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Résumé

L'exposé comporte une revue succincte des
phénoménes aéroélastiques affectant les structures.
Sont considérés successivement : le flottement
des ailes d'avion, les instabilités des grilles
d'aubes de compresseur, les vibrations adroélas-
tiques des structures non profilées et les phéno-
ménes particuliers aux voilures tournantes. On
montre les mécanismes des couplages responsables
de ces phénomnes et 1'on présente les méthodes
de prévision,

Previsional methods in aeroelasticity

bstract

The paper is a brief review of the aeroelastic
prhenomena affecting the structures. The following
phenomena are successively considered : airplane
wing flutter, compressor blade cascade instabili-
ties, aercelastic vibrations of non streamlined
structures and phenomena particular to rotary
wings. The coupling mecanisms producing the ing-
tabilities are described and the prediction methods
are presented.

I ~ Introduction

L'aéroélasticité est une préoccupation trés
importante des ingénieurs chargés de concevoir et
de mettre en service des structures soumises & des
écoulements, Les vibrations aéroélastiques mena-
cent surtout les structures aérospatiales, parce
qu'elles sont légdres et soumises & des écoule-
ments & grande vitesse, mais ils peuvent se pro-
duire également sur des structures lourdes comme
les ouvrages de génie civil,

La prévision des vibrations aéroélastiques
fait appel & deux disciplines fondsmentales ¢ la
dynamique des structures et 1'aérodynamique insta-
tiommaire, )

‘La dynamique des structures comprend les
méthodes de calcul par éléments finis et les
méthodes d'essais de vibration utilisées pour
déterminer les caractéristiques dynemiques, c'est-
h-dire, en général, les modes propres de vibration,
de la structure inerte.

L'aérodynamique instationnaire comprend les
méthodes théoriques et expérimentales utilisdes
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pour évaluer les forces adrodynamiques provoguées
par les vibrations de la structure (forces cou-
plées) et les forces non couplées, et en général
aléatoires, qui se manifestent dans certaines
conditions d'écoulement, Les méthodes théoriques
sont encore insuffisantes dans beaucoup de cas
pratiques et 1'on doit souvent avoir recours & des
mesures en soufflerie ou méme & une simulation
pure et simple des phénoménes sur des maquettes
aéroélastiquement semblables.

Au moment de la mise en service des structures,
les ingénieurs disposent de méthodes d'essai de
vibration qui permettent de suivre 1'évolution des
caractéristiques vibratoires de la structure en
présence de 1'écoulement, évitant ainsi le risque
de se placer de fagon inattendue dans des condi-
tions d'instabilité adrodlastique pouvant entratner
la rupture.

Les phénomdnes aéroélastiques se rencontrent
surtout sur les structures profilées destindes &
engendrer de la portance, comme les surfaces por-
tantes des avions, les pales dthélicoptéres ou
d'éoliemnes et les aubes de compresseur, mais elles
peuvent se manifester aussi sur des structures non
profilées soumises au vent, telles que les ponts
guspendus, les tours ou méme les lanceurs spatiaux
dressés sur leur aire de lancement, Dans cet expo-
sé on se propose de faire une revue succincte des
phénoménes vibratoires particuliers aux différents
types de structure et de présenter les méthodes
de prévision et les moyens de prévention., Nous
passerons assez rapidement sur les méthodes de-
calcul de 1l'aérodynamique instationnaire, parce
qu'elles ont fait 1l'objet de présentations récentes.
L'auteur & choisi d'illusirer l'exposé surtout par
des résultats obtenus & 1'ONERA, parce que ce sont
ceux qu'il comait le mieux, mais des résultats
analogues peuvent 8tre trouvés dans les références,

II - Formulation lindaire des problémes
dfaéroélasticité

Dans cet exposé nous nous interesserons sure
tout aux instabilités aéroélastiques dynamiques
qui se manifestent par des vibrations divergentes.
les forces aérodynamiques responsables de ces
phénoménes sont engendrées par le mouvement de
vibration de la structure.

Pour prévoir les instabilités, les adéroélas—
ticiens disposent surtout de méthodes linéaires.
Celles-ci sont en générsl valables pour des Vi
brations de faible amplitude : elles permettent
de savoir gi ces vibrations sont divergentes ou



amorties, ce qui est l'essentiel du point de vue
de la stabilité, Le plus souvent, les non-linéa-—
rités, qui sont négligées dans ces méthodes, ont
tendance & limiter 1'amplitude de vibration, en
cas d'instabilité, et contribuent & rendre le
phénoméne moins dangereux. Mais les phénomdnes non-
lindaires peuvent aussi n'amortir que les vibra-
tions de faible amplitude (cas fréquent avec le
frottement sec) et, dans ce cas, les vibrations
divergentes ne démarrent qu's la suite d'une forte
perturbation,

La technique de discrétisation généralement
adoptée dans le calcul de stabilité est la repré-
sentation modale. Celle-ci consiste & décomposer
le mouvement de la structure sur la base de ses
formes propres de vibration en posant ¢

n
s r(pP
r(e= £ 5P q(h

oi r(Rl) est le vecteur qui définit 1'état
de déflexion de la structure, au point P et &
1tinstant » par rapport & un état de référence.

T (P) 1le vecteur qui définit la forme propre
du kT pode propre de vibration de la structure
conservative,

9, (t) la coordommée généralisde associde &
la déformée L(P).

Cette représentation est particulidrement bien
adaptée & 1'étude des vibrations aérodlastiques,
par suite de la sélectivité des modes propres en
fréquence, et il suffit en général dhun faible
nombre de degrés liberté pour étudier un phéno-
méne particulier. Il existe m@me des flottements
"2 un degré de liberté" qui peuvent &tre prévus
en ne retenant qu'une seule forme propre

Lthypotheése de la lindarité et 1'emploi de
la représentation modale permettent de traiter la
structure et 1'écoulement qui 1l'entoure comme un
systéme lindaire discret & faible nombre de degrés
de liberté. Ce systime peut &tre caractérisé par
son impédance matricielle, définie en considérant
une vibration harmonique, c'est~i-dire en admet-
tant que la colomne de coordomnédes généralisdes
est de 1a forme q(t) = Re (E" exp {olt)

Pour justifier l'existence d'un tel mouvement, on
doit introduire au second membre des équations de
Lagrange, une colonne de forces généralisdes
Q)= (ﬁe( ¢ exp iot) | Ltimpédance matriciells

_est la matrice Z(i®w) qui détermine la colomne
(Y en fonction de q par 1téquation :

Q z Z(A.w)q (1)

Cette équation est 1'équation de Lagrange du
systéme, pour un mouvement harmonique. La matrice

Z. & pour expression @
Z :-Suriopeys oV C@riopVBE) (2)

s,

ou /14 est la matrice diagonale des masses géné-

ralisées M assocides & chacune des modes de la
structure,

7’ la matrice diagonale des raideurs générali-
sées Xk assocides 4 chacun de ces modes,
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la matrice de dissipation généraliséde de la

structure (matrice symétrique et positive dont on
ne considére souvent que la diagonale pour
simplifier).

