inconnu, caractérise le comportement de cette
structure.

Figure. 111.2: Discrétisation du solide

F(t) : la force externe
u: Déplacement d’élément solide

I11.10. Le Maillage :

Le développement est la premiére étape de la chaine de simulation numérique de problémes
Adaptation du maillage autour du profil. Un maillage de haute qualité est essentiel a la
procédure de calcul afin que les résultats soient acceptables et utilisables et que les
conclusions qui en résultent soient recueillies.

La méthode numérique de génération d'un maillage 2D est une transformation qui permet a la
région physique (X, y) de correspondre a la région de calcul (&,n) afin de trouver la qualité de
régularité et d'ajustement aux frontiéres. . Le dernier (Fig. 111.3).

De nombreuses méthodes numériques actuellement utilisées dans ce domaine

Les calculs aérodynamiques pour générer le maillage sont basés sur I'équation de Poisson. En
utilisant cette approche, les lignes de maillage sont générées sous forme de lignes
équipotentielles,Rationaliser.

L'avantage de cette méthode est la simplicité de I'équation de Poisson transformée, qui est
numeriquement facile a résoudre.

Le probleme principal est que des problemes numériques surviennent lors de la résolution de
problemes qui nécessitent des conditions aux limites qui suivent la direction normale aux
limites du domaine de calcul..
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71 K= KMAX
C

Figure 111.3: Transformation du domaine physique (a) au domaine de calcul (b).

111.11. Construction De Nodale Par Sous Domaine

Pour chaque élément, pour le déplacement Ue du nceud, sélectionnez une fonction
d'interpolation qui représente I'évolution du déplacement Ue (X, y, z) au sein de cet élément.
Ce modele peut étre facilement représenté par un polyndme contenant des coefficients
inconnus pour chaque degré de liberté. Est

Us(X,Y,Z)=N"U® (111.1)
Ou N est une matrice d'interpolation qui associe le déplacement des points intérieurs de
I'élément au déplacement nodal.

111.12. Etablissement De La Relation Entre Déformations Et Déplacement

Il s’agit ici de trouver la matrice B reliant les déformations ede 1’élément a ses déplacements
nodaux Ue. Cette relation est exprimée par :

{e} = BU® (111.2)
I11.13. Etablissement De La Relation Entre Contraintes Et Déformations

Pour les matériaux élastiques linéaires, la contrainte est une fonction linéaire de la
déformation . Ils sont exprimés par la formule suivante:

{0} = [D]{e} (111.3)

Ou [D] est la matrice d’¢lasticité.
111.14. Calcul des matrices élémentaires :

Cette étape est la partie la plus importante du probléme. Lorsque les nceuds sont déterminés
de maniére a ce que la contrainte généree par I'élément de montage soit équilibrée avec la
charge externe Fe :

KeU¢ = Fe (111.4)

K® : Matrice de rigidité des éléments représentés dans le repére local. Estimez I'énergie de
déformation de I'élément [22] exprimée par I'équation suivante:

K = [ B"DBdv (111.5)
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Vous devez également calculer la matrice de masse Me pour chaque élément. Cette matrice
est I'énergie cinétique de I'élément [22]. Dans le repere local de I'élément, cette matrice est
donnée par :

Me = [ pNTNdv (111.6)

Ou p est la densité des matériaux qui composent I'élément. Enfin, les matrices Ke, Me, Ue, Fe
sont représentées par les repéres de somme définis pour toutes les structures.

111.15. Assemblage Des Matrices Elémentaires

L'étape d'assemblage consiste a construire une matrice K, M et F entierement structurée a
partir des matrices élémentaires Ke, Me, Ue et Fe des différents éléments en sommant les
énergies de déformation. Cinétique de chaque élément.

Pour les structures formées de poutres, la matrice n'est pas représentée selon les mémes
variables, vous ne pouvez donc pas ajouter la matrice directement. Pour chaque élément, la
position de la variable nceud doit étre placée dans le vecteur de I'ensemble de déplacement
suivant. Neeud de structure. L'opération consiste a placer les termes de la matrice élémentaire
dans la matrice globale. La forme de cette matrice dépend de I'ordre dans lequel les variables
globales sont définies.

111.16. Les Hypotheses De Travail

On choisit de chercher une approximation de la solution de par la méthode des éléments finis
avec une interpolation linéaire , sur un maillage quadrangulaire .tous des quadrangles, N,
designe le nombre d’¢léments du maillage et N le nombre de noeuds .les fonctions de bases
sont choisies linéaires aux arétes .

On désigne les nceuds du maillage par Ne , avec e =1, j, . . ., n, ou plus simplement par leur
numéro.
u -
Y& v
M uZI
1 i Uy
ei
L,
X

—»
k i@y
z ]-.,ll 9

Figure 111.4 : Degrés de liberté et de noeuds de faisceau élément de pale du rotor
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111.17. Fonction De Forme

Le vecteur des déplacements nodaux est :

T
U= [u0xiu0yiu0zi ---quluOyluOZl]

el [Ni O O N, 0 0 .. N, 0 0

T
[uOY =10 N; O 0 N] 0 0 .. N 0]x [quinyinZi ---quluOyluOZl] ’
Upz 0 0 N; O 0 N] 0 0 .. N

(11.7)

Avec u, est un déplacement suivant I’axe X, o, déplacement suivant y, u,, déplacement
suivant I’axe z .