Les matrices B et ( déterminent les forces
aérodynamiques généralisées qui dépendent linéai-
rement du mouvement de la structure,

Les masges généralisées s les raideurs
généralisées % et les champs de vecteur ou
formes propres X (P) sont les caractéristiques
modales du "systéme conservatif associé" cfest—h-
dire de la structure supposée dépourvue de forces
de dissipation. Ces caractéristiques peuvent 8tre
calculées, par des méthodes d'éléments finis, ou
détermindes expérimentalement par des essais de
vibration.

Sauf cas exceptiomnels, la matrice ﬂ ne
peut 8tre prévue par le celcul et doit 8tre déter—
minée par essai,

Les matrices aérodynamiques B et C sont
déduites de l'expression des travaux virtuels des
forces aérodynamigues. Pour les calculer, il faut
connaitre les formes propres r*(p) et disposer de
matrices de coefficients aérodynamiques qui dé-
pendent de la géométrie de la structure et des pa~
ramétres sans dimension caractérisant 1'écoulement
instatiomnaire, Mach, pulsation réduite, et,
parfois, nombre de Reynolds. Ces coefficients sont
géndralement obtenus par voie théorique (théorie
de 1l'écoulement plan instationnaire, théorie de la
surface portants et sont parfois pondérés & par-
tir de mesures effectuéks en soufflerie, Leur dé-
termination constitue la difficulté majeure de la
plupart des problémes d'adroélasticité.

Le comportement du systéme aérodlastique du
point de vue de la stabilité est défini par les
valeurs de la variable complexe qui rendent
singulidre la matrice 2Z (1‘) o I1 existe
plusieurs méthodes plus ou moins artificielles
pour déterminer ces valeurs, de fagon suffisamment
approchée pour les besoins pratiques, en partant
des matrices Z (4w) calculdes pour des valeurs
discrétes de «w o La méthode la plus générale
consiste & inverser Z  , pour obtenir 1'admit-
tance matricielle A(iw)=Z (iw); on procéde ensuite
4 un lissage mathématique qui donne une représen—
tation approchée de A(q) sous la forme d'une frac-
tion rationnelle dont on peut déterminer les p8les
T = Tn‘:+ LT.;: « Chacun de ces p8les définit la

fréquence et 1'amortissement d'un mode de la struc—
ture couplée avec l'écoulement. Il y a instabilité

si Ke(r)>o pour 1'un de ces modes.
'k

IIT ~ Mécanisme des instabilités aéroélastiques

Pour provoquer wme instabilité, les forces
aérodynami ques doivent apporter de l'énergie 4 la
structure. Elles peuvent le faire directement, par
un effet de dissipation négative, ou par l'intermé-
diaire d'un couplage entre deux ou plusieurs degrés
de liberté de la structure.

Lteffet de dissipation négative peut avoir
des origines diverses, Il peut provenir d'une ten-
dance & 1'instabilité de 1l'écoulement lui-mBme,



(exemple : phénomines dus & 1'échappement tourbile
lonnaire) ou du changement de signe de la dérivée
de portance qui se produit dans les structures pro-
fildes au deld de 1'incidence de décrochage (flot-
tement de décrochage). Mais la cause la plus fré-
quente réside dans le fait que 1'écoulement ne
réagit au mouvement de la structure qu'avec un cer—
tain délai. Ce délai se manifeste clairement dans
les réponses adérodynamiques indicielles (réponses
4 un échelon d'incidence) par wme évolution pro-
gressive de la portance et du moment vers leur
valeur statiomnaire. En mouvement oscillant, il
provoque un déphassge, d'ol une composante de force
aérodynamique en phase ou en opposition avec la
vitesse d'oscillation, c'est-hi-dire un effet moteur
ou dissipatif, suivant le mode de vibration.

Dans 1'expression de 1'impédance matricielle
donnée par 1'équation (2), 1'effet dissipatif peut,
8tre attribué & la composante symétrique, 5‘_ s BaB

de la matrice B . Cet effet peut devenir négatif
(et dans ce cas c'est un effet moteur), pour cer-
tains modes de vibration, si la matrice Be est

négative, ou semi-négative, c'est~a~dire si elle a
wne ou plusieurs valeurs propres négatives.

Les instabilités que 1'on peut rencontrer
dans ce cas sont désignées par "instabilités, ou
flottements, & un degré de liberté" parce qu'elles
ne font intervenir, en général, qu'un seul mode
propre de la structure, La prévision de ces phéno-
ménes peut presque toujours se faire en considérant
chaque degré de liberté séparément dans 1'équation
(1), comme si la matrice Z (4w) était diagonale,

L'effet de dissipation négative peut se pro-
duire méme sur des structures lourdes, comme les
ouvrages de béton, et provoquer des instabilités
dés lors que la dissipation interme de la struc-
ture est faible. Notons également que les mécanis-
mes responsables de cet effet sont souvent sensi-
bles aux non-lindarités qui ont tendance & limiter
1tamplitude de vibration.

Le flottement classique des avions résulte
d'un mécanisme plus complexe dans lequel intervient
le couplage de plusieurs degrés de liberté de la
structure. Ce couplage provient surtout de la por-
tance. Celle-ci est engendrée par les vibrations
de torsion de 1l'aile (ou par les vibrations de gou~
verne) et entratne le mode de flexion & la mBme
fréquence. Le déphasage entre les forces adrodyna—
miques et le mouvement qui leur donne naissance
Jjoue un r8le secondaire, et llessentiel du phéno-
méne est traduit par la matrice € dans 1'impé-
dance matricielle,

Sur le plan physique on remarque que le cou-
plage des degrés de liberté de flexion et de tor-
sion par 1l'écoulement n'a pas les mfmes propriétés
de réciprocité que les couplages structuraux. Il
en résulte un défaut de symétrie de la matrice C
qui est fondamental pour 1l'explication mathématique
de l'instabilité, puisque c'est la composante anti-
symétrique de la matrice (C qui détermine 1'éner-
gie dissipée ou apportée & la structure par 1'écou~
lement, pour un mouvement de vibration domné.

La composante symétrique de 1la matrice C
introduit des effets de raideur, positive ou néga-
tive suivant les modes de vibration, et agit sur-
tout sur les fréquences propres. Elle contribue
souvent & rapprocher les fréquences de flexion et

de torsion, ce qui favorise l'instabilité,

IV - Aéroélasticité des avions

Phénomdnes rencontrés

Les phénoménes aéroélastiques qui risquent
le plus d'affecter un avion prototype sont les
flottements & plusieurs degrés de liberté des sur-
faces portantes (ailes, empennages, dérive). Les
constructeurs doivent réaliser des structures
telles que ces instabilités ne puissent pas se
produire dans le domaine de vol de 1l'avion. Les
rigidités de torsion imposées par le dimensionne-
ment statique, et les valeurs élevées des fréquen—
ces de torsion qui en résultent, suffisent en
général & écarter le risque de flottement de fle-
xion~torsion classiquee. Mais la présence de masses
suspendves sous la voilure (nacelles moteurs,
réservoirs, charges militaires) peut créer de faux
modes de torsion & fréquence basse qui risquent de
se coupler avec le mode de flexion et de donner
une instabilité & relativement faible vitesse,
Beaucoup de difficultés pratiques proviennent aussi
de la présence des gouvernes qui se couplent avec
les modes de flexion des surfaces portantes.

La théorie lindaire de la surface portante
prévoit certains flottements & un degré de liberté,
mais clest presque toujours sur des configurations
de structure peu réalistes, et les seules insta-
bilités & un degré réellement g8nantes proviennent
d'effets non-linéaires 1liés & la présence d'une
onde de choc ou d'un décollement : buzz d'aileron
et tremblement (ou buffeting) d'aile.

Le buzz d'aileron est provoqué par le cou-
plage entre gouverne et_onde de choc en écoulement

(1] [+2]

supercritique o Le phénomdne est souvent

. compliqué par l'interaction entre couche limite

29

et onde de choc.

Le tremblement est 1'ensemble des phénoménes
de vibration qui suivent 1'apparition d'un décol-
lement sur 1'aile et dans lesquels on peut distine
guer une excitation aléatoire, dont le spectre est
continu en fonction de la fréquence, et une modifi-
cation du couplage entre structure et écoulement
qui se traduit surtout par une variation 4!amortis-
sement aérodynamique., Celui-ci peut devenir négatif
pour certains modes de vibration, mais l'instabi-
1ité qui en résulte est parfois difficile & discer=~
ner &4 cause de l'excitation aléatoire et des non~
lindarités qui limitent 1'amplitude de vibration.

Si les ondes de choc et/ou les décollements
favorisent 1'effet de dissipation négative, au
point de provoquer des instabilités, c'est parce
que les mécanismes de réaction aux mouvements de
la structure qu'ils introduisent sont particuliers
et font intervenir des délais relativement grands
(délais de propagation des ondes acoustiques,
délai d'évolution du décollement).

Méthodes de prévision du comportement aéroélastique

des agvions

La prévision des instabilités aéroélastiques
des avions nécessite la mise en oeuvre d'un cer—
tain nombre de méthodes de calcul et d'essai. La
plupart de ces méthodes ont pour but de déterminer



les coefficients de 1'impédance matricielle
qui caractérisent la structure et le couplage aéro-
élastique,

Détermination des carsctéristiques dynamiques de la

structure

La méthode des éléments finis permet de cal-
culer les caractéristiques modales de la structure,
clegt-i-dire les masses généralisédes Mic s les
raideurs généralifées {ou les pulsations PLO=
pres Vk:m‘ / /uk\ /1) et les formes propres rk(P) .
La prévision du flottement nécessite en général la
connaissance des modes de vibration de la structure
compléte de 1l'avion, c'est-d-dire que les déformées

1, (P) doivent &tre définies sur l'ensemble

des surfaces portantes, compte tenu des couplages
structureux avec le fuselage. Dans certains cas
m8me, il faut tenir compte du ballottement du
cerburant dans les réservoirs dtaile. On peut le
faire en introduisant dans le calcul des €léments
finis fluides.

Les résultats de celeul sont en général assez
satisfaisants : la précision se dégrade pour les
modes de rang élevé, mais ceux~ci n'interviennent
pratiquement pas dans les couplages qui produisent
le flottement.

Les essais de vibration au sol permettent de
déterminer les modes propres par voie expérimentale
Par rapport aux calculs ils présentent 1l'avantage
de fournir une évaluation des coefficients de la
matrice de dissipation (@ . Les méthodes d'essai

de vibration sont maintenant classiques et ne
serort pas décrites ici. LYONERA posside un labo-
rateire d'essals de vibration monté sur camion semi
remorque pour effectuer les essais des avions pro-
totypes en usine ou sur les aérodromes., Ce labora-
toire comprend 1'instrumentation d'excitation et

de mesure et un ordinateur permettant d'exploiter
des méthodes relativement complexes., Les résultats
d'essal peuvent 8tre directement utilisés pour les
calculs de flottement, mais le plus souvent, les
constructeurs qui font ces calculs préferent uti~
liser les modes propres théoriques pour pouvoir
tenir compte commodément de modifications éven-
tuelles de la structure. Dans ce cas, les modes
propres expérimentaux leur servent i contr8ler les
modes théoriques et & corriger la moddlisation

par éléments finis, Des méthodes d'identification
sont & 1'étude, notamment % 1'ONERA, pour permettire
de localiser les défauts de mod¥lisation.

Les difficultés que 1'on peut rencontrer dans
les essals de vibration au sol proviennent des non-
linéarités de la structure ou de la complexité de
ses degrés de liberté.

Les non-linéarités dues au frottements secs
dens les articulations et les cinématiques de come
mande de gouverne sont particulidrement g8nantes
sur les avions légers et les planeurs car elles
masquent 1l'effet du couplage masique entre surface
portante et gouverne, consécutif au sous-dquili-
brage de cette dernidre, et peuvent ainsi fausser
complétement la prévision du flottement, Dans beaus
coup de cas, l'influence de ces frottements peut
&tre considérablement atténué en superposant i
1'excitation d'essal une excitation de fréquence
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beaucoup plus élevée [4]. La figure (1) montre 1%in-
fluence d'une telle excitation sur la réponse de
1'aileron dans le mode de flexion & trois noeuds

de la voilure d'un planeur.

b

Fig. 1 — Essai de vibration du planeur Cerva 75. Déformée de
flexion 3 noeuds de la voilure.
a) Relevé effectué avec excitation auxiliaire haute fréquence.
b} Relevé effectué sans excitation auxiliaire.

Dans les avions militaires, les difficultés
proviemnent souvent des charges suspendues sous la
voilure (nacelles, réservoirs et charges militaires)
parce que les degrés de liberté supplémentaires
qutelles introduisent donnent des mcdes de vibra-
tion groupés dans une gamme de fréquence étroite
et ne différant entre eux que par la phase relative
d'une ou plusieurs charges, Ces configurations
posent des problimes de séparation de modes qui
sont parfois difficiles & résocudre sur le terrain.

Détermination des forces adrodynamiques
instationnaires

Le flottement est un domaine dans lequel les
théories linéaires de 1'écoulement font preuve
d'une trd¢s grande efficacité, bien qu'elles ne ré-
pondent pas & tous les besoins. Fondées sur 1'hypo-
thése des petites perturbations, ces théories per-
mettent de se ramener & un probléme aux limites
dans lequel le potentiel de vitesse, qui est la
fonction inconnue, vérifie 1'égquation des ondes
acoustiques, Lthypothése des petites perturbations
est justifide en assimilant les surfaces portantes
& des plaques sans épaisseur effectuant de petits
mouvements & faible incidence.