111.18. Détermination De Fonction D’interpolation N;

La forme la plus efficace pour détermine Ni est forme de Lagrange :

Uox =NiUoyi +NjUoy+NilUoyrtNiloy (111.8)
uoz=NinZi+NquZj+Nku02k+NluOZl (| “10)

111.19. Champ Des Déplacements S’écrit :

Uy (X,y,2) = ugx (111.11)
uy(%,y,2) = Ugy (111.12)
u,(%,y,2) = ug, (111.13)

111.20. La Déformation

Le champ des déformations s’écrit :

_ au()x _ auoz _ auoy
Exx = W , Epy = 7 , gyy = W (11114)
_ _ (Ouox , Ouog _ _ (9uoy | dug, _ _ (Ouoy | Ougx
€xz = Ezx = ( 0z + ox v Ezy T &z = 0z + ay /'’ Cxy = &yx T ox + oy

Le tenseur des déformations

Exx Exy Exz
e=|&x &y Eyz (111.15)
Ezx  Eyz Ezz

La déformation des éléments plans se compose de deux termes: un film et un autre. Flexion

Exx kx
comme lasuite:  {e} = {e™} + z{k} E>{gyy} +z3ky =
k,

EZ Z
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0
{aOO}NiOONjOONROONloo
Ioaolozvioozvjoozvkoozvlo*

0O 0N O 0N O 0 N, 0 0 N,

0 0 — /

0z
32
ax2

T
[qui uOyi Upzi - Uoxl uOyl uOZl] +z

(111.16)

_aNi 0 a]V] 0 aNk 0 aNl 0 0_
0x d0x dz 0z
o WMoy o W WNe g o WM
= 3y 3y 7z 0z
oN; oN; 0N}, dN,
0 0 - 0 — =
s 0z 0z 0z 0z -
[02N; 0%N; 92N, 92N
0x? 0x? 0x? 0x?
T azNi 021\/] asz ale
*[u0xiu0yiu02i - quluOyluOZl] +z ayz ayz 0x2 ayz
d%N; 0°N; 0%N, 02N,
L0z2  0z2 0x? 0z%1
(111.17)
N, 0 oN; 0 ON; 0 dN, 0 0‘
0x 0x 0z 0z
B,]=| o Ny g My g WM 5, N,
ml — dy dy 0z 0z '
0 dN; 0 0 oN; 0 JON,, 0 dN,
L 0z 0z 0z 0z -
[aZNi 0°Nj 92Ny 92N
dx2 0x2 d0x2 0x2
8%N; 0°N; 92Ny 92N
[Bf] =z P ayzj axzk ayzl' (I111.18)
62Ni aZN]_ 62Nk ale
dz2 0z2 dx2 0z2

111.21. Champ Des Contraintes

Le champ des contraintes d’un couche des stratifies est donne par la relation suivants :

! ! ! li li li
Oxx Q 11 Q 12 Q 13 Exx Q 11 Q 12 Q 13 K,
_ ’ ’ ’ m / / /
Oyy| =|Q,; Q4 Qs |&y|[+2]|Q, QL Qs (K],
O' ! ! ! m ! ! !
2zl [Q'3; Q'3 Q33K€ZZ Q3 Q3 Q33KKZ
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Tell que C'est les teneures des rigidités horse les principaux

Les résultats en membrane, dans un stratifies donne par :
N(x,y,z) = 1f [Qke™(x,y,2) + 2Qik(x,y,2)] dz
Ou en intégrant dans 1’épaisseur :
N(x,y) = [Aj]e™(x,y) + [Bij]K (x, )

Avec = Yr=1(hyx — hye—1)Qy

A = Zk_ (hk = hie-1) (@i’
et B =Y =13 (Kk Kl?—1)Qllc
1 n
Bij = EZ(hi —hi Qi)
k=1

B = |B;;] Avec B;; = % k=1(he_y — hi_y) (Q{j)k = z=1(Qi,j)k exZy

L’expression développée des résultants en membrane s’écrit donc :

Ny A Ay Ap]|&x By; Bi; Biz]|Kx
Ny| =141 Ay Aps||eyy|+|Bai Baz Bas||Ky
N, Az Azp Aszl|el Bs1 B3, Bs3l|K
Les moments de flexion et de torsion :
M(x,y) = 1f Zngm(x y) + z*Q1K(x,y)] dz

M(x,y) = [B;j]e™(x, ) + [Di;|K (x, ),

D = X7y (hi — RDQ;,

D = [D;;] Avec,D;; :§ k=1(hi — hi_y) (QU) = Yk= 1(€ka

L’expression développée des moments s’écrit sous la forme :

My Bi1 Biz Biz]|&xx Dy; Dip Dy3]|Kx
Myy| = (Bi2 Baz Bas||eyy|+|D21 Daz Dys||Ky
M,, B31 B3y Bszl|el D31 D3, Ds33l|K,
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L’équation constitutive d’une plaque stratifiée est :

N1 _[A Bl[e™
l=l5 oll%] (1130)
N1_[A Bi[Bmn O
[M] = [B D] [ 0 Bf] Ll
111.22. L’énergie De Déformation
L’¢énergie totale de déformation d’un solide s’écrit sous la forme suivant

Ue = fff(lzcijkl &je — oy ;) AV — [If fPudV — ff ff u;dS (11.31)

Ou V et S sont respectivement le volume et la surface extérieure de 1’é1ément.
Cette expression peut étre écrira sous une forme matricielle [23].

b= (CETY (4 Bl E ) av - et gy av — [y reyas (11132)

La variation virtuelle du champ de déplacement{su} donne :

U =M1 (2[4 B o)) av — fiftsuy (rjav — [l (reas (9

La discrétisation de Cette expression
_ B, 0114 B t B, O ,
ve= 17 (160 ¢ e B[ 5)t) v - mcwar vy av

— JIIN]*{f*}ds (111.34)

Pour tout systéme stable, la stationnarité de 1’énergie potentielle conduit a :
IT = 0 on peut simplifier I’expression ci-dessus pour obtenir :

fﬁ <{5qe}t [B(;n I;)f]t[g 5] [Bén gf] {qe}) dv =— f f (8¢} [NI*{f"} dV — NtfsdS
(111.35)

L’expression ci-dessus définit complétement le comportement d’un élément par un systéme
d’équations lin€aire sous la forme :

[Ke] {ge}={fe} (111.36)

Ou[K,] est la matrice de rigidité de 1’élément,{q,} est le vecteur des déplacements nodaux.
Donc la matrice de rigidité élémentaire est :

[kle = [/ [Bn]"[Al[Bn] + [Bm]"[B1[Bf] + [Bfl"[B[By] + [Bf]"[D][BfldV (11.37)
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111.23. L’énergie Cinétique

L’énergie cinétique de systeme s’écrit sous la forme suivant :

T =[[fpV?av (111.38)

E=3 M1 p|G% + G2 + (G2)?] dedydz (11139)
T= ~fIf p [G1F[NI¥[N] [q]dV (111.40)
[M]. = [Jf p [N]'[N] dV (111.41)

[M].matrice de masse élémentaire.
111.24. Systeme D’équations

Classiquement, l'acquisition du systeme d'équations se fait en appliquant le principe de

Hamilton.Le principe de Hamilton est a la base d'une recherche vigoureuse sur les systéemes

en dynamique.

L'énergie totale du systéme est I'énergie potentielle, I'énergie dissipative et Energie physique.
[I=U+T (111.42)

Si {6y }est champ virtuel cinématiquement admissible tel que {5, }(t;)= 0 et {5, }(t,)=0
I’énergie totale du systéme est stationnaire, c’est-a-dire :

STI(t) =0 (111.43)
Ou bien ) ft’f [[(Hdt =0 (111.44)
111.25. Discrétisation Par Eléments Finis
On pose I’hypothese de séparation entre I’évolution spatiale et temporelle des champs
u (x,y,2) = 5% Ny G, »)ui(t) (111.45)
Il vient
{u} = [Nl{q.}
{u} = [N]{ge}
(i1} = [NJ{di}

La discrétisation du principe de Hamilton donne :

{642} [, ([Bm]"[Al[Bm] + [Bm]" [Al[B¢] + [Bi]"[BI[Bim] + [B]"[D][B¢] + p [N]"[N][qe]
— [NIH{f*Ddv — {8qe}S IN]{f*}ds = 0
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Le systeme d’équations général est :

[Me] {de} + [ke] {ge} = {fe} (111.46)

Avec

[M.] = [, pINT'[N]dV

[K.] = [[f [Bn]"[A1[Bn] + [Bm]" BI[B/][B;] [BI[Bn] + [Be" [DI[B;]aV
{fo} =1, [INT{f*} 4V + [, [N]*{f"} ds (111.47)

[M,] Est la matrice de masse de I’élément, [K,] est la matrice de rigidité {f.} et estle
vecteur des force nodales dans le repére local. Les matrices[M,] 4[K.], les vecteurs{f.},,

{q. }4dans le repeglobal sont :
[Kelg = [T [KE[Te"]
[M]y = [T ] ML [Te"]
{98}y = [T"]"{ae"}:
{fe"}g = [Te"]"{f" )
Avec g indiquant le repére global. La matrice de passage s’écrit :
[[tm] 0 0 ]
[T]= 0 [t™] 0
0 0 [t™]
Avec

m _ [cos(x,X) cos(x,Y) cos(x,Z)
[£7] = [cos(z,X) cos(z,Y) cos(z,Z)

111.26. Résolution Des Equations

Utilisez la méthode de superposition pour résoudre I'équation du mouvement.Le principe de
base est que la réponse de la lame est une combinaison de différents modes de vibration
naturels. La contribution de chaque mode est donnée par le facteur d'amplitude direct.

{q} = Yi{DP1} + Yo D2} + - + Yu{Dn} (111. 48)
Avec Yi amplitude du mode i et {®;} le vecteur propre du méme mode. On peut écrire :

{q} = [PY} (I11. 49)
Avec

[D] = [{D1} {Dof ......... {Dn}]
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L’équation du mouvement de lapale : [M]{§g } + [K]{q} = {F} (111. 50)
Est écrite sous la forme : [M][®]{Y} + [K][®]{Y} = {F} (111. 51)

Cette expression est multipliée par le vecteur propre du mode i .

(@ IM][D]{Y }+{@;} [K][@1{Y}={®;}'{F} (111.52)

L’orthogonalité des modes propres réduit le systéme a une s’écrie d’équation découplée.