Mais ces méthodes ne stappliquent pas seule-
ment aux surfaces portantes, elles permettent éga-
lement de prévoir les forces adrodynamiques ins-
tationnaires sur des nacelles de réacteur ou des
corps fuselés tels que fuselage, réservoir exté-
rieur ou charges militaires, & condition que
1técoulement stationnaire autour de ces obstacles
puisse 8tre assimilé & une petite perturbation.
Pour formuler le problime aux limites sous forme
numérique, on peut représenter ces éléments, ainsi
que les surfaces portantes, par des distributions
de singularités discrétisées de fagon & former un
maillage, Sur ce principe, beaucoup d'organismes
ont developpé des codes de calecul qui domment des
matrices de coefficients d'influence pour des



configurations d'avion comportant plusieurs sur-
faces portantes et plusieurs corps fuselds, en
tenant compte de toutes les interactions. Certains
de ces codes de calcul sont comparables, par leur
importance et par 1'étendue de leurs possibilités,
& des codes de calcul par éléments finis de

structure 7] , (8

Sur wne aile mince, lisse {dépourvue de char-
ges extérieures), animée dun mouvement de vibra-
tion & déformée continue, sutour dtune incidence
moyenne nmulle ou faible, et en dehors du domaine

transsonique, la théorie lindaire dorme toujours
des résultats en accord avec 1l'expérience (fig. 2).

¢l
10

4]

”
&

+ + + Py,
g / ¥
{+
A
_2,5}
+
—bord d attague bord de fuite—]

Fig 2 - Répartition de pression instationnaire en corde sur une
magquette oscillant sinusoidalement.

théorie ; + expérience en soufflerie.

Les résultats sont moins bons lorsque la
comparaison porte sur 1l'effet d'une vibration de
gouverne, probablement parce que celle-ci se trouve
dans une zone de couche limite relativement épaisse.

Mais les méthodes lindaires cessent d'8tre
valables dés que la non wuniformité de 1'écoulement
stationnaire au voisinage de 1l'aile devient impor-
tante au point d'affecter les conditions locales
et de perturber la propagation des ondes acousti-
ques produites par les vibrations de la structure.
Lorsque 1'écoulement est supercritique cet effet
modifie profondément le couplage entre structure
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et écoulement et peut mBme provoquer le flotte—
ment & un degré de liberté ou buzz de gouverne.
Les essais en soufflerie sur profil avec gouverne
oscillante en écoulement supercritique permettent
d*cbserver les tendances suivantes :

- le déplacement de 1l'onde de choc qui ac-
compagne l'oscillation de gouverne provoque un
pic de pression instatiomnaire au voisinage du
choc et engendre une forte portance instatiomnaire,

= le contournement de la zone supersonique
par les ondes acoustiques qui se propagent vers
1tamont provoque une atténuation et un déphasage
importants de la pression instationnaire en amont
du choe (fig. 3).
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Fig. 3 — Pression instationnaire induite par I'oscillation d'une
gouverne sur un profil supercritique (module et phase du
coefficient de pression sur 'extrados du profil).

Ces tendances se retrouvent, mais avec moins
de netteté en ce qui concerne l'atténuation et
le déphasage de la pression en amont du choe,
lorsque c'est 1'ensemble de 1l'aile qui est en
vibration. La figure (4.) montre, par exemple,
comment la zone supersonique due & la présence
d'une charge modifie la pression induite par
1'oscillation de tangage de l'aile.

Pour prévoir les forces aérodynamiques dans
ces conditions, il faut tenir compte du caractdre
non uniforme de l'écoulement stationnaire, c'est-
a-dire renoncer i lindariser les équations du
fluide autour de 1'écoulement uniforme, Les métho-
des de résolution des équations d'Euler de 1'écou-
lement plan en fluide parfait permettent déja
d'obtenir des résultats intéressants mais elles



ne répondent pas encore aux besoins des aéroélas-
ticiens, parce E‘u'elles exigent des temps de cal-
1

cul trop longs [17}. La rapidité des calculs
est un facteur trés important en aéroélasticité
par suite du nombre de modeg de vibration qu'il
faut traiter pour prévoir le comportement aéroélase
tique d'un avion. Sur ce plan W.F. Balhaus et

P.M, Goorjian [16] ont obtenu un gain déeisif en
utilisant wne méthode implicite de direction al-
ternée pour résoudre 1'équation du potentiel dans
1'hypothese des basses fréquences et des petites
perturbations (equatlon contenant le terme none
linéaire en P P Yo Le calcul restitue

. Texn

bien les ondes de choc et leur déplacement, en
dépit des hypothéses simplificatrices, et la compa~
raison avec des résultats provenant de la résolu-

tion des équations d'Euler compldtes (14]

ast sa~
tisfaisante (flg. 5

Cette méthode peut, dds maintenant, &tre consi-
dérée comme opérationnelle, Malgré ses limitations
(onde de choc faible, écoulement plan) elle repré-—
sente un progrés considérable pour la compréhension
des couplages particuliers & 1l'écoulement supercri-
tique. Une méthode fondée sur le mfme principe
vient d'8tre développée & 1'ONERA et fera l'objet
d'une publication prochaine.

Fréquence réduite : 0,138

« Aile lisse

« Aile+ engin A en section 2

Engin A sous I'aile - Répartition de pression instationnaire
mesurée dans la section 2.

Composante en phase avec 1" (C'p) et cc
en guadrature {C”'p), pour une oscillation de tangage.

Engin A sous V'aite
en section 2

Poche supersonigue

Engin A sous I'aile - Répartition du Mach stationnaire local sur ['intrados de I'aile.

Fig. 4 — Influence de la zone supersonique due & la présence
d’un engin sous la voilure.

32

Mo,=0854 k-2C 0354
Uo
06 wt_0° A [ wt=300° F

I 1l 1 i 1 ]
050202060870 O 02040608 10
X/e X
X Pgsition q)u choe
Bsin{wt 9, 9o
sin(wt) )_(_5—0.6 2% Aasoo
C 04%e choc de choc
Braquage de la gouverne
—_LTRAN2fg]  verslebas g CqD : <, d
~---MAGNUS SN\
YOSHIHARA B4 yers Je haut n 27[ I 4n
wt

Fig. 5 — Méthode de résolution rapide de I'équation du potentiel.
Coefficient de pression instationnaire sur I'extrados d’un profil
NACA 64A006 avec une gouverne de bord de fuite oscillante :
mouvement de type B (choc évanescent pendant une partie
du cycle). Comparaison des méthodes des [14] et [18].

Ltapparition d'un décollement sur l'aile, &
grande ineidence, au cours des évolutions & face
teur de charge élevé, modifie profondément, lui
aussi, le mécanisme du couplage entre 1l'écoulement
et la structure, au point de provoquer des phéno-
ménes particuliers assimilables & des flottements &
un degré de liberté. C'est 1'évolution du décolle-~
ment avec le mouvement de l'aile qui est 1'élément
déterminant de ce couplage.

A défaut de prévoir ces instabilités par le

caleul, on peut en faire 1'étude paramétrique
sur des profils rigides montés en soufflerie avec
un degré de liberté d'oscillation autour d'un
axe. Dans ce cas, la configuration mécanique du
profil est définie par la position de 1l'axe
dtoscillation et par la fréquence propre. L!'expé-
rience et des considérations théoriques simples
montrent que l'effet de dissipation négative ne
se produit qu'a fréquence basse et pour des posi-
tions d'axe suffisamment avancées.