{OF[K{D} ¥; + {OFK{D} Yi = {DF{F} (111. 53)

Ou bien m;Y; + KY; = (111.54)
Avec M= {OF M]{ D}

K= {®}K]{D} (111.55)

I1 suffit donc de résoudre séparation chacune de ces équations pour déterminer 1’amplitude
associée Yi(t)

111.27. Procédure De Résolution :

La procédure est la suivant :

1. évaluer les matrice [M], et [K]

2. évaluer les fréquences propres du systéme : |[K] — 0’ [M]| =0
On en déduit mi et {®;}

3. pour chagque mode i
(@) calcule m; et f;
(b) résoudre I’équation du mode : ¥; + w?Y; = f;/m;

4. déterminer la réponse de la structure :{q(t)} = [®]{Y(t)}

111.28. Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons discuté de la définition de la méthode des éléments finis et
mentionné certains de ses points positifs. Nous avons également mentionné certaines de ses
étapes et comment y remédier.

La méthode des éléments finis est la méthode idéale et appropriée pour modéliser des
systémes réels et des structures solides, car elle est trés précise et toutes les positions de jeu de
barres peuvent étre étudiées.
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Chapitre IV : simulation numérique d'un biellette

IV.1. Introduction :

Pour effectuer des recherches en simulation, nous avons utilisé Ansys, I'un des programmes
de simulation numérique les plus utilisés au monde. Ansys se compose de plusieurs
composants, chacun spécialisé dans un domaine particulier de I'ingénierie.

Notre recherche utilise les composants suivants : Pour identifier les cas investigués, utilisez le
composant DM "Design Modeler" pour genérer une grille. Appliquer une force pour
stabiliser. Détermine l'inertie des piéces de la machine.

Les imitations et les résultats de I'étude sont affichés dans le composant de structure statique.

IVV.2. Modélisateur De Conception :

Fait partie intégrante d'Ansys Workbench depuis son introduction au milieu des années 2000,
et les principes de création et de manipulation de la géométrie sont les mémes que la plupart
des systéemes de CAO.

Une structure arborescente hiérarchique des opérations qui reflete indirectement le processus
technique des détails de fabrication. Manipulez les esquisses, le paramétrage de la taille et les
définitions des relations et des dépendances. Construction d'objets 3D a partir de croquis et
réalisation de diverses opérations avec eux.

La presence d'ansys Design Modeler dans I'environnement Ansys Workbench a ouvert de
nombreuses nouvelles possibilités de modélisation numérique pour les utilisateurs (par
exemple, le processus de calcul et d'optimisation paramétrique (par exemple).

IV.3. Mécanique:

La mécanique des structures, combineée a d'autres disciplines telles que la thermique, les
fluides et I'électromagnétisme, permet une compréhension globale des produits et accroit le
potentiel d'innovation.

La prise en compte de plusieurs composants en méme temps permet un réglage plus précis,
améliorant les performances et I'efficacité du systéme.

1V.4. Géométries :

Tableau 1V.1.dimension de biellette

Géomeétries
Epaisseur X 16, mm
Largeur Y 19,98 mm
Longuer Z 120,21 mm . \
Volume 14872 mm3 > J w (
Masse 0.06871 kg =

red

Figure IV.1. dimension de biellette
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IV.5. Caractéristique Des Mateériaux :

Alliage de titanium :

Masse volumétrique| 4,62e-006 kg mm~-3
Coefficient de dilatation thermique 9,4e-006 C~-1
Chaleur Specific|5,22e+005 mJ kg™-1 C/-1
Conductivité thermique | 2,19e-002 W mm~*-1 C/-1
Résistivité 1,7e-003 Q mm

Force ultime de compression MPa

0,
Résistance a la compression MPa
930,
Résistance a la traction MPa
930,
Résistance ultime a la traction MPa
1070,
Elasticité isotropic :
Temperature Module Ratio de Module de Module de
C d'Young MPa | Poisson masse MPa cisaillement MPa
22 96000 0,36 1,1429e+005 35294

Tableau IV.2 . Caractéristique des matériaux
IV.6. Maillage :

Pour obtenir des résultats précis par un utilisateur statique, nous devons créer un maillage
Il a choisi un maillage quadruple sur le corps qu’il voulait étudier.
Le nombre de maillage quad en 2d est de : Noeuds 18975 et Eléments 6732 .

Figure 1V.2 : Maillage de biellette
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IVV.7. Conditions Aux Limites

Nous fixons la piece aux deux extréemités, comme indiqué en bleu sur la figure (1V.3)

Figure 1V.3. fixons la biellette

IV.8. Résultats Et Interprétation :

L’objectifdecetteétudeestdedéterminerlesfréquencespropresetlesmod
espropres,de la biellette.
IVV.8.1. Analyse Modale :

1VV.8.1.1. Définition :

L'analyse modale est une technique d'étude des propriétés dynamiques des structures sous
excitation vibrationnelle. La fréquence naturelle, la forme de mode et le vecteur de mode de la
structure peuvent étre déterminés a l'aide d'une analyse modale. L'analyse modale permet a la
conception d'éviter les vibrations résonantes ou de vibrer a des fréquences spécifiées, donnant
aux ingénieurs des idées sur la facon dont la conception répond a différents types de charges
dynamiques.

IVV.8.1.2. Les Frequences Naturelles De La Biellette :
Les fréquences de la biellette sont présentées dans les tableaux ci-dessous:

Tableau IV.3.fréquences naturelles

de la biellette o , :

Mode  fréquences [Hz] e

1, 3183,8 o

2, 3754,2 o

3, 4721,4 o

4, 7652,4 -

5, 8757,1 2°°°'j I

6, 14016 T T s e s .

Figure 1V.4. courbe Fréquences Naturelles De La Biellette
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1V.8.1.3. Les Déformées Modales :

Figure IV.5. Le déformation suivant x , y et z
V.8.2. Analyse Statique :

I\VV.8.2.1. Statique Structurel :

L'analyse statique d'une structure détermine le déplacement, la contrainte, la déformation et la
force d'une structure ou d'un composant causés par une charge qui ne provoque pas d'effets
d'inertie ou d'amortissement significatifs.

Supposons que les conditions de charge et de réponse soient stables. C'est-a-dire que la charge
et la réponse de la structure changent lentement au fil du temps. Les charges structurelles
statiques peuvent étre effectuées a l'aide du solveur ANSYS, Samcef ou ABAQUS.

Les types de charges qui peuvent étre appliqués dans I'analyse statique sont:

Force et pression externes Force d'inertie statique (gravité, vitesse de rotation, etc)Voyage
forcé.

1\VV.8.2.2. La Force Appliqué:

La force aérodynamique applique sur le centre de gravité compose a trois
composants suivante x est Tx= 28.26 N et suivant y est FN=6059 N et suivant z
est FC=475.23 KN.

Figure 1V.6.Force Appliqué sur le biellette
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1V.8.2.3. Les Contraintes De La Biellette :

Figure 1V.7. Le contrainte suivant X

Tableau 1V.4. valeurs des contrainte
max et min suivant x

Temps Minimum | Maximum
[s] [MPa] [MPa]
1, -298,75 | 287,03
2, -597,5 | 574,07
3, -896,25 | 861,1
4, -1195, 1148,1
5, -1493,7 | 1435,2
6 -1792,5 | 1722,2

Contrainte
[MPa]

[ 0 i
1200 2000

2000
/
/ o
"
1000 /,
500 i
—
o
=00 \"\
—
-1000
~—
-1500

-2000

— 1Y
— Y1

6 7
Time [s]

Figure 1V.8. la courbe de contrainte
max et min suivant X

=

Figure 1V.9. Le contrainte suivant y

Tableau 1V.5. valeurs des contrainte
max et min suivant y

Temps Minimum Maximum

[s] [MPa] [MPa]

1, -245,69 | 298,24
2, -491,38 | 596,49
3, -737,07 | 894,73
4, -982,76 | 1193,

5, -1228,4 | 1491,2
6, -1474,1 | 1789,5

Contrainte

[MPa]

—max
— NI

1500

6 7
Time [s]

Figure 1V.10. la courbe de contraint max et min suivanty
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" — " — "

1000

000

A

Figure 1V.11. Le contrainte suivant z

Tableau 1V.6. valeurs des contrainte
max et min suivant z

Temps Minimum Maximum
[s] [MPa] [MPa]
1, -652,09 | 700,71
2, -1304,2 | 1401,4
3, -1956,3 | 2102,1
4, -2608,4 | 2802,9
5, -3260,4 | 3503,6
6, -3912,5 | 4204,3

Contrainte

5000

—max
—min

4000

[MPa]
3000

2000

1000

-1000

-2000

-3000

-4000

-5000

Figure 1V.12.

Figure V.13.contrainte principale maximale

Tableau 1V.7. valeurs des contrainte
principale maximale

Temps | Minimum | Maximum
[s] [MPa] [MPa]
1, -220,18 | 694,72
2, -440,35 | 1389,4
3, -660,53 | 2084,2
4, -880,71 | 2778,9
5, -1100,9 | 3473,6
6, -1321,1 | 4168,3

Stress [MPa] 5000

4000

3000

2000

1000

0

-1000

-2000

la courbe de contrainte
max et min suivant z

—max

B 11111]

/ /
-
//
-
\\

3 4 5 3

Time [s]

Figure V.14. la courbe de contrainte principale maximale
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Chapitre IV : simulation numérique d'un biellette

Figure V.15.la courbe contraint principale minimum

Tableau 1V.8. valeurs des contrainte —max
principale minimum sress (wpa] ™ p———
Temps Minimum Maximum : — |

[s] [MPa] [MPa] S~

1 -650,49 278 \\

2 -1301 556 ~—_

3 -1951,5 834

4 '2601,9 1112 e o 1 F 3 4 5 6 7

5 | -3252,4 | 1390 Tmetd

6 -3902,9 1668

Figure V.16.la courbe de contrainte principale minimum

1000

Figure 1V.17. intensité du contrainte

Tableau 1V.9. les valeurs des intensité du

— T AX

contrainte max et min —min
stress [MPa]
Temps Minimum Maximum //‘
[s]  [MPa] | [MPa] g
1, 1,9744 857,8 //
2, 3,9487 | 1715,6 //
3, 5,9231 @ 2573,4 <
4, 7,8974 | 3431,2 ; ; . .
5, 9,8718 4289, Time [s]
0, 11,846 | 5146,8

Figure 1V.18. la courbe d'intensité du contrainte
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Figure 1V.19. équivalent contrainte