La figure (6) représente la limite d'instabi-
1lité dans le plan Mach —incidence pour un profil



particulier. Si le point figuratif se trouve du
c8té de l':tmsﬁabilité il y a des configurations
19

instables
QG\ Mach
Risque de
| T flottement
o\o V/'br'at/ogs
061 forcees
Limite de stabilite.
Q
0.4 \
incidence (i °)

-

g 2 4 6 8 10 12 14

Fig. 6 — Limites de stabilité et de vibrations forcées observées -
sur un profil.

Sur la méme figure a été reportée la frontidre
du domaine de vibration forcée aléatoire & haut
niveau généralement considéré comme limite du
tremblement. On remarque que les deux Emites sont
trés voisines, ce qui montre que les deux phéno-
ménes ont bien la mBme origine, & savoir : 1l'appa-
rition d'un décollement,

L'étude en soufflerie de ces instabilités
reste difficile bien que le nombre de paramdtres
intervenant, pour un profil domné, soit relative-
ment faible. La principale difficulté réside dans
le fait que les forces aérodynamiques couplées
doivent &tre extraites d'un bruit de fond impor-
tant provenant de 1'écoulement dans la soufflerie
et des fluctuations propres & 1l'écoulement autour
du profil & grande incidence, Le caractdre forte-
ment non-linéaire des phénoménes qui produisent
ces vibrations rend d'ailleurs un peu artificielle
la séparation en phénomine d'instabilité et phéno-
méne de vibration forcée,

Les résultats obtenus sur un profil ne sont
évidemment pas directement transposables b une
aile d'envergure finie, mais ils peuvent expliquer
les tendances observées. On peut en déduire en
particulier que le phénomine de couplage doit amor-
tir les modes de vibration dont la ligne de noeuds
4 une position arridre et déstabiliser les modes
qui ont une fréquence basse et une ligne de noeuds
passant vers l'avant des profils.

Expérimentation en soufflerie et en vol

Les essais en soufflerie apportent wme aide
considérable aux ingénieurs chargés de prévoir le
comportement d'un avion nouveau au flottement.
Deux types d'essais peuvent 8tre distingués : les
essais de base, sur des maquettes simples, et
généralement rigides, et les essais sur maquettes
aéroélastiquement semblables.
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Les forces aérodynamiques ou les pressions
instationnaires mesurées sur maquette oscillante
rigide, dans les essais de base, sont utilisdes
pour controler et éventuellement corriger les
méthodes théoriques. L'essai permet aussi d4'ana-
lyser le mécanisme du couplage entre fluide et
structure, comme dans les exemples de profils en
écoulement supercritique ou & grande incidence
qui viennent d'8tre commentés.

Les essais sur maguettes dynamiquement sembla=
bles permettent, en principe, de prévoir le compor—
tement au flottement de 1l'avion en vol, par simple
transposition des résultats observés en soufflerie.
BEn France, les maquettes aéroélastiques ne sont
utilisées que pour étudier des configurations et
le domaine de Mach ol les méthodes théoriques ne
permettent pas de prévoir les forces adrodynamiques
instationnaires, La réalisation et la suspension
de ces maquettes présentent des difficultés technow
logiques,

Mais la difficulté principale des essais en
soufflerie provient de l'effet des parois de la
veine, Celles-ci modifient les forces aérodynami-
ques en réfléchissant les ondes acoustiques émises
par la maquette en vibration et en modifiant le
champ aérodynamique stationnaire dans lequel ces
ondes se propagent. Cet effet dépend des dimensions
relatives de la maquette et de la veine, de la

amme de fréquence et de la nature des parois
?parois pleines, perforées ou & fentes). La figure
7) montre, par exemple, 1l'influence du taux de
perforation des parois de la veine sur les condi-
tions de flottement d'une maquette adroélastique
essayée dans plusieurs souffleries transsoniques
aux Etats-~Unis et en France (soufflerie S2 de
Modane) .

Permeéabilité de paroi

—o— Ames 6x6 ft 40%

o Langley TDT 42%
—— Modane S2 0.12%

: -=-==Calcul en arr libre
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dynamique
(q)
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Fig. 7 — Effet des parois de soufflerie.
Comparaison des limites de flot sur une
méme maquette en différentes souffleries et comparaison
avec les résultats de calcul.
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Ce probléme a été jugé suffisamment important
pour justifier une recherche en coopération de
quatre organismes Européens, 1'ONERA, le RAE, le
DFVLR et le NLR. La partie expérimentale de cette
recherche comporte des mesures comparatives de
pressions instationnaires, sur une méme maquette
oscillante, dans des souffleries européennes
différentes par leur taille et la nature de leurs
parois.

Les méthodes et les moyens d'essais de vibpa-
tion mis en oeuvre dans les essais de maquettes
aéroélastiquement semblables sont les mémes, &
1téchelle prés, que ceux utilisés pour les essais
de vibration en vol. Dans les deux cas, en effet,
on veut suivre 1'évolution des fréquences propres
et des amortissements en fonction des paramétres
de 1'écoulement (pression dynsmique, Mach, tempé-
rature). Pour cela, il faut analyser les réponses
de la structure & une excitation imposée (par des
impulseurs ou des excitateurs inertiels) ou &
1'excitation naturelle produite par la turbulence
de 1'écoulement. Les méthodes d'anslyse utilisdes
ont fait 1l'objet de.nombreuses publications (voir,

par exemple 20 }. Les mesures d'amortissement
permettent de déceler l'approche du flottement.

Remarquons enfin que les essais de maquettes
aéroélastiques interviemnent au stade de la prévi-
sion tandis que 1'essai en vol intervient au
moment de 1'ouverture du domaine de vol du proto-
type pour éviter le risque de péndtrer dans un
donmaine d'instabilité qui n'aurait pas été prévu.

Préventio; ottement, contrfle act

Les méthodes classiques, pour repousser un
flottement hors du domaine de vol consistent &
modifier la structure., Selon la nature du flot-
tement, il faut augmenter la raideur de torsion
de la surface portante concernéde, ajouter des mas-
ses vers 1l'avant, équilibrer une gouverne ou rigi-
difier un ancrage de servo-commande. Mais ces
modifications présentent 1'inconvénient d'ajouter
de la masse,.

Les progrés réalisés en électronique et en
matiére de servo~commande électro-hydraulique
permettent d'envisager une solution beaucoup plus
souple : le contr8le actif. Ce systime, un de
‘ceux qui sont considérés dans les conceptions
d'avions & commandes automatiques généralisédes
utilise une gouverne de vol pour engendrer des
forces aérodynamiques stabilisatrices. La gouverne
est actionmée par une servo-commende pilotée par
un signal électrique, lui-méme élaboré & partir des
signaux délivrés par un ou plusieurs capteurs de
vibration convenablement placés dans 1'aile.

En supposant que les caractéristiques de la
chaine ainsi constituéesont & peu prés linéaires,
on peut admettre que les forces aérodynamiques
généralisées produites par le battement de la
gouverne de contrble dépendent lindairement de la
colonme de coordonnées généralisées q « Dans

ce cas, la présence du contr8le actif se traduit
par une meodification de 1'impédance matricielle

qul devient Z + AZ , La matrice AZ dépend
de la"loi de contr8le" c¢'est~h~dire de la relation
imposée entre le braquage de gouverne et les

signaux des capteurs, La présence de cette matrice
permet de réaliser des couplages actifs ou dissi-
patifs ou des effets de raideur positive ou néga-
tive qui peuvent &tre mis & profit pour faire
dispareftre le flottement.