Tableau 1V.10. les valeurs des équivalent

contrainte max et min —rin
stress [MPa]
Temps Minimum Maximum - A
[s] @ [MPa] [MPa] p
1, 1,112 670,82
2, | 2224 | 13416 -
3, 3,336 2012,4
4, 4,448 | 2683,3 Time Is
5, 5,56 3354,1
6, 6,672 | 4024,9 Figure 1V.20. la courbe de équivalent contrainte

- Les résultats ci-dessus montrent que l'effet de la contrainte maximale est sur
I'extrémité opposée de la direction de la force

Figure 1V.21.contrainte de cisaillement suivant (yz)

Tableau 1V.11 les valeurs contrainte de

cisaillement (yz) —rax
Temps Minimum Maximum e —
[s] | [MPa]  [MPa] 0 N = e
1, -338,12 | 262,3 g
2, -676,24 | 52459 |\ = \' —
3, | -1014,4 786,89 - T~
4, -1352,5| 10492 7 0 e
5, -1690,6 | 13115
6, 20287 | 1573.8 Figure 1V.22.la courbe de contrainte cisaillement (yz)
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figure 1V.23. contrainte de cisaillement suivant (xz)

Tableau 1V.12. :les valeurs contrainte de —max
cisaillement (xz) -
stress [MPa]
Temps Minimum Maximum —
[s] [MPa] [MPa]
1, |-216,95 | 171,89 : woutl
2, | -433,9 | 343,78 P .
\
3, -650,84 | 515,67 ~
4, | -867,79 | 687,56 T~
5, |-1084,7 | 859,45 O
6, -1301,7 | 1031,3

Figure 1V.24. la courbe de contrainte de cisaillement (xz)

figure 1V.25. contrainte de cisaillement suivant (xy)

Tableau IV.13. les valeurs contrainte de —max
cisaillement (xy) ress [l g
/
Temps Minimum Maximum -
[s] [MPa] [MPa] —
1, |-88,291 | 87,516 ° ~—
2, | -176,58 | 175,03 B
] I I \\
3, | -264,87 @ 262,55 ~—
4, | -353,17 | 350,06 = X . . . . ) )
5, -441,46 | 437,58 Time [s]
6, |-529,75 | 525,09 Figure 1V.26. la courbe contrainte de cisaillement (xy)
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1V.8.2.4. Les Déplacement De La Biellette :

Tableau 1V.14. les valeurs des déplacement

000 A500mery

1000 20

Figure 1V.27. déplacement élastique suivant x

élastique suivant X max et min

Temps

[s]

Minimum
[mm/mm]

Maximum
[mm/mm]

11

-2,1008e-003

2,114e-003

-4,2016e-003

4,228e-003

-6,3024e-003

6,3419e-003

-8,4032e-003

8,4559e-003

-1,0504e-002

1,057e-002

olulslwn

-1,2605e-002

1,2684e-002

Figure 1V.28.

1,50E-02

déplacement
[mm] 1,00E-02
5,00E-03
0,00E+00
-5,00E-03

-1,00E-02

-1,50-02

Les résultats de la Figure (IV.21. 1V.23.) montrent que la valeur maximale du
cisaillement est a I'extrémité opposée a la direction de la force, tandis que la figure
(1V.25.) montre que valeur du cisaillement maximal est a I'extrémité opposée a la
direction de la force.

— 12X
— TN

3000

Figure 1V.29. déplacement élastique suivant y

52

6

Time [s]

la courbe déplacement élastique suivant x
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Chapitre IV : simulation numérique d'un biellette

Tableau 1V.15. les valeurs des déplacement
élastique suivant y max et min

Temps

[s]

Minimum
[mm/mm]

Maximum
[mm/mm]

1,

-4,5692e-003

3,4912e-003

-9,1384e-003

6,9824e-003

-1,3708e-002

1,0474e-002

-1,8277e-002

1,3965e-002

-2,2846e-002

1,7456e-002

oA lwN

-2,7415e-002

2,0947e-002

déplacement

[mm]

— 12X
—nin

3,00E-02

2,00E-02

1,00E-02

0,00E+00

-1,00E-02

-2,00E-02

-3,00E-02

~—

5

] 7
Time [s]

Figure 1V.30. la courbe déplacement élastique suivant y

Figure 1V.31. déplacement élastique suivant z

Tableau IV.16. les valeurs des déplacement
élastique suivant z max et min

Temps Minimum Maximum
[s] [mm/mm] [mm/mm]
1, -5,6358e-003 | 5,786e-003
2, -1,1272e-002 | 1,1572e-002
3, -1,6907e-002 | 1,7358e-002
4, -2,2543e-002 | 2,3144e-002
5, -2,8179e-002 | 2,893e-002
6, -3,3815e-002 | 3,4716e-002

4,00E-02

déplacement

[mm]

3,00E-02

2,00E-02

1,00E-02

0,00E400

-1,00E-02

-2,00E-02

-3,00E-02

-4,00E-02

—max
— i

e
]
—
\
\
\‘
]

5 3

Time [s]

Figure 1V.32. la courbe déplacement élastique suivant z

53

Les résultats de la Figure. (IV 27. 1V.29.) montrent que la valeur maximale du
déplacement se trouve du c6té opposé a la direction de la force. Comme pour la figure
(Iv.31.), la valeur maximale du déplacement est a I'opposé c6té de la direction de la
force.
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Chapitre IV : simulation numérique d'un biellette

Figure 1V.33. déplacement élastique principale maximale

Tableau 1V.17. les valeurs déplacement élastique
principale maximale

—max

=
e

—min

4,50E-02
déplacement

4,00E-02

Temps

[s]