Dans les études théoriques ou expérimentales
1la détermination de la loi de contr8le est en
général fondée sur une philosophie du contrSle
actif plutdt que sur la formudation rigoureuse
d'un probléme d'optimisation. Par exemple, J.J.

Angélini [22] a réalisé une loi de contrdle en
stimposant de ne modifier que le mode de vibra-
tion responsable du flottement ; E. Nissim

(23] se fonde sur une analyse des propriétés de
symétrie et de positivité des matrices B et C

et de la relation entre ces propriétés et les méca~
nismes de transfert d'énergie de 1'écoulement & la
structure, pour proposer une méthode qui tend &
rendre le flottement impossible quelles que soient
les caractéristiques de la structure. lMais 1'appli-
cation de ces méthodes présente des difficultés
pratiques.

On peut définir des méthodes moins setisfai-
santes sur le plan théorique mais plus faciles &
appliquer en se fondant sur une interprétation
simple du mécanisme du flottement. Nous citerons
ici trois de ces méthodes :

= la premidre consiste & introduire un effet
de raideur négative sur le mode de flexion pour
faire baisser sa fréquence et 1'éloigner de la
fréquence du mode de torsion (ou du faux mode de
torsion), Cet effet est obtenu en braguant la gou-
verne en opposition de phase avec la déflexion de
flexion comme 1'indique la figure (8a).

= la deuxidme méthode consiste & compenser
1teffet de portance dfl & la torsion, qui est &
1'origine du flottement, par un braquage approprié,
comme 1'indique la figure (8b).

{r

\B

— h
a_effet de raideur negative sur le mode
de flexion

£ o

V
>
/{}Fe
b_compensation de |'effet de portance

di a latorsion

Fig. 8 — Contrble actif du flotternent. Méthodes de contrle
sans déphasage.



~ enfin la troisiime méthode exposde dans la

référence

vibration de l'aile.

0 1 Fréquences (Hz)

\A\
A4,

————
\._.\...

10 o

consiste & donner & la matrice

une structure telle que les forces aérodynamiques
produites par la déflexion de la gouverne dissipent
toujours de 1'énergie quel que soit le mode de

La méthode de la raideur négative a été expé-

rimentée en soufflerie par R. Destuynder
figure (92) montre 1'évolution des fréquences et

des amortissements avec et sans le contr8le actif.
La figure (9b) montre le départ en flottement puis
la restabilisation de la maquette qui suivent les

25]. la

manoeuvres de coupure puis de branchement du

contr8le actif.
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ts mesurés en soufflerie avec et

sans contrdle. b) Enregistrement d'une séquence de départ en flottement et de restabilisation réalisée
en coupant puis en rebranchant le contréle.
9 = angle d'oscillation de la gouverne de contréle ; Y; = réponse accélérométrique en différents points de
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le contr8le actif a déja été essayé avec suc~
cts en vol aux Etats-Unis et en Allemagme Fédérale.

I1 constitue une solution particulidrement
intéressante pour contrdler les flottements consé-
cutifs & la présence des charges emportées par les
avions militaires. La diversité des configurations
de charges que ces avions sont susceptibles de
transporter est telle en effet, qu'il y en a tou-
jours un certain nombre qui sont instables. La
solution classique, qui consiste & modifier la
structure; n'est pas satisfaisante dans ce cas,
Par contre, le contrdle actif est remarquablement
bien adapté du fait de sa souplesse d'adaptation
aux changements de configuration.

V - Aéroélasticité des aubes de compres—

seur

Les grilles d'aubes des compresseurs présen—
tent des instabilités adrodlastiques difficiles &
prévoir et qui peuvent dens certains cas limiter
le domaine de fonctiomnement des moteurs.

En remarquant que les aubes sont toutes sem~
blables, on peut assimiler la grille & une struc-
ture périodique. La théorie montre que les coupla~
ges entre aubes par les forces aérodynamiques,
couplages qui n'ont pas les mfmes propriétés de
réciprocité que les couplages structuraux, contri-
buent & organiser les vibrations naturelles de la
grille suivant des modes & déphasage constant entre
aubes voisines. Vu par un obgervateur fixe, ces
medes prerment la forme d'ondes progressives (tour-
nant dans le mlme sens que le moteur), ou regressi-
ves (tournant en sens inverse). ’

Pour prévoir 1'instabilité on est donc amené
& évaluer le travail des forces aérodynamiques
dana des modes de vibration harmoniques & déphasage
constant définis par la fonction 3

bkr(t.g.t)z Zr('z,y) exp (Lt + LO))

ou. 3“ est la déflexion normsle de 1'aube k dans

le mode r¢y Z, est la déformée commune b toutes
les aubes (déformée de flexion ou de torsion sui-
vant le cas).

w la pulsation
€ le dérhasage entre deux aubes consécutives.

Si ce travail est positif, pour 8 compris
dens un certain intervalle, on peut conclure &
1'existence de modes de vibration instables.

Des méthodes de calcul fondées sur la théorie
linéaire de 1'écoulement instatiomnaire en grille
ont été développées pour effectuer le calcul des
forces adrodynamiques. Pour ne citer que les tra-
vaux effec"l::uéi 4 1'ONERA, on peut mentionner la
27

référence

[ ¢ sur la grille droite, et le référence
28]

sur la grille anmulaire, La grille droite in-
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finie représente la schématisation généralement
admise de la grille réelle en écoulement plan. Mais
les hypothéses de faible incidence et de faible
déviation, sur lesquelles reposent ces méthodes,
sont beaucoup trop restrictives pour les applica=
tions pratiques.

L'expérience montre, en effet, que la plupart
des vibrations de flottement observées sur les
compresseurs sont affectées, ou méme provoquées,
par la présence d'ondes de choc ou de décollements.
Par exemple, la figure (10) représente les domaines
dtinstabilité dans le diagramme de fonctionnement
d'un compresseur expérimental de la SNECMA utilisé
pour les études d'adroélasticité, Deux de ces do-
maines (4 et B) se situent au voisinage de la ligne
de décrochage, dans une zone d'écoulement subsonique
(pour A) et transsonique {pour B). Clest le couplage
des décollements et/ou des ondes de choc avec le
mouvement des aubes qui explique ces instabilités.
Il s'agit pratiquement de flottements & un degré de
libverté dans lesquels les interactions aérodynami-
ques instationnaires entre aubes n'interviemment
pratiquement que pour organiser les vibrations sui-

vant des modes & déphasage constant,

Pression

C

1% Mode de torsion

\ \
\osmh
108N

Débit
Nn = nombre de tours nominal.

Fig. 10 — Essais de flottement sur compresseur modifié. Domaines de
flottement observés dans le diag de foncti t du
compresseur.

Nn = vitesse de rotation rapportée & la vitesse nominale.

I1 n'existe encore aucune méthode de calcul
valable dans ces conditions, mais on peut étudier
1'influence des principaux paramétres, Mach, fré-
quence et ligne de noeuds du mode de vibration,
dans des souffleries de grille. Une soufflerie de
grille droite particulidrement perfectionnée est
utilisée & 1'ONERA pour ces recherches (fig. 11).