Minimum
[mm/mm]

Maximum [mm]

[mm/mm]

11

1,2768e-005

6,4585e-003

2,5537e-005

1,2917e-002

3,8305e-005

1,9376e-002

5,1074e-005

2,5834e-002

6,3842e-005

3,2293e-002

olus lw|N

7,661e-005

3,8751e-002

Tableau 1V.18. les valeurs déplacement

Figure 1V.35 déplacement élastique principale minimale

élastique principale minimale

Temps Minimum Maximum
[s] [mm/mm] [mm/mm]
1, -5,8745e-003 | -8,29e-006
2, -1,1749e-002 | -1,658e-005
3, -1,7623e-002 | -2,487e-005
4, -2,3498e-002 | -3,316e-005
5, -2,9372e-002 | -4,145e-005
6, -3,5247e-002 | -4,974e-005

Figure 1V.36. la courbe déplacement

3,50E-02

3,00E-02

2,50E-02

2,00E-02

1,50E-02

1,00E-02

5,00E-03

0,00E+00

0

5 6 7
Time [s]

Figure 1V.34. déplacement élastique

Principale maximale

déplacement
[mm]

— 12X
e L1111

0,0uE+uu

-5,00E-03

-1,00E-02

-1,50€-02

-2,00€-02

-2,50€-02

-3,00E-02

-3,50E-02

-4,00E-02

a

élastique principale minimale

5 3 7

Time [s]



Tableau 1V.19. les valeurs des intensité du

Chapitre IV : simulation numérique d'un biellette

Figure 1V.37. intensité du déplacement élastique

déplacement élastique max et min

Temps Minimum Maximum
[s] [mm/mm] [mm/mm]
1, 2,797e-005 | 1,2152e-002
2, 5,594e-005 | 2,4304e-002
3, 8,391e-005 | 3,6457e-002
4, 1,1188e-004 | 4,8609e-002
5, 1,3985e-004 | 6,0761e-002
6, 1,6782e-004 | 7,2913e-002

figure 1V.39. cisaillement de la déplacement élastique suivant (xy)

déplacement

8,00E-02

—mmax
B 11111

7,008-02

[mm]

6,00E-02

5,00E-02

4,00E-02

3,00€-02

2,00E-02

1,008-02

0,006+00

] 7
Time [s]

Figure 1V.38. la courbe intensité du

déplacement élastique

Tableau 1V.20. les valeur cisaillement de la

déplacement elastique suivant (xy)

Temps Minimum Maximum
[s] [mm/mm] [mm/mm]
1, -2,5016e-003 | 2,4796e-003
2, -5,0032e-003 | 4,9592e-003
3, -7,5048e-003 | 7,4388e-003
4, -1,0006e-002 | 9,9184e-003
5, -1,2508e-002 | 1,2398e-002
6, -1,501e-002 1,4878e-002

55

2,00E-02
déplacement

[mm] 1,506-02

1,00E-02
5,00E-03
0,00E+00
-5,00E-03
-1,00E-02
-1,50E-02

-2,00E-02

¢ =——max
B 111111

0

5 6

Time [s]

Figure 1V.40. la courbe cisaillement de la
déplacement élastique suivant (xy)
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aw 6 00 z/k %

[ e m—
1000 2000

Figure 1V.41. cisaillement de la déplacement élastique suivant (xy)

Tableau 1V.21. les valeur cisaillement de la B
déplacement élastique suivant (yz) —min

6,00E-02
déplacement

e 3 " [mm/mm] <00e02 [
Temps | Minimum Maximum //

[S] [m m/mm] [mm/mm] 2,00E-02 //

1, -9,58e-003 | 7,4317e-003 o00E-00

-1,9166-002 1,48638'002 -2,00E-02 \

-2,874e-002 | 2,2295e-002 e \\_

-3,832¢-002 | 2,9727€-002

-4,79e-002 | 3,7159e-002 ° : : : ‘ : :

oA w|N

-5,748e-002 | 4,459e-002

Figure 1VV.42. la courbe cisaillement de la
déplacement élastique suivant (yz)

Figure 1V.43. cisaillement de la déplacement élastique suivant (xz)

Tableau 1V.22. les valeurs cisaillement de la

—max
B L1118]

Time [s]

déplacement élastique suivant (xz) '
it _—

Temps Minimum Maximum
[s] [mm/mm] [mm/mm] 100602 \‘\
1, -6,1469e-003 4,8702e-003 . ——_
2, -1,2294e-002 9,7405e-003
3, -1,8441e-002 1,4611e-002 .o e s
4, -2,4587e-002 1,9481e-002 Time [s]
5, -3,0734e-002 2,4351e-002 Figure 1V.44. la courbe cisaillement de la
6, -3,6881e-002 2,9221e-002 déplacement élastique suivant (xz)

56

7

7



Chapitre IV : simulation numérique d'un biellette

- Les résultats de la Figure (IV.41. 1V.43.) montrent que la valeur maximale du
cisaillement est a la fin de la direction de la force, tandis que la Figure (1V.38) montre
que l'effet du cisaillement maximal est a la fin opposé a la direction de la force.