Ltinstabilité C de la figure (10) qui se si-
tue dans la zone d'écoulement supersonique, se
produit & faible incidence et parait donc accessi-
ble & la théorie linéaire, bien que 1'écoulement
idéalisé considéré dans celle-ci soit sensiblement
différent de 1'écoulement réel. On ne peut pas
encore conclure sur ce point, mais des résultats
non encore publiés montrent que la théorie linéaire
de grille annulaire prévoit. wn flottement & par—
tir de Mach 1,4, conformément & l'expérience,
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VI — Aéroélasticité des structures non
profilées

Les efforts dynamiques de portance, qui pro-
voquent les vibrations adroélastiques des struc-
tures non profilées, ont presque toujours pour
origine les fluctuations des points de décollements
et de 1'échasppement tourbillonnaire.

L'exemple le plus comnu est celui du cylindre
& section circulaire dans un écoulement transversal.
Suivant la rugosité du cylindre et le domaine de
Reynolds, 1'échappement tourbillomaire peut 8tre
aléatoire ou s'organiser et devenir périodique.
Dans le premier cas, 1l'analyse harmonique des va~
ristions de portance donne un spectre continu, mon-
trant que 1'énergie est bien répartie en fonction
de la fréquence ; dens le deuxidme cas, au contrai-
re, l'énergie est concentrée sur une fréquence
privilégiéde,

L'échappement tourbillonnaire périodique est
un phénoméne de relaxation qui a tendance & se
synchroniser avec les vibrations transversales du
cylindre lorsque la fréquence de vibration est voi-
sine de la fréquence naturelle de relaxation. lLe
couplage entre coulement et structure qui en ré-
sulte est la cause principale des vibrations des
structures cylindriques ou tubulaires dans le vent.
Lorsqu'on analyse les mesures de portance sur un
cylindre oscillant, dans la gamme de Reynolds appro-
pride on constate que tout se passe comme si le
cylindre était relié & un systéme vibrant % un degré
de liberté, & dissipation non linéaire, accordé sur
la fréquence d'échappement tourbillommaire. Cette

constatation a permis & E, Szechenyi [31] de mettre
au point un modéle phénomdnologique, conduisant &
une équation de Van der Pol, qui permet de prévoir
1'amplitude de vibration du cylindre en tenant
compte du phénoméne de synchronisation. La confron~
tation avec 1l'expérience est illustrée par la
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figure (12) pour un cylindre & grand nombre de
Reynolds.

L'expérience montre que la fréquence réduite,
ou nombre de Strouhal, de 1'échappement tourbillon~

. D N .
naire, Se= v (ot £, D et V sont respective—

ment la fréquence, le diamdtre du cylindre et la

vitesse de 1'écoulement), reste pratiquement cons-

tant dans un domaine de Reynolds domné, Les valeurs
trouvées se situent en général aux environs de 0,2
4 0,3. Les vibrations aéroélastiques peuvent deve—
nir glnantes ou mlmes dangereuses lorsque l'une des
fréquences propres du cylindre, , est voisine

de la fréquence d'échappement tourbillomnaire. Or
on voit que cette circonstance se produit lorsque
la vitesse du vent est voisine de la valeur
v: D

Se

L'étude de 1'échappement tourbillonnaire dtun
cylindre permet de prévoir les phénoménes suscep-
tibles de se produire sur un lanceur spatial pen-
dant la phase ol il est soumis & un vent latéral ;
mais son intér8t réside surtout dens la contribu-
tion qutelle peut apporter & la compréhension et
4 la moddlisation des phénoménes de décollement
instationnaire.

L'échappement tourbillonnaire organisé est
glnant également dans les structures non profilées
de génie civil, tels que ponts suspendus ou tours
de béton., Dang le cas des ponts, par exemple,
lorsque les essais en soufflerie sur une section
du tablier révélent 1l'existence d'un échappement
tourbillomnaire périodique, on s'efforce de chan—
ger le régime d'échappement tourbillonnaire en amé-
liorant le profil. Il suffit souvent de mettre des
dispositifs simples pour emp8cher les décollements
de se produire.
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Fig. 12 — Vibrations d’un cylindre sous I'action de I'échappement

tourbillonnaire.

a) Amplitude de vibration en fonction de la vitesse du vent.

b) Fréquence d’échappement tourbillonnaire en fonction de
la vitesse du vent.

VII - Adroélasticité des hélicoptdres

Les phénoménes de vibration aéroélastique
sont beaucoup plus difficiles & prévoir et & ane-
lyser sur les hélicoptéres que sur les avions, &
cause de la complexité du mouvement des pales.
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Par suite des veriations périodiques du champ
aérodynamique autour des pales, en vol d'avancement,
les équations de Lagrange, qui régissent le compor-
tement dynamique de 1'ensemble rotor-fuselage
contiennent des coefficients périodiques et ne peu~
vent pas se ramener & 1'équation (1), mlme si 1'on
fait abstraction des non-linéarités d'origine
géométriques ou aérodynamique.

Si 1'on se limite & 1'étude de 1'hélicoptdre
au sol ou en vol stationnaire, et & condition que
le nombre de pales soit au moins égal & trois, les
symétries du rotor et de l'écoulement permettent
d'éliminer les coefficients périodiques par wn
choix approprié des coordomées généralisées (trans-
formation de Colemen). En faisent, de plus, 1'hypo-
thése que les mouvements des pales, dans le repdre
tournant 1ié au rotor, sont petits, on aboutit &
we équation linéaire analogue & (1), L'impédance
matricielle différe cependant de 1'équation (2) par
la présence d'une matrice gyroscopique antisyméiri-
que et proportionnelle & la vitesse de rotation $2 ,
qui traduit d'autres effets d'inertie, notamment
1'effet de raidissement centrifuge.

La transformation de Coleman revient & repré-
senter le mouvement des pales observé & partir
d'un repére fixe par une superposition de déformées.
de rotor. :

Les modes naturels de vibration de l'ensemble
rotor-fuselage présentent les particularités pro-
pres aux structures tournantes. On peut distinguer
trois catégories de modes suivant que le mouvement
du rotor vu d'un repdre fixe prend la forme d'une
onde progressive (tournant dans le mfme sens que ;
le rotor), régressive (tournant en sens inverse) ou
stationnaire. A 1'intérieur de chacune de ces caté~
gories, les modes peuvent 8tre caractérisés encore
par le degré de liberté prédominant : modes de fu-
selage, modes de battement, de flexion, de torsion
ou de trainde des pales.

Les insfabilités résultent de couplages entre
rotor et fuselage ou entre degrés de liberté de
pales. Les phénoménes le plus souvent rencontrés
sont @

- la résonance sol, phénoméne A0 au couplage
du mode de trainde rdégressif des pales avec un
mode de suspension du fuselage, dans lequel 1'éner-
gie est apportée par le rotor, les forces aérodyna-
miques jouant un rdle secondaire.

- la résonance air qui résulte du couplage
entre le mode de trainde régressif des pales et
un mode d'ensemble du fuselage, phénoméne dans
lequel les forces adrodynamiques jouent un rdle
important.

- enfin, le couplage battement-torsion -
trainée de pales.

Ce dernjer phénoméne, étudié surtout par
t

R. Ormiston 2 , peut affecter les nouveaux rotors
dans lesquels les articulations de battement et de
trainée des pales sont remplacées par des liaisons
flexibles qui favorisent les couplages entre degrés
de liberté de pales. .
Remarquons enfin que 1'hélicoptére en vol
stationnaire présente beaucoup d'analogies avec
les éoliennes du point de vue de l'adroélasticité,



En vol d'avancement, le problime le plus im~
portant semble 8tre encore celw des vibrations
forcées dues aux variations périodiques du champ
aérodynamique autour des pales. Mais les problimes
d'instabilité se posent aussi, et dans des condi~
tions particulidrement difficiles puisque 1'héli-
coptére et 1'écoulement forment un systéme & &vom
lution périodique et non linéaire.

Jusqu'd maintenant, 1'ONERA s'est particulid-
rement intéressé au probléme des vibrations pério-
digues. Dans ce domaine, un ensemble de méthodes
ont été développées pour prévoir la décomposition
en série de Fourier des efforts et des contraintes
sur les pales et des réponses accélérométriques
du fuselage. Les rdsultats de calcul sont assez
bien confirmés par les mesures en vol, comme le

montre la figure (13) extraite de la référence [34].

L'évaluation des forces aérodynamiques sur les
pales constitue la partie la plus difficile de ce
calcul, La méthode utilisde ici part d'une formula~
tion linéaire qui permet de tenir compte des effets
tridimensionnels et des interactions par les sil-

lages [35], [36]. Les effets non lindaires de grande
incidence, qui sont importants sur la pale reculante,
sont évalués au moyen d'un modéle phénoménologique
d'écoulement plan et introduits dans le caleul par

un processus itératif 35 « La comparaison des fore
ces aérodynamiques théoriques avec les valeurs
expérimentales, pour un mouvement de pale domné, est
en général satisfaisante, figure (14).

Le probldme d'instabilité des systimes & évo~
lution périodique a fait 1l'objet de nombreuses étu—
des théoriques. Le critére de Flogquet permet de
savoir si le mouvement du systime diverge ou s'il

devient périodique (voir par ex. réf. 39 Ve Mais
dans le cas ol ce critére conclut & la stabilité,
la solution périodique doit 8tre calculée, contrai-
rement & ce qui se passe pour le flottement d'aile
ol i1 suffit de savoir que le systime est stable.
Dans le cas de 1'hélicoptére en vol d'avancement,
en effet, certains couplages entre aérodynamique et
structure peuvent provoquer des vibrations de ni-
veau élevé, mme si le systéme est stable au sens
de Floquet. On congoit qu'il en soit ainsi, par
exemple, si les forces aérodynamiques introduisent
un effet de dissipation négative sur certains modes
de vibration des pales pendant une partie de la
période. Dans ce cas, la réponse des modes de pale
qui ont souvent une fréquence élevée par rapport &
la vitesse de rotation, est pratiquement impossible
& prévoir avec une méthode fondde sur un développe~
ment en série de Fourier et il est préférable d'uti-
liser une méthode de calcul pas & pas.

Le plus souvent, l'effet de diseipation néga—
tive provient de la formation d'un décollement sur
la pale reculante, et dans ce cas, le phénoméne
aérodynamique est d'une complexité telle qu'aucune
modélisation satisfaisante n'a encore pu 8tre donnée.

Moment
Hy H,
100 (N.m) A
° o © 4
+ o\o«p_./h\
Fig. 13 — Comparaison des résultats de calcul et de
mesure des moments de battement et de trainde
100+ Hy Hg de pale sur un hélicoptére en vol d’avancement.
\m im Hélicoptére SA349 Z - analyse harmonique :
ML 2 o M = TH, sin(kQt + ¢ ) - Rapport d'avan-
k
1 3 5
cement = 0,25.
a) Répartition du moment de battement le
long de la pale.
200 b) Répartition du moment de trainée le long
Hay de la pale.
100 ---- Théorie avec mouvement du movyeu
™~.a2 o -~ Théorie, mouvement du moyeu négligé
— e OO0 o Essai en vol
f = coordonnée radiate
100 Hy Hy H, = harmonique d’ordre k
o
-’ o0 r{m} o oo N - r(im)
1 3 5 1 3 5
Portance
0.21 linéique .
<1 normalisée (I") essai 855 - rapport d’avanct

Fig. 14 — Calcul de Ia portance sur les pales d'un rotor expérimental
section de coordonnée radiale r/R = 0,855.
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Conclusion

Dans cette revue sur 1'adroélasticité nous
avons essayé de montrer de fagon qualitative les
mécanismes des couplages responsables des instabi-
lités et nous avons indiqué les méthodes théoriques
et expérimentales dont disposent les chercheurs et
les constructeurs pour privoir ces phénoménes.

Nous avons vu que les méthodes lindaires, don-
naient souvent d'excellents résultats, mais dens
cette conclusion, nous devons insister surtout sur
leurs insuffisances et indiquer les domaines dans
lesquels il faut encore progresser.

Clest surtout 1'évaluation des foreces adrody-
nardques instationnsires qui reste insuffisante.
Les effets transsoniques et les effets de décolle-
ment, qui ne sont pas pris en compte par la théorie
linéaire, ont une importance pratique considérable
puisqu'ils modifient le mécanisme des coupleges de
1'écoulenent avec la structure et sont & 1l'origine
d'instabilités particulidres.

Les nouvelles méthodes de résolution rapide
de 1'équation non-linéaire du potentiel marquent
un progrés sensible dans 1'étude du couplage entre
fluide et structure en écoulement supercritique.
I1 ne faut pas oublier cependant qu'elles ne sont
valables que dans des conditions restrictives :
écoulement plan, non visqueux et petites perturba-
tions. Or on salt, par expérience, que les effets
tridimensionnels sont souvent importants et que le
couplage entre onde de choc et couche limite a sou~
vent un r8le déterminant dans 1'instabilité.

Les phénoménes particuliers aux écoulements
avec décollement ne peuvent encore 8tre traités
que par l'expérience. Dans le cas bidimensionnel,
1'expérimentation en soufflerie semble pouvoir done-
ner des résultats suffisamment complets pour qu'il
soit possible d'établir des moddles phénoménologi-
ques adaptés & des profils particuliers et utilisa-
bles powr la prévision des instabilités.

Mais nous avons vu que la validité de 1'expé-
rience en soufflerie était elle-m8me contestable,
dans le domaine transsonique, & cause des effets de
paroi instatiommsire. I1 faut espérer que ces effets
seront bientdt mieux compris et que 1l'on disposera
au moins de critéres pour comnattre les conditions
d'essai & éviter.

Enfin, des progrés devront encore 8&tre rdali~
8és dans les méthodes de calcul utilisdes pour les
hélicoptires et les voilures tournantes. Dans ce
domaine, la complexité des problimes est telle que
les formulations lindaires elles-mfmes ne sont pas
encore complétement maftrisdes,
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