1VV.8.2.5. Les Déformation De La Biellette :

Figure 1V.45. déformation directionnelle axie (X)

Tableau 1V.23. les valeurs des déformation
directionnelle axie (x) max et min —min

5,00E-02
Déformation

4,00E-02
[mm]

3,00£-02 —

Temps

[s]

Minimum
[mm]

Maximum
[mm]

11

-6,91e-003

6,6734e-003

-1,382e-002

1,3347e-002

-2,073e-002

2,002e-002

-2,764e-002

2,6694e-002

-3,455e-002

3,3367e-002

olulhlwN

-4,146e-002

4,0041e-002

Figure 1V.46. la courbe de déformation
directionnelle axie (x)

2,00E-02

1,00€-02
0,00E+00
-1,00E-02
-2,00E-02
-3,008-02
-4,00E-02

-5,00E-02

™~ —

Figure 1V.47. déformation directionnelle axie (y)
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Chapitre IV : simulation numérique d'un biellette

Tableau 1V.24. les valeurs des déformation

directionnelle axie (y) max et min

Temps

[s]

Minimum
[mm]

Maximum
[mm]

11

-1,1755e-002

1,1585e-002

’

-2,3511e-002

2,317e-002

-3,5266e-002

3,4756e-002

-4,7022e-002

4,6341e-002

-5,8777e-002

5,7926e-002

olu|slw(n

-7,0533e-002

6,9511e-002

Déformation
[mm]

8,00E-02

6,00E-02

4,008-02

2,008:02

0,00E+00

-2,00£-02

-4,00E-02

-6,00E-02

-B,00E-02

—max
E 111111

\

/

3 7

Time [s]

Figure 1V.48. la courbe de déformation directionnelle axie (y)

-

Figure 1V.49. déformation directionnelle axie (z)

on 2000 40,00 (mm)
]

1000 3000

Tableau 1V.24. les valeurs des déformation
directionnelle axie (z) max et min

— 1A
— N

Déformation °
[mm] 07
Temps | Minimum | Maximum 0s -
[s] [mm] [mm] ,/
1, 0,1171 //
21 0,23419 03 /
3 0,35129 ~ -~
) O, il -
4, 0,46838 -~
5' 0,58548 ’ 0 1 2 3 4 5 6 7
6, 0,70258 Time [s]

Figure 1V.50. la courbe de déformation directionnelle axie (z)

Les résultats de la figure (IV. 45. IV.47.) montrent que la valeur de déformation
maximale est & I'extrémité opposée a la direction de la force, tandis que la figure
(IV.8) montre que la valeur de déformation maximale est dans la partie médiane du
biellette .
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Chapitre IV : simulation numérique d'un biellette

Figure 1V.51. énergie de déformation

Tableau IV.25. les valeurs d'énergie de déformation max et min

Temps Minimum Maximum o
[s] [mJ] [mJ] -
1, 9,2767e-007 37,003 Energie [mj] /
2, 3,7107e-006 148,01 /
3, 8,349e-006 333,03 / d
4, 1,4843e-005 592,05 w0 /
5, 2,3192e-005 925,08 /
6, 3,3396e-005 1332,1 // d
T

a 1 2 3 4 5 6 7
Time [s]

Figure 1V.52. la courbe d'énergie de déformation

- Gréce aux résultats, nous obtenons la valeur maximale de I'énergie de déformation, qui
est égale a 1332.1 [mJ]

1VV.9. Conclusion :

Dans le dernier chapitre de notre travail, nous avons étudié I'état du biellette un serveur
modale et statique structurale. Puisque nous avons extrait la valeur des fréquences de serveur
modale, et de serveur statique nous avons extrait la contrainte et la déformation de la
biellette.
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Conclusion Générale

Conclusion Générale :

Le travail réalisé dans cette these est d'étudier la fatigue de la biellette sous I'effet de la force
qui lui est appliquée, car la fatigue est définie comme un processus de deformation
progressive du matériau qui se produit lorsqu'il est soumis & des contraintes répétées et des
contraintes en haute pression. sites de concentration, pouvant aboutir & des fissures ou & une
fracture complete du corps.

Afin de montrer la fatigue de la biellette , nous nous sommes appuyés sur la méthode des
éléments finis afin de connaitre les fréquences, contraintes et déformations résultant de
I'application de la force appliquée.

La méthode des éléments finis a été appliquée dans le programme numérique Ansys, qui est
I'un des programmes de calcul utilisés en calcul de structure, qui permet de réaliser la majorité
des probléemes de mécanique des solides et aussi de connaitre tous les phénomenes qui se
produisent sur le corps a étudier tels que déformations, déplacements et contraintes, ainsi que
d'autres outils d'analyse bi et tridimensionnelle.

Ce programme a donné les résultats suivants :

- Lavaleur de la contrainte maximale est égale a 4168.3 MPa et le lieu de son effet est a
I'opposé du sens d'effort de la tige.

- La valeur du déplacement maximal est égale a 3.8751 x 1072 mm et le lieu de son
effet est a I'opposé du sens d'effort de la biellette.

- Lavaleur de la déformation maximale est égale a 0.70258 mm et le lieu de son impact
se situe dans la partie médiane du pénis.

- L'énergie de déformation maximale est égale a 1332.1mJ.

Au futur , nous souhaitons mener plus de recherches sur ce sujet pour améliorer la capacité de
la biellette en termes de forme et de matiére a fournir une plus grande puissance, et cela
ouvre la voie a la poursuite de ces recherches dans le domaine de la mécanique.
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